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RESUMEN

Se presenta una de las etapas desarrolladas en el proyecto: “Disefio e implementacion de una estacion terrena para
satélites de oOrbita LEO (Low Earth Orbit),” desarrollado en la Universidad Pedagogica y Tecnologica de
Colombia por parte del grupo de investigacion en informatica, electrénica y comunicaciones - INFELCOM.

Se muestran diferentes formas de ver la Mecénica Orbital; desde un punto de vista matematico, se virtualiza su
comportamiento, y desde la didactica, se muestra de una forma clara el entendimiento de sus ecuaciones.

Las diferentes formas de ver la mecanica orbital son explicadas con diversas ecuaciones llevadas a ambitos
naturales y especificos, ilustrando los comportamientos que tienen estas ecuaciones mediante una simulacién, en
la cual, se pueden modificar las variables que permiten ver el comportamiento de algunas de las ecuaciones, y su
importancia.

El objetivo principal de este proyecto fue disefiar e implementar una simulacion de las ecuaciones de mecénica
orbital para facilitar el entendimiento de esta area del conocimiento. Este proyecto surgié como necesidad de
complementar un estudio a nivel nacional e iniciar un nuevo rumbo en Colombia con el envio de satélites
artificiales; pues al tener una comprension abstracta de la mecéanica orbital se corren menos riesgos al realizar
pruebas en su lanzamiento, en su operacion y en su correcta ubicacion en el espacio.

Palabras claves: Estacion terrena, mecéanica orbital, satélite, seguimiento de 6rbitas, simulacidn.

ABSTRACT

Here it’s presented one of the project’s steps: "Design and implementation of a ground station for satellite LEO
(Low Earth Orbit)," it’s developed at the Pedagogical and Technological University of Colombia by the research
group INFELCOM.

It’s shown different ways of looking at Orbital Mechanics, from a mathematical point of view their behavior is
virtualized, and from the didactics, it’s shown in a clear understanding of their equations.

The different ways of seeing the orbital mechanics are explained by several equations carried to natural and
specific ambiances behaviors that illustrated these equations by simulation, in which the variables can be
modified that let to see the behavior some of the equations, and it’s importance.

The main objective of this project was to implement and design a simulation of orbital mechanics equations to
make easier the understanding of this area knowledge. This project emerged as a need to complement a national
level study and it’s starts a new course in Colombia by sending artificial satellites, as we have an abstract
understanding of orbital mechanics it’s less risky when testing at launching, in its operation and its proper
location in space.

Keywords: Earth station, orbital mechanics, orbit tracking, satellite, simulation.
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1. INTRODUCCION

La mecénica orbital es un area de conocimiento de ciencia y tecnologia aeroespacial poco difundida (a pesar de
ser una de las ramas mas antiguas de la ciencia); no existen mecanismos de aprendizaje de este campo que
faciliten la adquisicién de los conceptos necesarios utilizados en el desarrollo de proyectos de lanzamiento de
satélites artificiales.

Existen diferentes métodos de control para lograr el seguimiento de objetos en movimiento, pero no todos son
aplicables al seguimiento de satélites. El seguimiento puede realizarse por medio de un software, el cual por
medio de desarrollos fisicos — matematicos pueda simular con exactitud y precision el comportamiento del satélite
y al comunicarse con el rotor de las antenas ubicarlas para una correcta comunicacion (Espindola, 2009).

La simulacion de las ecuaciones de mecénica orbital para posicionamiento de satélites, esta proyectada para la
explicacion de muchos interrogantes que se generan con respecto a las preguntas: ;qué hace mover un satélite?,
¢qué es una orbita?, ;qué lo mantiene en oOrbita?, ¢cudl es la distancia apropiada de un satélite artificial respecto a
la tierra?, y muchas mas con respecto a los satélites y todo lo relacionado con mecénica orbital, también conocida
como mecanica celeste.

