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MODULOS

1. Introduccion.
2. Orbitas y el movimiento de los satélites.
3. Sistemas espaciales (segmento espacial).

4. Lanzadores.



MODULO 2.
Orelcas y et movimienco
De LOS sactevlces

1. Fundamentos de las orbitas.

2. Parametros de las orbitas.

3. Tipos de orbitas




Leydyes De KePLer

Las leyes de Kepler fueron enunciadas por Johannes Kepler para explicar el
movimiento de los planetas en sus orbitas alrededor del Sol.

Primera Ley (1609):
Todos los planetas
se desplazan
alrededor del

Sol describiendo
orbitas elipticas,
estando el Sol
situado en uno

de los focos.

Planeta
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Leydyes De KePLer

Segunda Ley (1609):
El radio vector que une el planeta y el Sol barre areas iguales en tiempos iguales.
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Leydyes De KePLer

Segunda Ley (1609):

Una forma cualitativa de expresar la
segunda ley de Kepler es decir que
el satélite se mueve mas despacio
lejos de la Tierra (apogeo) y se mueve
mas rapido cuando esta cerca de ella

(perigeo).

11 | El satélite se mueve mas rapido en el
4"\ perigeo que en el apogeo.

\ 1 (Tiempo en horas)
1

0]
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Leydyes De KePLer

Tercera Ley (1618):
Para cualquier planeta, el cuadrado de su periodo orbital
(tiempo que tarda en dar una vuelta alrededor del Sol) es

directamente proporcional al cubo de la distancia media con
el Sol.

PZ

— = K = constante
r

donde, P es el periodo orbital, r la distancia media del
planeta con el Sol y K la constante de proporcionalidad.
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Leydyes De KePLer

Aplicando las leyes de Kepler al lanzamiento de un objeto sobre la
superficie de la Tierra, si le proporcionamos suficiente velocidad,
esté quedaria en orbita alrededor del planeta, pero si la velocidad
es lo suficientemente elevada, el objeto escaparia formando una
parabola en su trayectoria.

é¢Qué velocidades se necesitan?

La velocidad orbital para permanecer
a 242 Km de altura: 8 Km/seg (26,000
km/hr), donde una érbita completa
toma alrededor de 90 minutos.

La velocidad de escape terrestre es
de 11.3 km/s (40,680 km/hr).
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Leydyes De KePLer

Leyes de Kepler - Comparacion de velocidades

Lanzador profesional 150km/h =0.41 km/s

85 m/s =0.85 km/s

3.3 mach =0.98 km/s
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Leydyes De NeWdlcon

Las leyes de Kepler solo describen el movimiento mas no el por qué del
movimiento. Las leyes de Newton nos permiten describir completamente el
movimiento incluyendo la fuerza que lo rige: la gravedad.

Primera Ley de Newton: Un cuerpo permanece en su estado de reposos o de
movimiento constante a menos que fuerzas externas actuen sobre él.

Segunda ley de Newton: El cambio de movimiento de un cuerpo (aceleracion)
es proporcional a la fuerza motriz impresa y ocurre segun la linea recta a lo
largo de la cual aquella fuerza se aplica.

Esto es: F = ma.

Tercera Ley de Newton: cuando un cuerpo ejerce una fuerza sobre otro, el
segundo cuerpo ejerce de manera simultanea la misma fuerza sobre el primer
cuerpo, igual en magnitud y de direccion opuesta a la que aplica el primer
cuerpo.
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Leydyes De NeWdlcon

La ley de la gravitacion universal de Newton establece que: “cada punto
de masa en el universo atrae a otro con una fuerza que es directamente
proporcional al producto de sus masas e inversamente proporcional al

cuadrado de la distancia entre ellas”’;

F=GIM™M:
r2

Donde G es la denominada constante de Gravitacion Universal y cuyo valor
es de:

G= (6.67428 + 0.00067) x 10'** N m? kg?

A esta forma de interaccion se le conoce como el problema de los dos cuerpos.
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ProBLemnmas be

LOS DOS CcUerPOoOs

Para el problema de los dos cuerpos, las leyes de Newton (segunda y de la
gravitacion universal) en conjunto con las leyes de Kepler, pueden explicar el
movimiento de los planetas alrededor del Sol.

