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Abstract

Throughout this paper, it will be described a preliminary mission analysis of a CubeSat nanosatellite
to place it in a Sun-synchronous orbit, starting from its orbit collocation using the Ariane 5 launcher
from a GTO (Geostationary Transfer Orbit) stationary orbit or the facilities of the ISS (International
Space Station). At the beginning, the theory of impulsive maneuvers will be stated to be used later on
to place the satellite in the desired final orbit. Hereunder, the characteristics of the Sun-synchronous
orbit are described, this orbit keeps, on each satellite trace, the same orientation with regard to the Sun.
Therefore, the perturbed motion of a satellite around the Earth’s gravitational field will be analyzed,
and Lagrange’s equations will be solved for the terrestrial equatorial protuberance for the purpose of
obtaining the Sun-synchronism condition. Lastly, the results achieved through numeric simulations using
a developed software tool are presented, these simulations are analyzed and classified regarding different

scenarios depending on the impulse location, order of the maneuvers and used launching method.

Resumen

En este trabajo se describe un estudio sobre un andlisis de misién preliminar de un nanosatélite Cu-
beSat para colocarlo en una 6rbita heliosincrona, se parte desde su puesta en Orbita, bien utilizando el
lanzador Ariane 5 desde una érbita de aparcamiento GTO (Geostationary Transfer Orbit) o las facilidades
de la ISS (International Space Station). Se introduce, inicialmente, la teoria de maniobras impulsivas que
posteriormente se utilizard para colocar el satélite en la 6rbita final deseada. A continuacidn, se describen
las caracteristicas de la drbita heliosincrona, que mantiene en cada traza del satélite la misma orientacién
con respecto al Sol. Se analiza entonces el movimiento perturbado de un satélite en el campo gravitatorio
alrededor de la Tierra y se resuelven las ecuaciones de Lagrange para el abultamiento ecuatorial terrestre
con el fin de obtener la condicidén de heliosincronismo. Por dltimo, se presentan los resultados obteni-
dos a partir de las simulaciones numéricas, haciendo uso de una herramienta de software desarrollada,
dichas simulaciones se analizan y clasifican atendiendo a diferentes casuisticas dependiendo del lugar de

impulso, orden de las maniobras y método de lanzamiento utilizado.
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Capitulo 1

Introduccion

Los satélites en orbita heliosincrona son de gran interés debido a su caracteristica de que cada vez
que pasan sobre su punto subsatélite, lo hacen a la misma hora de tiempo solar local. Entre otros satélites
en Orbita heliosincrona, se pueden citar, por ejemplo, los utilizados en el control del nivel medio del
mar como la misién ERS2 en abril de 1995, (Francis et al., 1995), o la misién CryoSat-2 en los dltimos
anos (Parrinello et al., 2018). M4s recientemente, la 6rbita heliosincrona también se estd utilizando en el
proyecto Copernicus de la ESA para la monitorizacion global del medio ambiente, donde al menos uno

de los satélites Sentinel tiene 6rbita heliosincrona (Mecklenburg, 2017).

El objetivo general de este trabajo es el estudio dindmico de las caracteristicas de un nanosatélite en

Orbita heliosincrona y de su puesta en 6rbita.

1.1. Satélites CubeSat

El concepto de CubeSat surge en las universidades de CalPoly y Stanford en el afio 1999 como
una iniciativa por parte de los profesores Puig-Suari y Twiggs para acercar la tecnologia espacial a sus
estudiantes. Disefiaron un prototipo de satélite que fuera pequefio y por ende mas barato y sencillo de

producir y transportar (Helvajian y Janson, 2009).

Figura 1.1: Satélite CubeSat en orbita. Obtenido de Virginia CubeSat Constellation (2021)
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El primer lanzamiento de un satélite con estas caracteristicas se produjo en el afio 2003 haciendo uso de
un cohete ruso. No fue hasta una década después cuando este tipo de tecnologia se consolidé en el sector
comercial (Villela et al., 2019).

Al igual que su uso se iba extendiendo, también crecian sus aplicaciones. Estos dispositivos tuvieron
un papel decisivo en la comunicacion Tierra-Marte durante el amartizaje de la sonda InSight a través
de la misién MarCo de NASA (JPL, 2018). Entre otras misiones podemos destacar SIMBA de la ESA
cuyo objetivo es medir la irradiancia solar total o GOMX-4B también de la ESA para la validacién de la
tecnologia ISL (Inter Satellite Link) (ESA, 2021).

En general, aprovechando su bajo coste y carga logistica, los CubeSats son utilizados con fines aca-
démicos y de investigacién cientifica, observacién de la Tierra y el espacio, climatologia o geologia, asi

como para la demostracién tecnoldgica de nueva instrumentacion.

Por tltimo, detallar algunas especificaciones técnicas sobre estos satélites. Una de sus principales ca-
racteristicas son sus medidas estandarizadas, se trata de un cubo con aristas de 10 c¢m, eso determina una
unidad, dichas unidades pueden combinarse hasta formar bloques de hasta 6U, cada unidad pesa alre-
dedor de 1,33 kg (Kintziger, 2013). En su interior estdn compuestos por un ordenador de vuelo, para la
estabilidad y orientacién, un transmisor, que les permite comunicarse con el usuario y estdn recubiertos
de paneles solares que les suministran energia. Adicionalmente se equipan con la denominada carga util,

que varia dependiendo de los requerimientos de la mision.

En cuanto al lanzamiento de estos instrumentos, habitualmente se plantean dos vias: puesta en Orbita
desde la ISS (International Space Station) o haciendo uso de un lanzador al uso. La primera opcidn es
particular de estos satélites ya que su reducido tamafio hace posible que sean enviados junto con otros
suministros a la ISS y lanzados desde alli. La otra opcidn se trata de utilizar un lanzador durante la pri-
mera fase de lanzamiento para otras misiones, estos siempre cuentan con un margen que contempla la

posibilidad de acoplar un CubeSat.

1.2. Caracteristicas orbitales para puesta en orbita desde el lanzador Aria-
ne 5 o desde la ISS

Mencionado anteriormente, el Ariane 5 es un lanzador que comenz6 a desarrollarse en 1987 por la
empresa Arianespace respaldada por la ESA. Este lanzador estd impulsado por dos cohetes los cuales
permiten colocar cargas muy pesadas en la orbita de aparcamiento GTO (Geostationary Transfer Orbit)
(Lagier, 2020). Los lanzamientos se realizan desde el CSG Guiana Space Center, su localizacién cercana
al ecuador, con una latitud de 5 grados Norte, permite aprovechar en los lanzamientos la energia extra

que aporta la rotacién de la Tierra (Arianespace, 2021).
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Lo interesante de esta tecnologia para nuestra misidn no es la carga pesada que es capaz poner en Orbita,
sino el denominado Ariane 5 ASAP, (Ariane Structure for Auxiliary Payloads). Este sistema aprovecha
el lanzamiento de grandes satélites comerciales para colocar el nanosatélite a modo de “piggyback pay-
load”, es decir, como carga auxiliar aprovechando el lanzamiento del un satélite de mayor tamaio, asi
es posible abaratar costes (Leschly et al., 1999). ASAP esta compuesto por una estructura con forma de
anillo de 200 cm de radio exterior en el cual se colocan todas las cargas auxiliares separadas simétrica-

mente en anillos de 30 cm de didmetro (Mugnier, 2000).