Mediante la simulacion, se analizan las diferentes ecuaciones utilizadas en la mecénica orbital, lo cual lleva a
realizar los siguientes interrogantes: ¢qué sucede cuando modificamos una variable en cada férmula?, ;cuales son
las variables mas importantes?, ;qué valores puede tomar una variable y que significa su valor?, son algunos de
ellos.

El entendimiento pleno de las ecuaciones de mecénica orbital, permitird a cualquiera de los integrantes del grupo
acceder a esta informacién de forma clara y precisa. Por ejemplo, comprender cuando dos satélites pueden tener la
misma velocidad 6 qué pasa cuando hay una excentricidad mayor a 1.

A lo largo de este articulo, el lector encontrard los conceptos bésicos de mecéanica orbital, sus diferentes
ecuaciones, su aplicacién y por ultimo un prototipo del simulador desarrollado.

2. MARCO REFERENCIAL
Satélite Artificial

Un satélite artificial de comunicaciones es un elemento fisico capaz de recibir y transmitir sefiales en forma
analdgica o digital de alta calidad. Esta colocado en érbita para recibir y transmitir informacion a cualquier punto
del planeta Tierra.

Asi, un satélite de comunicaciones proporciona una plataforma en la orbita para la retransmision de
comunicaciones de voz, video y datos convirtiéndose en enormes antenas suspendidas del cielo.

Estos elementos se encuentran girando alrededor de la tierra en distintas drbitas. EI modelo fisico de una orbita es
una elipse. Las configuraciones orbitales de los satélites de comunicacion vienen determinadas por los parametros
iniciales de lanzamiento (Timothy and Bostian, 2004).

En la Figura 1 se puede observar una elipse que describe el movimiento del satélite alrededor de la Tierra, mejor
conocido como orbita. El punto M representa el satélite que realiza el movimiento de orbita, las letras A, B, C, y
D son los vértices de la elipse; los puntos fijos F1 y F2 son los focos de la elipse; el segmento AB es dos veces el
semieje mayor y el segmento CD es dos veces el semieje menor.

c

[

Figura 1: Elipse (Charola, 1959)
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Existen diferentes clases de orbita segun la distancia a la que se encuentre el satélite de la Tierra, las cuales se
pueden observar en la Figura 2.

ita eliptica

p\' Orbita geoestacionaria
1 ['4-36,000 Kms del Ecuador
. -

Orbita media
mas de 9,600 Kms

Orbita baja
640-1,600 Kms

Figura 2: Clases de Orbita (Garcia and Conte, 2005)

A continuacion, se describen las diferentes clases de orbitas (Quesada, 2010):

LEO: Low Earth Orbit, esta es la 6rbita mas cercana a la Tierra la cual oscila entre 200 a 1200 km.

MEO: Medium Earth Orbit, la 6rbita esta ubicada entre 9500 y 14500 km de la superficie de la Tierra.

GEO: Geoestacionary Orbit, orbita ubicada aproximadamente a 36000 km de la superficie de la Tierra, esta tiene
la particularidad que presenta una excentricidad nula y su traslacion la hace sobre el plano ecuatorial.

HEO: High Elliptical Orbit, esta orbita presenta la mayor excentricidad en relacién a las anteriores nombradas,
también es la que deja observar con mayor claridad el apogeo y perigeo.

La cobertura segun la distancia en la que se encuentre el satélite, esta representada en la Figura 3. Como se puede
observar los satélites ubicados en la 6rbita GEO tienen una mayor cobertura y los ubicados en la 6rbita LEO por
estar a una distancia mas cercana a la superficie de la Tierra tiene una menor cobertura.

GEO

MEO
Figura 3: Cobertura del Satélite (Garcia and Conte, 2005)
Para que los satélites mantengan su trayectoria y posicion deben seguir las tres leyes de Kepler (1571-1630) y la

Ley de la Gravitacion Universal de Newton (1643-1727) (Vazquez, 2007), que se explican a continuacion:

a. Leyes de Kepler: Las leyes de Kepler definen una elipse, la orientan con respecto a la Tierra y ubican al
satélite en la elipse a un cierto tiempo determinado (Avila, 2010).