Ahora, si se combina la ley de la Gravitacidon universal con la segunda ley de
Newton, y considerando a las constantes G, M como:

u=G(M+m)=GM

Considerando que para satélites artificiales, la masa de la Tierra (M) es mucho
mayor que la del satélite (m).
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ProBLemnmas be

LOS DOS CcUerPOoOs

A partir de lo anterior se llega a:

o0 ” m r

mr+ ——— =
rrr

Que es la ecuacion que define el movimiento.

Las implicaciones del problema de dos cuerpos de masa M y m, con M>>m, es un
movimiento reducido de la masa M en un campo de fuerza central GMm /r°.

Asi mismo, la solucion de esta ecuacion diferencial de segundo orden tendra 2

constantes de integracion, con una forma del tipo de una seccion cdnica, con uno
de sus focos en el centro de coordenadas y una excentricidad e.
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ProBLemnmas be

LOS DOS CcUerPOoOs

El resultado de la ecuacion de movimiento anterior es una conica del tipo:

P o

=1+ ecos () "W\&
Orbitas circulares: ra=rb, e = 0. 3

Orbitas elipticas: 0<e<1.
Orbitas parabdlicas: e=1.

-y . . 2+

Orbitas hiperbdlicas: e>1. ®

La excentricidad es la relacidn r — r
de la diferencia de altura _ a b
entre apoapsis y periapsis e —

entre la suma de las mismas alturas: ra + rb
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MODULO 2.
Orelcas y et movimienco
De LOS sactevlces

1. Fundamentos de las drbitas.

2. Parametros de las orbitas.

3. Tipos de orbitas




Paramecros pe Las orslcas

Se puede describir cualquier orbita mediante
6 elementos:

* Semi-eje mayor: a.
e Excentricidad: e. PErigeo o 0
?
¢ Inclinacion de la drbita: i. Satélite ;
o N

e Anomalia verdadera: 6. S/
e Ascencion recta del nodo ascendente: Q.

e Argumento del perigeo (periapsis): w. Nodo

Descendente

El sistema de referencia se encuentra marcado
por el polo norte terrestre en el eje z, mientras Plano __» ~ i, .

que el eje x apunta al primer punto de Aries e — "~ Ascendente
(punto de la ecliptica a partir del cual el Sol
pasa del hemisferio sur terrestre al hemisferio
norte y que ocurre en el equinoccio de
primavera alrededor del 21 de marzo,
iniciando la primavera en el hemisferio norte

y el otoiio en el hemisferio sur).
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PaAramecros pe Las orslcas

En funcion de los elementos anteriores se puede conocer la velocidad de un
cuerpo en orbita en cualquier punto:

\/ (___) \/ (1— ZecosG +e?
Polo Norte

Y conociendo velocidad y posicion Celeste
es como se describe cualquier objeto fer /

Celeste ¥ e
en Orbita, por ejemplo un satélite: Declinacién

Satélite

s
Fe———————
sl *__ Ecuador J

-

F(t) - Xi\+ yj\ + z II(\ Ascensién Recta a h‘\cfleSte

V(t) = xI + yl + 2K Ko
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PaAramecros pe Las orslcas

¢COMO SE DETERMINA UNA ORBITA?

F(t) = xI + yJ + zK
V(t) = xI + yJ + 2K

r=fr-r=(x+y’+2

v=,/v-v=\/x2+y2+z'2

V.=rv/r=(xx+yy+2Z)r

r
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PaAramecros pe Las orslcas

¢COMO SE DETERMINA UNA ORBITA?

h=rxv=

X X =
D T <
N.- N A

h=Vh-h




Paramecros pe Las orslcas

¢COMO SE DETER A ORBITA?
N=JyN
' N
cos* () (N2 0)
Q= N
3602 - COS* (%] (N, <0)
: 1 r ~ 1 r a 1 -lbac—cab rulel r -
e_T[VXh_“T]_T[VX(rXV)_” r —M rvz—v(r-v)—uT

r
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PaAramecros pe Las orslcas