Figura 1.2: Lanzador Ariane 5. Obtenido de ESA (2005)

Tras 25-30 minutos del lanzamiento, el satélite se colocara en la 6rbita GTO (Arianespace, 2021). Esta
Orbita estd perfectamente definida y sus elementos orbitales son conocidos, de ella partiremos median-
te maniobras para llegar a la drbita heliosincrona. A continuacién, hemos colocado en la Tabla 1.1 los
valores nominales de la 6rbita GTO, esta érbita es muy excéntrica y casi ecuatorial, estd disefiada de tal
forma que su perigeo estd en una 6rbita LEO (Low Earth Orbit) y su apogeo llega a la 6rbita geoestacio-
naria GEO (Geostationary Earth Orbit), esta caracteristica es muy valiosa ya que maniobrando podemos

llegar a dos de las 6rbitas mds usadas por los satélites.

Parametros orbitales Valor
Semieje (a) 24470 km
Excentricidad (e) 0.72950
Inclinacioén (i) 7°
Argumento del perigeo (w) 178°
Ascension recta del nodo (€2) 180°

Tabla 1.1: Parametros orbitales nominales para la 6rbita GTO (Palmerini et al., 2009)
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Describiremos a continuacidn, las principales caracteristicas de la ISS y su papel en el lanzamiento de
CubeSats.

La Estacion Espacial Internacional (Figura 1.3) es una nave espacial de gran tamafio que orbita la Tierra.
Es utilizada para dar alojamiento a astronautas asi como un laboratorio cientifico de excelentes caracte-
risticas. Surgié como una iniciativa global en la cual participan 16 paises, entre ellos, Espafia. La primera
pieza de la estacion fue lanzada en Noviembre de 1992 aunque no fue hasta dos afios después cuando la

primera tripulacién habité la estacion (Wild, 2020).

Figura 1.3: Estacién Espacial Internacional. Obtenido de DLR (2020)

Los elementos orbitales nominales de la Estacion Espacial Internacional son conocidos y se detallan en

la siguiente Tabla 1.2,

Parametros orbitales Valor
Semieje (a) 6787.905 km
Excentricidad (e) 1.518e—4
Inclinacién (i) 51,6°

Tabla 1.2: Parametros orbitales nominales para la 6rbita de la ISS (Chan y Zhou, 2018)

Como menciondbamos anteriormente, para lanzar un CubeSat desde la ISS debemos de hacerlo llegar a la
misma desde la Tierra junto con los demas suministros. Una vez alli se utiliza el denominado sistema de
dispensadores, también llamado Poly Picosatellite Orbital Deployer (PPOD, Figura 1.4) desarrollado en
CalPoly (Puig-Suari et al., 2001). Una vez alli, los astronautas colocan los satélites en estos dispositivos

los cuales haciendo uso de los muelles que llevan incorporados eyectan el satélite al espacio.

Figura 1.4: Poly Picosatellite Orbital Deployer (PPOD). Obtenido de Robledo et al. (2015)
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Después del lanzamiento, al satélite se le aplica un impulso de magnitud de unos 1,1 — 1,7 m/s con una
direccién de 45, obteniendo los parametros orbitales de inyeccién (Haque et al., 2013). Al completar el
lanzamiento, se obtienen los elementos orbitales iniciales para nuestro CubeSat, los cuales utilizaremos

posteriormente en el trabajo, representados en la Tabla 1.3.

Parametros orbitales Valor
Semieje (a) 6770.746 km
Excentricidad (e) 0.001740
Inclinacién (i) 51,723°
Argumento del perigeo (w) 115,815°
Ascension recta del nodo () 71,931¢

Tabla 1.3: Parametros orbitales nominales para la érbita alcanzada desde la ISS (Coronel
Marifo et al., 2016)

1.3. Objetivos

El propésito principal de este trabajo, como adelantdbamos anteriormente, es colocar un satélite tipo
CubeSat en una 6rbita heliosincrona. Si bien, esto se trata del fin tltimo del trabajo, para llegar a conse-

guirlo se plantean objetivos intermedios que se sefialan a continuacion.

En primer lugar, se necesita conocer las herramientas matematicas que se utilizardn a lo largo del trabajo.
Con este propdsito, es necesario familiarizarse con este tipo de nanosatélites al igual que con los métodos
de lanzamiento que pueden utilizarse. Es necesario también conocer la teoria de maniobras impulsivas.
También, como objetivo, se plantea conocer la teoria de las perturbaciones asociadas a un satélite que
orbita la Tierra de donde obtener, a partir de una teoria analitica, ecuaciones diferenciales que expresen
la variacién de los elementos orbitales con el tiempo. Estas teorias son fundamentales para describir y
caracterizar las condiciones de una 6rbita heliosincrona. Por dltimo, se plantea un objetivo computacio-
nal de tipo numérico, desarrollando un programa que calcule simulaciones de dichas maniobras para

alcanzar la orbita de disefio.

1.4. Metodologia

A continuacion, se describe la metodologia utilizada para conseguir los objetivos planteados en la
seccion anterior. Dichos objetivos hacen necesario el conocimiento de la dindmica orbital, asi como,
la geometria de la Orbita para plantear las ecuaciones que definen las maniobras impulsivas. También,
es necesario la integracion de las ecuaciones diferenciales que nos permitan modelizar el movimiento

perturbado de un satélite y conocer las soluciones de las ecuaciones que gobiernan dicho movimiento.
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La estructura del trabajo es la siguiente. En el Capitulo 1 se presentan las caracteristicas principales de
los satélites CubeSat y algunas de sus aplicaciones; en este capitulo, también se presentan las caracteris-
ticas orbitales para un lanzamiento utilizando el lanzador Ariane 5 o desde la ISS y se sefala su relacién
actual con la puesta en 6rbita de este tipo de satélites. Posteriormente, se desarrolla la teoria de manio-
bras impulsivas tanto de cambio de plano orbital como de cambio de forma en el Capitulo 2. A lo largo
del Capitulo 3 se plantean los conceptos de movimiento perturbado de un satélite terrestre y de potencial
gravitatorio terrestre. También, se llega a las conocidas ecuaciones de Lagrange aplicando el método de
variacion de las constantes, de este modo, se obtienen los efectos de las perturbaciones sobre los ele-
mentos orbitales. En este mismo capitulo, ademads, se estudia la teoria de Kaula que permite expresar
el potencial gravitatorio como una funcién de los pardmetros orbitales, una vez hecho esto, se analizan
los principales efectos perturbadores de este potencial, que son los atribuidos al término J,, tomando
esa consideracién se obtendran unas ecuaciones simplificadas que serdn fundamentales posteriormente
en el trabajo. Durante el Capitulo 4, se introducird el concepto de heliosincronismo y se obtendrd una
caracterizacion de la orbita con estos atributos, ademads se desarrolla una herramienta de software para
poder computar de manera sencilla los pardmetros orbitales que intervienen en la condicién de helio-
sincronismo. Para finalizar, en el Capitulo 5, se presentan las simulaciones numéricas realizadas a partir
de una herramienta de software, que se detalla, también, en este capitulo. Esta permite el cdlculo de las

maniobras para los diferentes escenarios que se plantean y estudian en esta misma seccion.