1ra Ley (Orbitas Elipticas): Las orbitas de los planetas son elipses que presentan una pequefia excentricidad y
en donde el sol se localiza en uno de sus focos (Charola, 1959).
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De esta primera ley se deduce la siguiente ecuacion:

Yy

_ 1
- b* [ﬂ+ (a— b}ifrz E‘DSEI]

Ecuacion (1): Ley de las Orbitas. (Garcia and Conte, 2005)

En la ecuacién (1) podemos observar el semieje mayor (a), semieje menor (b) y la distancia entre el satélite a la
Tierra (r).

2da Ley (Ley de las Areas): Las areas barridas por el radio vector que une a los planetas al centro del Sol son
iguales a tiempos iguales (Bernardini, 2010).

En la Figura 4 se puede observar de manera clara la segunda ley de Kepler

"

Sit,-t; =1t,-t,, entonces A2 = A1
Figura 4: Ley de las Areas (Garcia and Conte, 2005)

3ra Ley (Ley de los Periodos): Los cuadrados de los periodos orbitales sidéreos de los planetas son
proporcionales a los cubos de sus distancias medias al sol (Bernardini, 2010).

De esta ley se deduce la ecuacion (2).

. 2.3
1= 47"
1
Ecuacion (2): Ley de los periodos (Garcia and Conte, 2005)
En la ecuacion (2) tenemos periodo orbital (T), distancia media del planeta (a) y la constante de proporcionalidad

p=3.986004418x105 km3/seg?2.

b. Ley de la gravitacion Universal de Newton: todos los objetos se atraen unos a otros con una fuerza
directamente proporcional al producto de sus masas e inversamente proporcional al cuadrado de la distancia que
separa sus centros (Hernandez, 1996).

De lo anterior se expresa la ecuacion (3).

G.Mg.m.r
- 2

F =
-

Ecuacion (3): Ley de la gravitacion universal (Canales, 1998)
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En la ecuacion (3) tenemos expresado F como la fuerza de atraccion, ME como la masa de la tierra, m es la masa
del satélite y r representa el radio de la orbita.

Las anteriores leyes son usadas por la mecénica orbital para determinar la forma como se comporta el satélite en
su Orbita alrededor de la tierra y como se describen las elipses como un modelo fisico que permiten verificar que
la Orbita es circular polar para el caso de los picosatélites, al igual que define pardmetros necesarios para calcular
dichas variables, entre otros tenemos (Avila, 2009):

a) Perigeo. Punto de la 6rbita méas cercano a la tierra.
b) Apogeo. Punto de la érbita mas alejado de la tierra.

c) Latitud. Indica la localizacion de una zona de la tierra situada al norte o al sur de una linea imaginaria
que es llamada linea del Ecuador. En los mapas, las lineas de latitud aparecen representadas mediante
lineas horizontales. Técnicamente, la latitud es el angulo formado entre el paralelo de un lugar y el
Ecuador, medido en grados, minutos y fracciones.

d) Longitud. Angulo formado entre el meridiano del lugar y el de Greenwich, medida en grados, minutos y
fracciones. Puede ser Este u Oeste.

e) Altitud. Altura de un punto de la tierra con relacion al nivel del mar, medida en kilémetros.
f) Eje Mayor. Distancia entre el apogeo y el perigeo
g) Eje Menor. Linea perpendicular al eje mayor y que lo divide en dos partes iguales

h) Angulo de Inclinacion. Angulo entre el plano ecuatorial de la tierra y el plano orbital del satélite. La
inclinacion de la érbita determina los limites geogréaficos de la proyeccion de la trayectoria del satélite
sobre la superficie de la tierra. Cuanto mayor es el angulo de inclinacion mayor es la superficie de la tierra
cubierta por el satélite.

i) Angulo de Elevacion. Es el angulo formado entre la direccion de viaje de una onda radiada desde una
antena de estacion terrena y la horizontal, o el angulo de la antena de la estacion terrena entre el satélite y
la horizontal. El célculo de la elevacion se limita a la resolucion de un triangulo.