¢COMO SE DETER A ORBITA?
e=.e-e
i N-e
cos* (e (e >0}
) =
360°—cos-1(N°e) (e <0)
_ ) Ne z
I e r
cos* (5 (V 2 0)
e B o -1 e- r
3602 - COS* | =) (v. <0)
2
o =1 ,
H—e
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PaAramecros pe Las orslcas

RESULTADOS
Time (UTCG): 26 Jan 2012 17:00:00,000
X (Km): 18640.581375
y (Km): -37811.950708
z (Km): 11.578459

VX (Km)/sec): 2.758174
Vy (Km)/sec): 1.359976
Vz (Km)/sec): -0.003342

Time (UTCG): 26 Jan 2012 17:00:00,000
Semi-major Axis(Km): 42165.640509
Eccentricity: 0.000217

Inclination (deg): 0.064

RAAN (deg): 130.425

Arg of Perigee (deg): 185.428

True Anomaly: 340.390

Mean Anomaly: 340.398
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Describiendo y utilizando las orbitas

Los elementos orbitales describen el tamafo, forma y orientacién de una orbita, asi como la

posicion de una nave o cuerpo en orbita:

El parametro de excentricidad define la forma de la 6rbita.
L Para orbitas elipticas, el valor de la excentricidad se encuentra
El semieje  mayor  entre 0y 1; mientras mas grande es el valor de excentricidad, mas
describe el tamafo  gjintica es la 6rbita (Orbitas circulares tiene una excentricidad de
de la orbita (de aqui  cerg, mientras que érbitas con valores de excentricidad igual o
se puede calcular el mayores que 1, escaparan al campo gravitacional de la Tierra o

periodo de la misma). del objeto alrededor del cual orbiten). [1]
T A
—
-
Tamafo de la 6rbita: Semi-eje mayor: a -
Forma de la drbita: Excentricidad: e

Orientacion 3D:Inclinaciéon de la érbita: 1
Ascensidn recta del nodo ascendente: £2.

Rotacion plana: Argumento del perigeo (periapsis): w.
Dependencia del tiempo: Anomalia verdadera: (v, 8 ).

Para el movimiento de dos cuerpos sélo la anomalia
verdadera varia con el tiempo (variable rapida).

v

El parametro o elemento relativo al tiempo en que un satélite pasa El argumento del perigeo (w), el cual corresponde
por un punto en particular alrededor de la érbita que describe, al angulo sobre el plano de la 6rbita del satélite,
corresponde a la anomalia verdadera, el cual toma como punto de dirigido en el sentido de movimiento del satélite, y
referencia el perigeo. que se mide desde el nodo ascendente y hasta el

punto del perigeo.

De esta manera se puede determinar el momento (tiempo) en que
un satélite pasa por el perigeo, y asi calcular el momento de pase en
cualquier otro punto de la 6rbita.

La orientacion de la 6rbita la

describen tres parametros
orbitales:

(&) () ()

El parametro de inclinacion
(€), el cual se mide como
el angulo entre el plano
ecuatorial de la Tierra y
el plano de la érbita que
describe el satélite.

La ascensién recta del
nodo ascendente (Q), que
corresponde alangulo entreel
eje “x” y elnodo ascendentey
siempre se mide en direccion
este respecto de la direccion
del eje “x” (el eje x se dirige
hacie el primer punto de

Aries).

[1] Esto es cierto en los términos de la mecanica clasica.
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Prediccion de orbita

Proceso de rastreo del satélite: formato TLE (Two-line Element Set)

Este formato que codifica una lista de
parametros orbitales clasicos de un objeto
alrededor de la Tierra para un momento en
el tiempo especifica denominado época. Con
esta informaciéon se puede determinar la
posicion y velocidad de un cuerpo en orbita
en cualquier punto, pasado, presente o
futuro, con determinada precision utilizando
férmulas de estimacion matematicas.

La representacion TLE corresponde
especificamente a modelos de pertur-
baciones simplificados, de manera que
cualquier algoritmo que utilice datosTLE
debe usar algoritmo de tipo SGP, SGP4,
SDP4, SGP8 vy SDP8 para calcular
correctamente el estado del satélite en
un punto del tiempo especifico.