Capitulo 2
Ecuaciones de maniobras impulsivas

Durante este capitulo se presenta la teoria de maniobras impulsivas que serd utilizada posteriormente
para colocar nuestro satélite en la 6rbita deseada. En primer lugar consideraremos un satélite que orbita
la Tierra, dicha drbita viene delimitada tanto en el plano como en el espacio por los siguientes elementos

orbitales clasicos:

a es el semieje mayor de la elipse,
e es la excentricidad de la elipse,
i eslainclinacién de la 6rbita, se mide con respecto al ecuador sobre la esfera celeste,

w es el argumento del perigeo, es el dngulo medido sobre el plano orbital desde la linea de nodos

hasta el perigeo,

Q es la ascension recta del nodo ascendente, dngulo que forma, sobre el ecuador, desde el punto Aries

(y) hasta el nodo ascendente.

Ademds, podemos conocer la posicidn del satélite dentro de esta 6rbita para un instante de tiempo ¢ a

partir de

r(t) es el radio vector geocéntrico del satélite,

v(t) es la anomalia verdadera, definida como el dngulo que forma r con la direccién del perigeo sobre

el plano de la elipse.

Una vez tenemos determinada la drbita y la posicion del satélite dentro de la misma, nuestro objetivo
es que, a partir de un impulso dado en una cierta direccidn, estos pardmetros se modifiquen a nuestra
voluntad y, por tanto, el satélite tenga una nueva 6rbita. De este modo, estas maniobras reciben el nombre
de maniobras impulsivas, ya que el satélite experimenta un impulso instantdneo que no altera su posicién

pero si cambia su trayectoria.
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Figura 2.1: Descripcion de una maniobra impulsiva. Elaboracién propia.

Como puede verse en la Figura 2.1, el impulso para pasar de una 6rbita a la otra se realiza en la in-
tersecciéon de ambas cénicas, entonces, basdndonos en esto, se tiene una condicién indispensable para
poder realizar este tipo de maniobras, las 6rbitas deben tener un punto en comun, ademas como la Tierra
se encuentra en uno de los focos de la elipse, deben ser homofocales. También podemos distinguir en
la imagen los elementos que caracterizan este tipo de maniobras, la velocidad inicial v; y final v, del
satélite, la magnitud del impulso AV, ¢ es el dngulo que forman las dos velocidades y por dltimo ¢ la

direccién del impulso, se trata del dngulo que forma el impulso con la velocidad inicial.

Nuestro interés ahora, es conocer tanto la magnitud de dicho impulso como la direccién en la que debe-

mos darlo. Partimos definiendo la velocidad inicial v; y final v del satélite como

v2=u(%—l); @.1)
r a

con u = GE, férmula que obtenemos a partir de la integral de las fuerzas vivas suponiendo una 6rbita
eliptica (Sevilla, 1989).

Después de haber obtenido las velocidades, podemos encontrar una ecuacion para la magnitud del im-

pulso aplicando el Teorema del coseno al triangulo de la Figura 2.1, asi
AV? = vi2 + v; — 2v;v 7 COS . 2.2)

Abhora, haciendo uso del Teorema del seno en ese mismo tridngulo, escribimos una expresién para direc-

cién del impulso ¢ como sigue
Vrsing

NG (2.3)

siny =
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El dnico elemento que nos queda por calcular para determinar el impulso es ¢, este depende del tipo de
maniobra que se vaya a realizar, no tiene una expresion algebraica como tal, se determinard geométri-
camente. A lo largo de este capitulo describiremos dos tipos de maniobras impulsivas: cambio de plano

orbital y paso de elipse a circunferencia.

2.1. Maniobras para cambio de plano orbital

Lo que buscamos en estas maniobras es cambiar el plano en el que orbita el satélite dejando invarian-
te la forma de la elipse, es decir, los elementos que determinan la forma de la cénica no cambian. Este
no es el caso de los elementos que describen la orientacién del plano, como podemos ver en la Figura

2.2 vamos a cambiar la posicién de los nodos y la inclinacion.

Para este tipo de maniobra, partimos de una inclinacién y ascension recta del nodo iniciales y se quiere
obtener un drbita que tenga dichos elementos pero variados una cierta cantidad conocida. Como hemos
comentado anteriormente, la excentricidad y el semieje se consideran invariantes al cambio de plano,

entonces, teniendo en cuenta la ecuacion (2.1), las velocidades inicial y final coinciden.

Figura 2.2: Maniobra de cambio de plano. Elaboracion propia.
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Como podemos ver en la Figura 2.2, el dngulo que forman las velocidades se corresponde con la va-
riacién de acimut medido desde el norte, llamamos acimut al d&ngulo que forma una direccién con el
meridiano, esta variacién se produce como resultado de cambiar la inclinacién y la ascensién recta del

nodo. Asi,con este tipo de maniobras se pretende realizar los cambios
i — l'f =1; + A,
Q — Qf =Q; + AQ,

A[—>Af=A,'+AA=A[+g0,

donde i y Q se refieren a inclinacién y nodo respectivamente.

Ahora, necesitamos conocer tres elementos: el punto del impulso y la direccién y magnitud de este.
Comenzaremos obteniendo el d4ngulo entre las velocidades, fijdndonos en la Figura 2.2, podemos ver
que ambos nodos junto con el punto del impulso definen un tridngulo esférico que de ahora en adelante

denotaremos como N¢N;I. Aplicando la Primera formula de Bessel a dicho tridngulo obtenemos que
COoSAA = cOs @ = COSi;COS iy + sini; siniy cos AL, 2.4)

de donde somos capaces de despejar ¢.

Una vez obtenido ¢, haciendo uso de la ecuaciéon (2.2) junto con la expresion (2.3), es posible deter-

minar la magnitud y direccién del impulso.