i) Excentricidad (e). Definida como:

——
_ L4 F
e = |i|.—t1—2

3. METODOLOGIA

Inicialmente se hizo una revisién bibliografica de la informacion correspondiente a mecanica orbital. Se inicio asi,
el estudio a profundidad de los siguientes aspectos: descripcion de la drbita, localizacidn del satélite dentro de la
orbita, localizacién del satélite respecto de la tierra y el calculo de elevacion y azimut. Comenzamos el estudio de
cada una de las ecuaciones, principalmente las tres leyes de kepler y la ley de gravitacion universal y las
aplicaciones que tienen para la prediccidon de la ubicacién de un satélite natural o artificial. Se analizaron las
variables a tener en cuenta, sus valores minimos y maximos para realizar efectivas interpretaciones y por ende
acertadas predicciones.

Se mostraron resultados de esta primera parte con el planteamiento y resolucion de problemas clasicos de esta
area. Cada problema planteado y estudiado, necesito de un dominio matematico y a un analisis en la
interpretacion y sentido que tenia un resultado. Se centro en algunos datos conocidos de nuestro planeta y a partir
de estos, se hizo la prediccion de algunos otros cuerpos celestes del sistema solar.
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También se hizo el estudio e interpretacion del Formato Nasa; elemento indispensable para la realizacion y
ejecucion del software de prediccion.

Se hizo una seleccién de la informacion necesaria para el desarrollo de este primer software, que proporciond
informacion importante a tener en cuenta en el proyecto principal y ademas permitié mediante su presentacion
nuevos integrantes para el grupo.

Para el desarrollo del simulador de ecuaciones de mecénica orbital se utiliz6 la metodologia eXtreme
Programming 6 XP, debido a que permite generar continuamente entregas del software, en esta caso la
simulacion; ademas de la interaccion continua con el cliente que basicamente estd supervisando el desarrollo y
evolucion del proyecto, siendo una ventaja porque no se pierde mucho tiempo en la recoleccion de requerimientos
debido a que el cliente los estd aportando paralelamente al desarrollo de cada iteracion y entrega de cada
prototipo, ademas se utilizd el modelo de prototipos conjuntamente dado que se realiz un prototipo que ayudo a
la obtencion y validacion de los requerimientos del sistema. Entiéndase cliente como el grupo de investigacion
INFELCOM, donde se desarrollo el presente proyecto.

De acuerdo con la metodologia se establecieron roles para llevar un orden adecuado de las responsabilidades de
cada integrante en el grupo de trabajo.

A continuacién se describe la implementacion de las practicas que se adecuaron en el desarrollo del proyecto:

a) Planificacion incremental: Se estimaron 5 iteraciones con una duracion de 2 meses cada una y se
establecio el objetivo general del sistema.

b) Entregas pequefias: Al final de cada iteracion se realizaron las entregas que eran evaluadas por el
cliente.

c) Disefio sencillo: Se realizé el disefio de la parte visual en se encuentra la obtencion de los datos y la parte
gréfica de los mismos.

d) Desarrollo previamente probado: Los encargados de pruebas realizaban el test al sistema al finalizar las
iteraciones para detectar posibles inconsistencias en el software.

e) Refactorizacion: Los programadores antes y después de realizar las pruebas hacian un filtro en donde se
quita el cédigo que se duplico y no se utiliza.

f) Programacion en parejas: El sistema fue desarrollado por dos personas lo que generd una reduccion en
la taza de errores y se realizara un mejor disefio.

g) Propiedad colectiva: Al ser desarrollado el codigo por dos personas siempre tuvieron conocimiento de
todo el sistema y en el momento en el que se adquiria mayor comprension del funcionamiento del
software cualquiera de ellos podia hacer los cambios o adiciones necesarias.

h) Integracion Continua: Los diferentes cambios realizados entre iteraciones eran concatenados de manera
casi inmediata al sistema.

i) Ritmo sostenible: Se mantuvo el horario de trabajo que no superaba las 40 horas semanales para no
desgastar el equipo de trabajo y asi evitar sobreesfuerzos innecesarios que llevan a que se cometan
errores.