El formato LTE utiliza 2 lineas
de datos de 70 columnas
ASCII. La primer linea contiene
informacion identificadores
del objeto en érbita mientras
que la segunda proporciona
informacion de los elementos
orbitales clasicos.

Drag term or

1st derivate of Mean radiation pressure
Name o Satellite Motion or Ballistic coefficient
(11 characters) Coefficient Element Number
. Epoch Year & . h
International FJ)ﬁﬁan eDe:y 2nd derivate of Mean & Check sum
Designator Fraction Motion, usually blank Ephemeris
Type

!

l

v

1/11416U\ 84123 a)(86 50.

28438588 ) 0.00000140 00000-0 (67960-4)0)(5293)

Satellite Inclinacion
Number

Risht Ascension
of the Ascending

Node

Imagen obtenida de:

| !

Eccentricity Mean Anomaly

Argument
of Perigee

http://spaceflight.nasa.gov/realdata/sightings/SSapplications/Post/JavaSSOP/SSOP_Help/tle_def.html

SCT

SECRETARIA DE

COMUNICACIONES

Y TRANSPORTES

AGENCIA

AEM | i
MEXICANA

98.5105 ). 69.3305 10012788 ) 63.2828 )(296.9658 | 14.248999292 ) 346978

Argument
of Perigee

Revolution number
ay epoch & check sum



MODULO 2.
Orelcas y et movimienco
De LOS sactevlces

1. Fundamentos de las drbitas.

2. Parametros de las orbitas.

3. Tipos de orbitas




TIPOS De Orslcas

Denominacion Caracteristicas

Low Earth Orbit (LEO) < 1,500 km
Medium Earth Orbit (MEO)
High Earth Orbit (HEO) > 20, 000 km
Geostationary Earth Orbit ~ 36000 km
(c]e)]

Ecuatorial Inclinacion = 02
Inclinacion baja

Clasificacion

Por
Altura

) ., Inclinacion altura
Inclinacion alta

eHeliosincrona i =96.32 185 km
i=99.1¢ 925 km
Polar Inclinacion ~ 902

¢ i =63.42 - directa
e i=116.62 - retrégrada

Por
Inclinacion

Inclinacion critica

Circular

e Molniya

Eliptica — HEO con inclinacidn critica

¢ Transferencia de Hohmann
e Otras

Parabdlica

Trayectoria de escape marginal

Hiperbdlica

(trayectoria de escape)

Por su
Direccion

Directa

El satélite se mueve hacia el oeste
¢ Inclinacion < 9092

Retrdgrada
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El satélite se mueve hacia el oeste




TIPOS De Orslicas

Alturas de Orbitas

0 mph (estacionario) : 35,888 Km

GEO en relacion a la Tierra de altura
(36000Km) GEO
MEO de 1,600 Km/h
a 8,000 Km/h
(10000Km) 00K
en relacion a la
LEO superficie terrestre

(250-1000Km)
Meteor-Burst

f

A MEO

Aproximadamente
de 2,000 Km
hasta 10,000 Km

(80-120Km) ApFoxiiadamente de altura
27,000 Km/h
VLEO (*HAPS) - _
(20Km) LEO

TIERRA

*HAPS= High Altitude Plataforms
Plataformas de Comunicacion de Gran Altura

INcropuccion a
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Haces de
Radio Mdiltiples
para
reutilizacion

Aproximadamente
700 Km
de altura

Subcriptor




TIPOS De Orslicas

Comparacion de satélites en diferentes orbitas

Orbita GEO Orbita MEO Orbita LEO

36,000 6,000 - 12,000 200-3000

Hrs
Velocidad 11,000 19,000 27,000
Km/hr
10

Retraso
ida vy vuelta ) ( ms

Periodo de
Visibilidad
Satélites necesarios
para cobertura global

< 15 min

50-70
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TIPOS De Oorslcas

érbitas Inclinadas (imagen tomada de “System Tool Kit”)