Por dltimo, nos queda por determinar el punto donde se aplicard el impulso. Podemos encontrar una
expresion para el médulo del radio vector dada por Montenbruck y Gill (2000)
a(l — &)

= — 2.5
d 1 +ecosvy 2:5)

donde v; es la anomalia verdadera en el instante del impulso la cual todavia no conocemos. Para calcu-

larla resolvemos el tridngulo NyN;I, asi

sin(w +vy)  sinAQ
sin(180 —if)  sing ’

(2.6)

donde AQ = Ny — N; y w es el argumento del perigeo.

De esta manera, ya tenemos determinada la posicion del punto en el plano de la érbita, para representar

su posicién en el espacio necesitamos la latitud del punto, ¢.
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Para obtener esta expresion, es necesario volver a la Figura 2.2, en ella llamaremos Q al punto de corte
del meridiano con el ecuador, ahora vemos que el nodo final, Q y el punto del impulso forman otro

triangulo esférico que denotaremos NyQI de donde se obtiene
sin ¢ = sin(N¢l) siniy, 2.7

por otro lado, de resolver NyN;l,
sin(N¢) — sin AQ

) 2.8
sin i; sin AA (2:8)
despejando sin(N¢l) tenemos
- sin AQ sin i;
in(N¢l) = —— 29

sin(Nel) sin AA 29)
Sustituyendo esta expresion en (2.7) se tiene que

) sin AQ sini; siniy

sin¢g = ‘ (2.10)

sin AA

Otra consideracién que cabe destacar es que, cuando se tienen dos drbitas que comparten la misma ascen-
sion recta del nodo ascendente, es decir, tienen el mismo nodo y solo alteramos la inclinacién, el punto
de impulso coincide con ese nodo comun, por lo que ¢ = 0 y la diferencia de acimut coincide con la
diferencia de inclinacién lo que simplifica en gran manera los cdlculos. Otro caso ain mds simplificado,
es cuando una de las érbitas es ecuatorial, es decir, i = 0, directamente, ¢ es igual a la inclinacién de la

otra Orbita.

2.2. Maniobras de paso de 6rbita eliptica a circular

En esta seccion procederemos de forma andloga a la anterior, para realizar una maniobra impulsiva
de paso de elipse a circunferencia. Pero en este caso, se modifican los pardmetros que alteran la forma
de la 6rbita en el plano, dejando invariantes el resto de pardmetros que determinan la posicién de dicho

plano en el espacio.

Nuestra intencion ahora, es convertir la Orbita eliptica en una circular de radio r, conocido, esta 6rbi-

ta estd caracterizada por que su excentricidad es nula. Asi:

a; — af = a; + Aa,

ei— er=0.
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Comenzaremos determinando la posicidn del punto del impulso en el plano. Est4 claro que el radio vector
r coincide con el radio de la circunferencia, ya que es donde esta corta a la elipse, para que ambas se
corten se debe verificar que

a(ll —e) <r. <a(l +e). 2.11)

Si esta relacion no se cumple, al coincidir el foco de la elipse con el centro de la circunferencia, una

Orbita se encontrard dentro de la otra y no se cortarén.

Para obtener la anomalia verdadera para el instante del impulso, es tan sencillo como despejarla de

la ecuacidn (2.5) ya que todo el resto de elementos son conocidos.

Ahora, necesitamos la magnitud del impulso, se trata de una computacion directa haciendo uso de las

expresiones (2.1) y (2.2), teniendo en cuenta que para el caso de la circunferencia a = r,, de esta manera

u

)
re

2 _
vi= 2.12)

esta formula expresa la velocidad en la érbita circular.

@ PERIGEO

Figura 2.3: Maniobra de cambio de forma. Elaboracion propia.

La parte mds complicada de este tipo de cambio es el cdlculo de la direccion del impulso. Antes hemos
de definir el concepto de dngulo de vuelo vy, este elemento hace referencia al dngulo que forma el vector
velocidad del satélite con la perpendicular al radio vector. De esta manera, el dngulo que forman ambas

velocidades se corresponde con la diferencia de dngulos de vuelo como puede verse en la Figura 2.3.
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A continuacion, se describe un método para calcular el 4ngulo de vuelo dados la excentricidad y la ano-

malia verdadera.

Descomponemos la velocidad en sus componentes radial y transversal

VR = vsiny =7,

(2.13)
VT = VCOSY = 1V,
dividiendo una entre otra obtenemos _
tany = —. (2.14)
rv
Por otro lado diferenciamos la expresion (2.5) de manera que
vresiny
P , 2.15
" 1 +ecosvy ( )
sustituyendo la expresion de la variacion del mismo (2.15) en la ecuacién (2.14) llegamos a
vresiny
tany = 1recosy (2.16)
rv
y simplificando .
esiny
t = —. 2.17
any 1 +ecosvy ( )

Procediendo de esta forma, calculamos ambos angulos de vuelo de modo que obtenemos ¢ = Ay =

v2 — 1, aplicando la relacion (2.3) obtenemos la direccién del impulso.

Tras haber finalizado estos desarrollos de la teorfa de maniobras impulsivas, hemos conseguido las he-
rramientas necesarias para poder determinar los elementos que caracterizan estos dos tipos de manio-
bras que se aplicardn a nuestro satélite para colocarlo en la 6rbita que deseamos, la cual estudiaremos
posteriormente. Estas férmulas son muy ttiles para implementar las maniobras utilizando un software

especifico, esta tarea la realizaremos posteriormente junto con un andlisis de los resultados.



Capitulo 3

Teoria analitica del movimiento
perturbado de un satélite. Ecuaciones de

Lagrange

A lo largo de este capitulo, introduciremos una aproximacién de cardcter analitico al problema del
movimiento perturbado de un satélite orbitando la Tierra. Si el movimiento de dicho satélite fuera ideal,
este describiria una 6rbita kepleriana, es el caso del problema de los dos cuerpos cuando consideramos
una Tierra perfectamente esférica. En el momento en el que empezamos a considerar, sobre el satélite, la
influencia de otros cuerpos celestes e introducimos un concepto de Tierra “real” ademds de otras pertur-

baciones, llegamos al caso del movimiento perturbado.

Las fuerzas perturbadoras que afectan al satélite en su movimiento alrededor de la Tierra, pueden di-
vidirse en dos grandes grupos: las provenientes de las alteraciones del campo de la gravedad terrestre y
las que no provienen de dicho campo. Las primeras son principalmente la no esfericidad de la Tierra y
la atraccion de marea, efecto directo e indirecto. Dentro del segundo grupo, cabe destacar: presion de

radiacién solar, efecto Albedo, rozamiento atmosférico, efectos relativistas y viento solar, entre otros.