4. RESULTADOS

El resultado de la investigacion se plasma en un software denominado: “Simulador de posicionamiento de
satélites basado en ecuaciones de mecanica orbital,” del cual se puede observar las siguientes caracteristicas: en la
Figura 5 se muestra la pantalla principal del sistema en donde aparecen 5 pestafias (Ingresar Satélite, Ingresar
Estacion, Ver Simulacién, Ver Prediccion, Modificar Datos) las cuales podra escoger segun lo que desee hacer.
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Figura 5: Ventana principal (Fuente: Autores)

En la primera pestafia (Ingresar Satélite) se ingresa un satélite colocando alli el nombre del satélite y los otros dos
datos solicitados son los correspondientes al formato NASA. A continuacion encontrard un ejemplo de dicho
formato:

Iridium 46
1 249050 97043C 03029 . 77037232 +.00000191 +00000—0 +60972—4a 0 00437
2 24905 086.3979 290.5337 0002724 058 .5465 3201 .5990 14.3421 8966284994

El cual se vera asi en el momento de ser ingresado en el software (Figura 6)
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Figura 6: Ingresar satélite (Fuente: Autores)

En la segunda pestafia (Ingresar Estacion) podrd ingresar una estacion en donde llenard los campos
correspondientes al nombre de la estacion, la latitud y la longitud de la ubicacién geografica.

En la tercera pestafia (Ver Simulacion) el sistema permite seleccionar los satélites que previamente se han
agregado con la opcion prevista para ello. Una vez hecho esto el sistema automaticamente carga el respectivo
formato NASA en su correspondiente casilla. Una vez realizados los pasos anteriores se puede observar la
simulacion, que ademas de mostrar de forma grafica el posicionamiento del satélite, también muestra el valor de
cada una de las coordenadas cartesianas (Figura 7.) El sistema permite cambiar algunos de los valores del formato
NASA cuando se esta ejecutando la simulacién, los datos que no se pueden modificar, son datos que no varian
con el tiempo.
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Figura 7: Simulacién (Fuente: Autores)

Al modificar los datos sobre la inclinacion de la érbita se observa el cambio, Figura 8.

SIMULACION

WO 46 -
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Figura 8: Resultado de la simulacion (Fuente: Autores)

El software realizado trabaja sobre ambiente web y permite hacer modificaciones de datos y variables, que como
se menciono antes, permiten ver la complejidad de la mecanica orbital.

El estudio a fondo que se hizo de las ecuaciones de mecanica orbital permitio no solo la creacion de este software
sino la iniciativa y la base para el desarrollo de otros, mas especificos y requeridos en la estacion.

5. CONCLUSIONES

e La manipulacion inicial de las ecuaciones de mecéanica orbital mediante la resolucion de problemas clésicos de
esta area fue primordial para la apropiacién de conocimientos y entendimiento de las ecuaciones con las cuales
se pudo desarrollar el simulador de posicionamiento de satélites basado en ecuaciones de mecanica orbital.

e Se demostrd la gran importancia que tiene esta area del conocimiento en el proceso del proyecto principal, al
entender la relacion existente con la Estacién Terrena y las telecomunicaciones.

e Una vez realizado el simulador, se pudo observar el comportamiento de cada una de las ecuaciones y por tanto
Una simulacion es algo esencial para llegar a un conocimiento mas elevado que el que se obtiene solo con
libros, dando un mayor entendimiento sobre lo deseado en conocer.

e La mecénica orbital es una ciencia poco estudiada en nuestro ambito académico lo que le da mayor
importancia a simplificar el entendimiento por medio de la simulacion.
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e La creacion de una simulacion encargada de mostrar el comportamiento de las ecuaciones de mecéanica orbital
hace que los integrantes del grupo de investigacion tengan una herramienta para continuar con la investigacion
de los picosatélites y su comportamiento.
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