Orbita Polar: inclinacion de 902
_Orbita Ecuatorial: inclinacion de 02

Plano Ecuatorial

Una drbita es inclinada cuando el angulo (i) que forman el plano
de la orbitay el ecuador de la Tierra es diferente de cero

Earth Inertial fAxes

8 App 2015 16:05:00.000 Time Step: 60.00 sec
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TIPOS De Oorslcas

Orbitas LEO (Low Earth Orbit)

Altura:
e 250 - 1000 km
Semieje mayor:
¢ 6,600 — 7,400 km
e e < 0.06 (casi circulares)
A tener en cuenta:
e Alta velocidad: > 7 km/s
¢ Tiempos de visibilidad reducidos y discontinuos desde una estacion
e Continuos eclipses
¢ Facilidad de puesta en orbita
Perturbaciones:
¢ J2 (achatamiento terrestre)
¢ Resistencia atmosférica
¢ Presion de la radiacion solar, para h~1000km
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TIPOS De Oorslcas

Orbitas LEO (Low Earth Orbit)

Servicios: comunicaciones moviles, teledeteccion, investigacion espacial,
vigilancia, meteorologia, etc.

Ventajas Desventajas
e Cobertura global (si constelacion) ¢ Gran constelacion de satélites para
e Menores pérdidas cobertura global
¢ Terminales mas pequenos ¢ Senal variable (multitrayecto)
e Retardos minimos (<10ms) e Desviacion Doppler
¢ Uso eficiente del espectro e Visibilidad breve y elevacion variable
e No requiere redundancia de | e Complejaarquitectura de red
satélite (constelaciones) ¢ Tecnologia poco establecida
¢ Permite determinaciondeposicion | ¢ Muchos eclipses
como valor afadido e Basura espacial (space debris)
e Tiempo de revisita reducido e Reemplazo de satélites
¢ Instalacion lenta
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TIPOS De Orslicas

Misiones LEO (Low Earth Orbit)

e Experimentacion cientifica
ISS (330-377 km),
Antigua MIR (350-417 km)
Shuttle (280 km)
e Observacidon astrondmica
Hubble (600 km)
e Observacion terrestre
Seguimiento atmosférico: NOAA (840 km), Metop (min. 822 km)
Rescate y vigilancia: Landsat (705 km), SPOT (822 km)
e Comunicaciones
Orbcomm (840 km), Globalstar (1414 km)
e Orbitas de aparcamiento
Utilizadas en los lanzamientos de satélites GEO o
misiones interplanetarias
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TIPOS De Oorslcas

Orbitas MEO (Medium Earth Orbit)

Altura:
¢ 10,000 - 30,000 km
A tener en cuenta:
e Alta velocidad: 3 km/s <v< 7 km/s
e Mayor tiempo de visibilidad que LEO
¢ Radiacion de los cinturones de Van Allen
¢ Dificultad de puesta en drbita respecto de LEO (requiere varias etapas)
Misiones:
¢ Navegacion
Constelaciones:
e GPS
¢ Glonass
¢ Galileo
Satélites:
e GIOVE-A
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TIPOS De Oorslcas

Orbitas MEO (Medium Earth Orbit)

Servicios: comunicaciones moviles, gestion de flotas, navegacion, etc.
Ejemplos: GPS, Galileo, Orbcomm

Ventajas Desventajas
e Cobertura global e Gran constelacion de satélites
e Menores pérdidas que GEO e Senal variable
e Terminales de tamano medio e Efecto Doppler
e Retardos medios (<100ms) e Visibilidad breve (traspasos)
¢ Uso eficaz del espectro e Compleja arquitectura de red

¢ Tecnologia poco establecida
e Muchos eclipses
e Basura espacial
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TIPOS De Oorslcas

Orbitas MEO (Medium Earth Orbit)

Servicios: comunicaciones moviles, gestion de flotas, navegacion, etc.
Ejemplos: GPS, Galileo, Orbcomm

¢ Sistema Iridium (LEO) ¢ Sistema ICO (MEO)

® 66 satélites ¢ 10 satélites

e Altura=780 km e Altura=10355 km

¢ 6 planos orbitales (i=86.42) ¢ 2 planos orbitales (i=452)
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TIPOS De Oorslcas