3.1. Potencial gravitatorio terrestre

Dentro de este trabajo, vamos a centrar nuestros intereses en el estudio del efecto de las perturba-
ciones que provienen del campo gravitatorio. Consideraremos un satélite artificial que orbita la Tierra
describiendo una elipse a lo largo de su movimiento, como hemos comentado anteriormente, una de las
perturbaciones principales que experimenta este cuerpo estd intrinsecamente relacionada con el campo
de gravedad de la Tierra. Tomamos en nuestro desarrollo la Tierra como un cuerpo extenso con su campo

correspondiente (caso Tierra “real”), cuyo potencial puede expresarse como

14
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V=prfV (3.1

donde, T hace referencia a que la integracién es a lo largo de todo el cuerpo, p representa la densidad de

la Tierra, cuyo valor es no constante, dV es el diferencial de volumen y por ultimo, r que es la distancia

entre el satélite y el centro de masas de la Tierra.

El potencial escrito de esta forma es poco manejable para nuestro caso de estudio, por este motivo,
utilizaremos la expresion de este potencial como un desarrollo en los llamados arménicos esféricos,

dicha expresion es ampliamente conocida en el &mbito de la Geodesia. De este modo;

GM o0 n n
v="201-3 (“—) Jn Pu(t) + Y (Jun cOSmA+ Koy Sinma)Po(1) (3.2)
r

r
n=2 m=0

obtenida de Heiskanen et al. (1967), donde, ¢ = siny, ¥ y 4 son respectivamente la latitud y longitud en
el elipsoide de referencia, a, es el semieje mayor del elipsoide,  la distancia geocéntrica del satélite, los
Jns Jnm Y Kum los coeficientes zonales y teserales del desarrollo en arménicos esféricos, cuya notacion

modificaremos.

Modificaremos la notacién de estos ultimos para el desarrollo de este trabajo de la siguiente manera.
Los K, pasaran a convertirse en —S ,,;,, y los J,,,, a partir de ahora serdn —C,,,, de este modo, los J,, serdn
denominados ahora —C,. Este cambio de notacién es importante para adaptar la expresion del potencial

para escribirla de la misma forma que en Kaula (1966).

Por tltimo, los P, () y los P,,,(¢) hacen referencia a los polinomios de Legendre y a las funciones aso-

ciadas de Legendre respectivamente, estos dos elementos vienen definidos por las siguientes expresiones

Py " Pa)

Puu() = (1 - drm

(3.3)

con

d" 2 n
0 ﬁ(t - 1" (3.4)

Py(1) =
De esta manera, ya conocemos una expresion que nos permite modelar el potencial gravitatorio terrestre
a partir de la posicién del satélite con mayor o menor nimero de arménicos. Ahora, utilizaremos la
expresion (3.2) para identificar sus elementos con relacién a su efecto sobre el satélite. Introduciendo

dentro del paréntesis el factor % y haciendo el cambio de notacidn propuesto anteriormente se obtiene
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G GM < (a,\" &
v=2M 2 N (%) e, P, - A4S, sinmA)P ). 35
+ Z(r) Coo Pal®) + Y (Com €0SmA + S SInmMAPr (1) (3.5)

n=2 m=0

En esta expresion, podemos identificar claramente dos sumandos que denotaremos como

V=U-+R, (3.6)
donde,
GM
u = —,
-
G 2 fa\t n
R = — Z(—) Cno Pn(?) + Z(Cnm coSmA + Sy SINMA)P (D) ] . (3.7)
r r
n=2 m=0

Fijandonos en el término U, podemos ver que este representa el potencial para una Tierra considerada
completamente esférica cuyo gradiente nos devuelve la fuerza central que produce un movimiento keple-
riano clésico, es decir, estd reflejando el problema de los dos cuerpos. Por otro lado, el sumando R recoge
todo el resto de perturbaciones resultantes de considerar la Tierra como un cuerpo extenso en lugar de
una masa puntual, de esta manera, la aceleracién responsable del movimiento perturbado por el campo

gravitatorio terrestre viene dada por el gradiente de R.

Dentro de esta expresion, merece la pena destacar que entre los coeficientes hay algunos que tienen
mayor importancia que otros debido a su valor, este es el caso del coeficiente Cyg, 0 también conocido
como J,, el valor de este es del orden de 100 veces mayor que el resto, por lo que es el causante de
gran parte de la perturbacién (Pavlis et al., 2012). Dicho coeficiente viene a representar el abultamiento
ecuatorial terrestre, estas consideraciones son de gran importancia ya que las utilizaremos m4s adelante

en el desarrollo del trabajo.

3.2. Ecuaciones de Lagrange

Llegados a este punto, donde ya hemos conseguido una expresiéon que nos da la perturbacién que
sufre un satélite al considerar una Tierra “real”, intuitivamente, el siguiente paso a dar es encontrar ex-

presiones que nos permitan conocer como esa perturbacion afecta a la érbita de nuestro CubeSat.

En esta seccidn, se obtienen ecuaciones que expresan el cambio con el tiempo de los diferentes ele-

mentos orbitales conociendo la funcién perturbadora.
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Sean las ecuaciones del movimiento perturbado de un satélite en términos de la funcién perturbadora R.
Estas ecuaciones describen el movimiento relativo de un cuerpo de masa conocida, el satélite, respecto

de otro cuerpo, en este caso la Tierra (Sevilla, 1989). De este modo,

d?x N x OR
dr? K3 = o
d*y y OR
—_— + —_— = -, 3.8
a2 H s Oy (38)
dz oz _ OR
dr? e = 0z’

donde u = G (mg + E), con G la constante de gravitacién universal, mg y E la masa del satélite y de la

Tierra respectivamente y r es el médulo del radio vector geocéntrico de la Tierra al satélite.

En el caso de que la fuerza perturbadora sea conservativa, es decir, provenga de un potencial (F =
grad R), como es el caso de la fuerza proveniente del campo gravitatorio, las denominadas ecuaciones
de Lagrange nos permiten conocer la variacién con el tiempo de los elementos orbitales clasicos en
funcién de una determinada funcién perturbadora (Sidi, 1997). Para la obtencién de estas ecuaciones,
aplicaremos el método de variacion de las constantes a la resolucion analitica de las ecuaciones del mo-

vimiento perturbado de un satélite (3.8), de esta forma se obtienen (Sevilla, 1989)

da _ 2 0

dt  na M’

de  1-¢* R (1-¢e)'? 4R

dt na’e oM nale Ow’

@ B cosi G_R B 1 8_R

dt  na®(1-e»)2sini dw  na(1l — )12 sini 4Q’

dQ 1 OR

aQ oR 3.9
dt na(1 —e®)2sini 0i (3-9)
do _ (1-¢) IR _ cos OR

e na’e e na*(l —e2)'2sini 9i’
dm 2 R 1-¢€* R
—_— = A — — - — —

dt na 0a  nale Oe

Ahora, contamos con una herramienta para poder evaluar la perturbacién producida por la funcién pertur-
badora R. A la vista de las expresiones anteriores, debemos diferenciar R con respecto de los elementos
orbitales, conociendo esto, tiene sentido pasar a la siguiente seccién donde trataremos de resolver este

problema.
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3.3. Integracion de las ecuaciones de Lagrange

Segun las ecuaciones de Lagrange (3.9), como hemos comentado anteriormente, necesitamos la fun-
cion perturbadora expresada en funcién de los elementos orbitales cldsicos. Para nuestro caso, nos centra-
remos en la parte perturbadora del potencial gravitatorio terrestre (3.7), haremos uso de la teoria desarro-

llada por Kaula que obtiene la expresién de dicho potencial como una funcion de los elementos orbitales.

Después de ciertos desarrollos utilizando una serie de herramientas matematicas, la funcién perturba-

dora puede escribirse como la suma (Kaula, 1966):

[Se] n
R=3"3 Vin, (3.10)
n=2 m=0
donde cada V,,,
'uan n 00
Vi = an+e1 Z Fmp (0) Z Gupg (€) S umpq (w, M, Q. 6) . (3.11)
p=0 q=—00
con
c n—m par
Snmpq:[ Snm} cos[((n=2p)w+m-2p+q)M+m(Q-06)]
i impar
s n—m par (312)
w0 sin[(n=2p)w+@m—-2p+q) M+m(Q-06)],
Cnm n—m impar
y
N 2n -2D)! o nem—2l,
Famn O = 2 = = — 2y 0

1
(3.13)

- (m .. n-m-=2t+s\( m—s o
xZ(s) cos (1)2( . )(p—t—c) (-1) k,

s=0

donde, k es la parte entera de 5™, [ es sumado desde 0 hasta el menor entre p o g, siendo g = 2p —n, y

¢ se suma sobre todos los valores haciendo los coeficientes del binomio distintos de cero, y

. -1 n—1 2d+n—2p' e \2d+n=2p’
P B ¢ 14
SR W e

siendo,

D, parap <n/2,

n—p, parap >n/2. (3.15)
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Como adelantdbamos al comienzo del capitulo, el término dominante en el potencial gravitatorio terres-
tre es el Cyg (—J3), cien veces mayor que el resto de coeficientes del potencial perturbador (Pavlis et al.,
2012), entonces, nuestro objetivo ahora es obtener una expresion del potencial restringido, a dicho coefi-

ciente, con el fin de evaluar el efecto del Cy( sobre los elementos orbitales del satélite.

Partimos de la expresion del potencial gravitatorio (3.11), donde tomamos n =2y m = 0,

2 2 )
pa; .
Voo = — F G S M, Q. 0), 3.16
0="3 1;) 20p (l)qzz—oo 2pq (€) S20pg (W ) (3.16)

donde, haciendo uso de (3.13) y (3.14) respectivamente,

3,1
Fao1 (i) = 1 sin?i — 3 (3.17)

Garo(e) = (1- ). (3.18)

Evaluamos ahora, S0, (w, M, Q, 8) usando (3.12), como n — m = 2 que es un nimero par, el coseno ird

multiplicado por Cy y el seno por S 59, entonces,

S20pq (W, M, Q,0) = Cog cos[(2-2p) w+ (2 —=2p+q) M|+ Sy sin[(2-2p) w+ (2 -2p+q) M].

Como hemos comentado anteriormente, el coeficiente Cpy es muy grande comparado con el resto de
coeficientes, por lo que consideraremos despreciable el segundo sumando en la férmula anterior, de este

modo tomaremos,

S20pg (W, M,Q,0) = Cy cos[(2—2p) w+ (2-2p+q) M]. (3.19)

Sustituyendo esta expresion en la ecuacidn (3.16), tenemos que

2 0
u Ca a? )
Vi = 5= ,,Z::‘) Faop (i) q;m Gapq (€) cos[(2=2p) w + (2 —2p +q) M]. (3.20)

Como podemos observar, ya tenemos determinado el Vg, si nos fijamos en la férmula, vemos que hay una
suma infinita en g por lo que contamos con infinitos términos en esta expresion, como nuestro objetivo es
evaluar el efecto de este potencial sobre el satélite, a continuacion, haremos una serie de consideraciones
en relacion a los efectos de cada uno de los términos de la ecuacidn anterior que nos permitird simplificar

esta relacion.
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Ahora, asumimos que los coeficientes de Vo son todos de la misma magnitud, es 16gico esperar que
los términos que no contienen M tengan un mayor efecto después de la integracion ya que la anomalia
media dard una vuelta completa en un intervalo relativamente corto de tiempo el que el satélite comple-

tard un revolucion en la 6rbita, esto es el periodo del satélite (Kaula, 1966).

En la expresién (3.20) vemos que los coeficientes que anulan al término que acompaiia a la M satis-
facen
2-2p+q=0=qg=2p-2

ademads, tomamos g € {-2,2} c Zy p €{0,4} C Z, dando valores

—_ o o=
1
NS \O]

Tabla 3.1: Valores de py q

Teniendo en cuenta los valores de p’ segtin las expresiones (3.15), para los dos primeros pares p’ = 0, esto
entra en discordancia con los limites del sumatorio en d de la ecuacion (3.14), ya que no es posible sumar
desde cero hasta menos uno. Por ende, estos dos primeros pares quedan descartados y no queda otra
opcion que tomar el dltimo par para derivar una expresion para las perturbaciones lineales del potencial.
Sustituyendo p = 1y ¢ = 0 en la ecuacién (3.20) obtenemos
2
uCxa :

Vaoio = TeFZOI (1) Gaio (e) . (3.21)

Utilizando entonces F»g; v G219, mediante (3.17) y (3.18), respectivamente, y sustituyendo en las ecua-

ciones de Lagrange (3.9), obtenemos (Kaula, 1966).

da
= - o
dt
de
= - o,
dt
d_a) — 3nC—zoag [1 — 5cos? i]
dr 4(1 -2y a?
di
— =0, 3.22
7 (3.22)
dQ 3nCaa? .
— = —————— cosi,
dt 2(1 - ) a?
2
d_M — n—M 3coszi—1].

dt 4(1 —ez)% a2
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En lo que sigue, vamos a detallar la deduccién de la expresion para la variacién del nodo.