Orbitas GEO (Geostationary)

Servicios: radiodifusion y enlaces de contribucion, comunicacion de flotas,
comunicaciones moviles, meteorologia (Meteosat), satélites de relay, redes
VSAT, etc. Ejemplos: Hispasat, Inmarsat, Intelsat, Eutelsat, SES Astra, Thuraya

Ventajas Desventajas
¢ Tecnologia desarrollada e No cubre zonas polares
e Estabilidad de la senal e Pérdidas de enlace
¢ Doppler minimo e Retardo considerable
¢ Interferencias predecibles ¢ Alto coste de lanzamiento
¢ Cobertura de zonas pobladas ¢ Bajo angulo de elevacion
¢ Puesta en drbita conocida e Eclipses
e Buena visibilidad e Basura espacial
e Poco aprovechamiento del espectro (gran
zona de cobertura) (se mejora con multihaz)
¢ Poca fiabilidad en moéviles

e Costoso uso del satélite de reserva
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TIPOS De Oorslcas

Ventajas de las orbitas geoestacionarias

1.El satélite permanece casi estacionario
con respecto a una estacion terrestre
especifica. Consecuentemente, no se
requiere equipo costoso de rastreo en
las estaciones terrestres.

6.Con tres satélites se tiene 2.Las antenas se enfocan al satélite
un enlace de cobertura al instalarlas y se fijan para largos
total del planeta (excepto periodos de funcionamiento.
los polos).
3.No hay necesidad de cambiar de
5.Los efectos del cambio un satélite a otro, cuando giran por
de posicion Doppler son encima. Consecuentemente, no hay
insignificantes. rupturas en la transmision por los

tiempos de conmutacion.

4.Los satélites geoestacionarios pueden
cubrir un area de la Tierra mucho mas
grande, que sus contrapartes orbitales
de baja altitud.
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TIPOS De Oorslcas

Desventajas de las orbitas geoestacionarias

1. La distancia a la que se encuentran los satélites geoestacionarios (36,000
Km sobre la superficie de la Tierra) introduce tiempos de propagacion mas
largos. El retardo de propagacion del viaje redondo entre dos estaciones
terrenas, por medio de un satélite geoestacionario, es de 500 a 600 ms.

2. Los satélites geoestacionarios requieren de alta potencia de transmision
y receptores mas sensibles debido a las distancias mas grandes y mayores

pérdidas de trayectoria.

3. Se requieren maniobras espaciales de alta precision para colocar un satélite
geoestacionario en orbita y mantenerlo en ella.

4. Se requieren los motores de propulsion, a bordo de los satélites, para
mantenerlos en sus Orbitas respectivas.

INcropuccion a
LOS siscemas esPaclaLes



TIPOS De Oorslcas

Orbita de transferencia para un satélite GEO.

Para poner en
Orbita un satélite
de tipo GEO se
pasa por una serie
de encendidos

de motor en los
puntos marcados
con flechas rojas
para agrandar la
drbita, de manera
que se va ganando
altitud, hasta
alcanzar el tamano
deseado, donde
se realiza un
cambio de plano
(inclinacion) para
posicionarse en la
Orbita deseada.
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TIPOS De Oorslcas

Diferencias orbitas geoestacionarioa (GEO) y geosincronas (GSO):
“Una orbita GEO es un casoparticular de una orbita GSO con i=02”.
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TIPOS De Oorslcas

El cinturon GEO.

BOLE
7B
{Telata, 1y &
?'ESIE
BiyE
T0E
T2n E

Thaicam 23
Apstae 25
a2 gy
54 i

Lhars

Yamal 102
Chinaziar-y
gy
24
.10 g

May,
Fa

Pas.: Eutelssl WF-4
Intafsat goz gutelsat W3
Sifius 1, HGEAE. 3
el | Telgcom 2C
% 5 Intalsat T07; Thor 1,24, 3
b Amos 1
Telecom 28, 20
Nidesat 101