Proposicion 3.3.1. La expresion de la variacion de la ascension recta del nodo ascendente Q, provocada
por la perturbacion del primer coeficiente del desarrollo en armonicos esféricos del potencial gravita-
torio terrestre J,, viene dada por
dQ 3nCxa? .
— = —2e cos i. (3.23)
dt  2(1-e2)a?
Demostracion:
Para la demostracion de esta férmula partiremos tomando como funcién perturbadora la expresion del
potencial gravitatorio (3.16) teniendo en cuenta exclusivamente el efecto del coeficiente Cp. Haremos
uso de las expresiones para Fyg; (i) y G219 (e) dadas en (3.17) y (3.18) respectivamente. Seguidamente,

sustituiremos las dos relaciones anteriores en (3.21) para obtener

1 Cy a2 (3 sin’i 1 N-3/2
Vaoio = = ( i (1-¢)"", (3.24)
operamos la resta del paréntesis
v _pCxa (3sin®i-2 . 32 puCxa(3 sin?i —2) 395
2010 = 73 4 (1-¢?) 7" = 4a3 (1- )2 (3.25)

Ahora, usaremos las ecuaciones de Lagrange (3.9), tomando como funcién perturbadora R la parte que
no corresponde con el problema de los dos cuerpos en el potencial gravitatorio terrestre (3.7). En este

caso, habiéndonos restringido al coeficiente Cpg, asi R = Vyg19 de forma que:

dQ 1 V010
— = . 3.26
dt  na*(1-e2)2sini  di (3.26)

Necesitamos conocer, ahora, la parcial con respecto a la inclinacién %. Diferenciando con respecto
de i en (3.25)

2
u Cop a,

(3 sin?i-2)| = TR (6 sini cosi), (3.27)

OV 0 ( u Cao a2

di  0i\4dd (1 - e
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simplificando, queda

V2010 _ 3 u Cyp a?
9 243 (1—e)pi2

sini cosi. (3.28)

Sustituyendo en la expresién obtenido en (3.26),

dQ 1 3 u Cyp a? . .
o = 20— P ni 2@ (L= 2P sini cosi, (3.29)

simplificando los senos

aQ 3,uC20af

— = ———————— cos|, 3.30
dt  2na’(1-e?)? (3-30)
teniendo en cuenta que el movimiento medio viene dado por n = u'/? a=3/2,
dQ 3 u Cop a? .
- TR a5 (1= &2 CoS i, (3.31)
ahora, operamos las u y los semiejes a, de este modo
dQ  3u'? Cya?
= ZH 0% o (3.32)

dr 2472 (1 - ey

nosotros queremos escribirlo en funcién del movimiento medio, para esto, descomponemos el factor del

7/2 2 3/2

semieje como a'/“ = a” a’’*, asi

dQ 3’ Cyal
dt  2a*a3?(1-e2)?

CoS I, (3.33)

pasamos el segundo factor al numerador cambiando el indice de signo, entonces

dQ  3u'?a3? Cya? 3nCapa?
oK 0% cosi= —"27¢  cosi, (3.34)
dt 2a*(1-e?)? 2(1 - ) a2

asi, hemos conseguido la expresion que presentdbamos anteriormente en el capitulo. [

Con esta forma de proceder, es posible calcular las expresiones de la variacion del resto de pardmetros

orbitales que aparecen en las ecuaciones (3.22).
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De esta manera, concluimos este capitulo habiendo llegado a unas ecuaciones que expresan la variacién
de los elementos orbitales de un satélite, esta variacion es la producida por el abultamiento ecuatorial
reflejado a través del coeficiente Cyg, asi, conociendo el valor de los pardmetros orbitales para un instante
de tiempo, se puede conocer la magnitud de la perturbacion para cualquiera de estos elementos. Como
podemos ver en las ecuaciones (3.22), el efecto estudiado es inexistente para el semieje, excentricidad e
inclinacién, mientras que el argumento del perigeo, la ascension recta del nodo y la anomalia media si

experimentan esta perturbacion.



Capitulo 4

Caracteristicas de la orbita heliosincrona

En este capitulo, nos centraremos en introducir y caracterizar la 6rbita objetivo de nuestra mision, la
orbita heliosincrona. Esta caracterizacion se llevard a cabo haciendo uso de la teoria de perturbaciones

generales que se obtuvo en el capitulo anterior.

4.1. Introduccion al concepto de orbita heliosincrona

En primer lugar, definiremos la érbita heliosincrona, con esto nos referimos a una 6rbita que permite
mantener casi la misma iluminacién solar cada vez que el satélite pasa por su punto subsatélite. Es por
esto, que es la 6rbita adecuada para satélites de observacién a la Tierra, cuando es necesario que dos
fotografias consecutivas posean caracteristicas similares, lo que se alinea con nuestro objetivo. De no
ser asi, la comparacion entre diferentes imagenes seria de dificil interpretacion por disponer de diferente

iluminacion solar.

La Figura 4.1 representa la proyeccién ecuatorial de la érbita de la Tierra alrededor del Sol, que se
ha supuesto circular, en tres épocas diferentes del afio; asi como la posicion del satélite, S, y su 6rbita
alrededor de la Tierra. Como ilustra la Figura, puede verse que, si la ascension recta del nodo ascendente
(longitud de arco yQ) es constante, el valor del dngulo 6, que forman la linea de los nodos y la direccién
del radio vector que une los centros de masa del Sol y de la Tierra, varia segin la época del afio. La
variacién de el dngulo ¢ implica que la iluminacién que recibe el satélite en su 6rbita es diferente segiin
la época del afio. En particular, puede apreciarse como, cuando el satélite pasa por la linea de los nodos,

estaria en unos casos iluminados y en otro no.

24
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Figura 4.1: Representacion de diferentes drbitas a lo largo de un afio con linea de los nodos fija.
Elaboracion propia.

Para pasar a conseguir la condicién de heliosincronismo, podemos pensar que la variacion del dngulo 6 a
lo largo de un afio se compense con una variacién de la ascensién recta del nodo. El objetivo, sin utilizar
maniobras, es que la variacion de la ascension recta del nodo ascendente sea debida al efecto perturbador
del campo gravitatorio terrestre y obtener, entonces, que el &ngulo § sea constante al sobrevolar el mismo

punto de la superficie de la Tierra, como puede verse en la Figura 4.2.

Figura 4.2: Representacion de diferentes orbitas a lo largo de un afio con ¢ fijo. Elaboracién propia.
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De esta forma, se tendria que la posicién del nodo ascendente permanece fijada, es decir, el 4ngulo hora-
rio del Sol (Hp) es constante cuando el satélite sobrevuela el mismo punto subsatélite como se muestra

en la Figura 4.3, asi, las condiciones de iluminacién son semejantes cada vez que esto ocurre.

g

Figura 4.3: Representacion de la orbita aparente del Sol y de los parametros involucrados en la con-
dicion de heliosincronismo. Elaboracion propia.

La condicién matematica de heliosincronicidad se deduce, a continuacion, a partir de la teoria del movi-
miento perturbado del satélite, presentada en el Capitulo 3. Para esta deduccién partiremos de la integra-
cién de primer orden de las ecuaciones de Lagrange, de este modo, nos quedaremos inicamente con el
efecto de primer coeficiente del desarrollo en arménicos esféricos del potencial gravitatorio el, Cyg (J2),
de mayor efecto, este recoge el hecho de considerar la Tierra como un elipsoide de revolucidn. De esta

manera, utilizaremos la ecuacién para la variaciéon del nodo dada en (3.22).