Intelsat 7oz
Telecam 24
Eutedsat | Fp

Inmarsat il F-3 L
Inmarsat Il F-1 (Iy
Intzlsat 701
Phevr Shies 513 \ ; -
TORS-E (Cnll.lmblﬁ:l i v
Expresg-1
Euter
; lnmara:fllr: :: Telstar 12 (0rigy 2
Mhaigap o5

Al g,
T, Anyg o,
Gsitar 4

[
Telstar g

Brasilsat A2

@® UHF
* MSS
® Ku-band
® C-band SPL
® Hybrid e s :
¥ Ka-band : . 2 i :
# L-band (DARS) A : 3239 5 & -2 R
wowre Stk .com

i S-band

Gataory i,
Inmarsat i F.z
Galany 3R, VHI-i
Galaiy Vil

PO¥ JEISEL

e —

INcrobpuccion a
LOS Siscemas esPaclaLes




TIPOS De Oorslcas

Satélite en orbita GEO

Movimiento del Satélite
(oeste a este).

Los satélites

en Orbitas

GEO se utilizan
principalmente en
comunicaciones
aunque existen
algunos para
efectos de
percepcion
remota de una
region especifica
de la Tierra.

T:23h 56 m4.09 s
Vel= 11,472 Km/h
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Ubicacion de una estacion terrena

para un enlace con satélite GEO. Longitud
Ubicacion del 180
subsatelite:

= N :- 150
Latitud sat. 02 — e
Longitud sat. —30¢2

Ubicacion de la antena
en la Tierra:

Latitud et. 322
Longitud et. 152

Primer
Neridiano
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Para apuntar una antena a un satélite GEO
Se requiere conocer 3 parametros:

e Rango (D)

e Angulo de inclinacién (6)

¢ Valor del angulo de azimuth (¢). A

S 180°

Para encontrar los angulos de azimuth y
elevacion de la antena en la estacion terrena,
a partir de la longitud del satélite (LOsat),

i To L LO —L —0.151
Iortgltud de la esta.ul:lon terrena (LOet) y.Ia Elev = arctan ( cos (LA _)cos(LO — LO_)—0.15
latitud de la estacion terrena (Laet) se tiene: «Il—cosz (LA ) cos’(LO_ —LO

et et

tan(LO,—LO_,) )

Azm = tan ( SnTA

sat)
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Orbitas Heliosincronas

Heliosincronas = Sun-synchronous Orbit (S50)

e Caso particular de LEO
¢ La velocidad de regresion nodal es igual a la velocidad angular de giro de la
Tierra en torno al Sol.
— La orientacion del plano orbital respecto a la direccion del Sol se mantiene
casi constante.
— Los satélites sobrevuelan cada latitud a la mismo hora solar, en el tramo
ascendente, y a otra misma hora solar en el plano descendente.
— El angulo entre el plano orbital y la direccion Sol-Tierra es constante.
¢ Aplicacion:
— Orbita que no sufra eclipses en ningiin momento

— Para satélites de observacion, siempre se toman los datos en las mismas
condiciones.
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Orbitas Heliosincronas

Las Orbitas
heliosincronas

se caracterizan | | _Plano
por tener ‘ ' - o
constante el | | | e

angulo entre Tarrastis

el plano orbital
y la direccion
Sol-Tierra

r e
Satelite en
Orbita
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Orbitas Heliosincronas Orbitas no Heliosincronas

llustracion desde vista superior ' llustracion desde vista superior

Plano
Orbital

Plano Satelital

Orbital

Plano ‘Terrestre

Orbital
Satelital

Posicionde la TierraP1

El plano orbital gira a la misma velocidad que Orientacion de Q fija respecto de un sistema

la Tierra alrededor del Sol (0.9862/dia) inercial. Angulo entre plano orbital y la
direccion Tierra-Sol para la misma hora en
diferentes dias (diferente iluminacion en cada
pase)
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Misiones de Orbitas Heliosincronas

Observacion terrestre

¢ Alturas de observacion constantes.

¢ Distancias de observacion bajas, lo que permite aumentar la resolucion.

e Caracter polar: cobertura de toda la superficie terrestre.

¢ Mismas condiciones de iluminacidn, lo que facilita la comparacion de observaciones.

Ejemplo: SPOT 4
h=831 km (a~7200 km), T=101.5 minutos,
numero de revoluciones por periodo = 369, i=98.8¢.
Orbita heliosincrona: la traza se repite cada 26 dias, pasando por el ecuador a las
10:30 am (angulo=22.5°).
¢ Por tanto, el ciclo de repeticidn de la traza es (m,n)=(26,369).

Exploracion con FoV=117 km (maximo 950 km de anchura).

Cada 5 cinco dias, recoge datos de bandas adyacentes.
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Misiones SPOT-5

SPOT-5 Orbita heliosincrona
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Misiones SPOT-5 (ESA)

~ SPOTS

Satelites SPOT

" Cobertura del Satélite SPOT ( 24Hrs )

INcrobpuccion a
LOS Siscemas esPaclaLes



TIPOS De Oorslcas

Misiones SPOT-5

T=99 min

Radio=705 km

i =98.29

14 drbitas por dia.

La traza se repite cada 16 dias

Altitud= 705 Km (nominal)

Inclinacion
98.2"

Inclinacion
98.2"

Direccién
de trayectoria

Direccion " = =
de trayectoria e B

Periodo Orbital
98.8 minutos
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Orbitas Muy Elipticas (HEO)

Orbitas de elevada excentricidad.
Perigeo: altura de LEO.
Apogeo: altura de MEO, GEO o mayor.

¢ A tener en cuenta:
— El satélite pasa la mayor parte del tiempo en la zona del apogeo.
— Coste de lanzamiento menor que GEO.
— No validas para observacion terrestre.
— Varios satélites dando cobertura global
(no apuntamiento continuo de la antena de la ET).

¢ Perturbaciones
— Movimiento del perigeo.
— Resistencia atmosférica en la zona del perigeo.
— Atraviesan los cinturones de Van Allen.
— Correcciones orbitales.
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Orbitas Muy Elipticas (HEO)

Ejemplos:
— Comunicaciones: Molnyia y Tundra; SIRIUS
— Observacion espacial: THEMIS A; DoubleSTAR (CT-2)

Ventajas Desventajas
e Cobertura de zonas polares ¢ Inconvenientes
e Mayor angulo de elevacidn e No da cobertura global
e Menor coste de lanzamiento ¢ Pérdidas de enlace grande

¢ No requiere satélite de reserva e Retardo considerable

e Efecto Doppler

e Conmutacion de satélites

¢ Cruce con cinturones de Van

e Allen en perigeo (radiacion)

e Muy sensibles a la asimetria de la Tierra
(la drbita se estabiliza si i=63.4359)
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Constelaciones de satélites

Mejora de la cobertura en tiempo y
periodicidad

Objetivo de diseno:
— Reducir el numero de satélites que
proporcionen la cobertura adecuada
para cada altura.
— Reducir el coste total de
produccion, lanzamiento y
operacion.

Ejemplo:

Constelacion de satélites de GPS.
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Constelacion de satélites de GPS para cobertura mundial.

24 satélites en 6 planos ¢ A\=1802
h=20200 km AA = oo T=180¢°

i=55¢2 wo - 3609/86164seg } T=43082s=12h
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Cinturones de Van Allen
Regiones con particulas de alta energia que son atrapadas por el campo magnético terrestre.

¢ Cinturon interno:
—1.3-1.7 RE en el plano ecuatorial,
protones de energia > 10 MeV
— Rayos cosmicos (particulas cargadas) que
provienen del Sol, supernovas, agujeros
negros, etc.

¢ Cinturon externo: - |
—-3.1-4.1 RE, electrones de alta energia _ y 6r§i}_{50
(<10 MeV). = &
—Tormentas geomagnéticas. Y )

¢ Efectos daiinos: >
— Degrada los componentes electronicos _ Cinturones 1R
del satélite (semiconductores, paneles | B\ aanAnen A
solares y elementos dpticos). R N
— Aumenta el ruido de fondo de los __ _ Cinturones
detectores. fle Van AllS
— Induce errores en circuitos digitales.
— Puede dahar a los astronautas.
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