4.2. Caracterizacion de la orbita heliosincrona

Vamos a considerar entonces ¢ constante, asumiendo que la variacién de la ascension recta del nodo
ascendente producida por el coeficiente J, corresponde al movimiento retrégrado del nodo y buscando
que coincida con el movimiento medio de la érbita aparente del Sol alrededor de la Tierra. En un afio

solar se tiene:

dQ 1 revolucion completa (en radianes) 2r
dr Segundos en 1 aiio 24 x 3600 x 365,2425

rad/s. “4.1)
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Considerando ahora la ecuacion dada en (3.22):

dQ  3nCya;

— =————— cosi,
dt (1 -2
e igualando (4.1) y (4.2) obtenemos
3nC20ag .
—————— cosi=m,
2(1 —e2) a?
donde hemos llamado
2n

rad]s.

M= 24 % 3600 x 365.2425

Si en (4.8) escribimos el movimiento medio como n = u!'/? a=3/?, se tiene
3 ,ul/2 a32 Czoag i
5 cosi=m,
2(1 - €2) a?
de donde se obtiene
a3 a? ) 2m
2 St 12
(1-¢?)a? 3u’l= Cyo
y simplificando se llega a
cosi aZ/ 2 2m

(1- 62)2 ag/z al’?  3uli2 Cy’

finalmente, se obtiene

donde

considerando a, = 6370 km.

4.2)

4.3)

(4.4)

4.5)

(4.6)

4.7)

4.8)

4.9
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La relacién (4.8) define la condicién de heliosincronismo de la 6rbita donde, se debe fijar los valores de
semieje, inclinacidn y excentricidad. De ahora en adelante en este capitulo, haremos la suposicién de que
e = 0 con fin de particularizar nuestros desarrollos para una 6rbita heliosincrona circular que queremos
alcanzar al final de nuestra misién. A continuacion, las caracteristicas de este tipo de drbitas se presentan

en las dos proposiciones siguientes.

Proposicion 4.2.1. Una Jrbita heliosincrona es siempre retrégrada. Es decir, su inclinacion debe tener

valores entre 90 y 180 grados.

Demostracion:
Consideramos un satélite que orbita la Tierra en una 6rbita heliosincrona, la relacién (4.8) define la

caracteristica de heliosincronismo

CoS I (ae

7
2
T ) = ~0.0989 rad/s. (4.10)

a

Como podemos apreciar, tenemos la expresion de la derecha igualada a un numero negativo, el factor
que contiene a la excentricidad estd al cuadrado por lo que siempre va a ser positivo y el semieje por

definicién es mayor que cero, por lo que para que sea posible esta igualdad tiene que darse

cosi <0, 4.11)

ademads por definicion del coseno —1 < cos i, de este modo
—1<cosi<0=90<i<180. 4.12)

Proposicion 4.2.2. Una Jdrbita circular no puede poseer la condicion de heliosincronismo para valores

de semieje mayores de 12337,47 km.

Demostracion:

Partimos de las ecuaciones (4.8) y (4.9), de estas despejaremos el coseno de la inclinacién

7/2
cosi = —k (1 — &2)? (i) , (4.13)

de

particularizando para el caso circular, e = 0

a\7?
cosi =—k (—) . “4.14)

de
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Ahora, consideramos la condicién derivada en la proposicién anterior (4.12), asi

7/2
—l<cosi<0= —1<—k (i) <0. (4.15)
de
Dividimos por la constante —k
772
1
1. (ﬁ) 0, 4.16)
k a,
despejando el semieje a
de
2 >a>0, 4.17)

tomando a, = 6370 km y k como en (4.9)

de
k2/7

12337,47 = >a>0, (4.18)

de este modo, queda demostrada la proposicion. [

Con el fin de ilustrar estas dos tltimas proposiciones, hemos desarrollado un programa de MatLab para
el calculo de la inclinacion para diferentes alturas de la orbita. Este programa hace uso de la ecuacién
(4.14) que permite obtener la inclinacién en funcién de un semieje y una excentricidad dada, en este caso
nula. La funcién implementada para este cilculo puede verse en al Apéndice A. Dichos resultados se

muestran en la Figura 4.4.

Como puede apreciarse, en el eje de abcisas se representa la altura de la 6rbita del satélite en km (al
ser ésta circular, coincide con la altura del satélite) calculada como el semieje menos el radio de la Tie-
rra. En el eje de ordenadas se representan los valores de la inclinacién que se obtienen para cada altura.
Como puede verse, los valores de las inclinaciones se encuentran contenidos en el intervalo (90°, 180?)
lo que corresponde con la Proposicion 4.2.1, es decir, inclinaciones propias de una 6rbita retrograda.
Puede apreciarse, también, que para Orbitas bajas, con alturas hasta 1000 km corresponden a érbitas casi

polares, adecuadas para la observacion de la Tierra en su casi totalidad.

Asimismo, puede verse que si la altura del satélite es superior a los 4000 km, los valores de la incli-
nacién crecen rapidamente hasta los 180° en los 6000 km, aproximadamente. No se obtienen valores
de inclinacién para alturas superiores ya que, de acuerdo con la Proposicién 4.2.2, cuando llegamos a
dicha altura el coseno es mds pequefio que —1, cosa que no puede darse considerando nimeros reales. En
sentido fisico, esto indica que la accién del coeficiente del potencial gravitatorio J, es insuficiente para
retrogradar el nodo lo necesario para que la variacion de este sea igual al movimiento medio de la 6rbita

aparente del Sol alrededor de la Tierra y, por consiguiente, se pierde la condicién de heliosincronismo.
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Figura 4.4: Grafica de la inclinacion en funcion de la altura para una 6rbita circular heliosincrona.
Elaboracién propia.



Capitulo 5
Simulaciones numéricas

Una vez llegados a este punto, tenemos todas las herramientas que necesitamos, tanto para conocer
la orbita de disefio, como para ser capaces de colocar en dicha 6rbita nuestro satélite. De este modo, en
este capitulo describiremos dos escenarios de lanzamiento del CubeSat, en el primero lo haremos desde
la 6rbita GTO donde estudiaremos las maniobras en varios puntos, mientras que en el segundo escenario
haremos las maniobras desde la orbita alcanzada tras lanzar el satélite utilizando la Estacion Espacial

Internacional.

Para realizar estas simulaciones haremos uso de un “script” desarrollado en MatLab que describiremos

al final del capitulo y que podemos encontrar en el Apéndice B.

5.1. Inyeccion en orbita desde la GTO

Como hemos mencionado anteriormente en este trabajo, podemos utilizar el lanzador Ariane 5 para
poner en Orbita nanosatélites como el nuestro, tras el lanzamiento, el satélite se encuentra en una Orbita
de aparcamiento provisional denominada G7O cuyos elementos orbitales se definieron segtin Palmerini
et al. (2009) en la Tabla 1.1.

Ahora, presentaremos las magnitudes de los impulsos y las direcciones de los mismos calculados se-
gin la teorfa de maniobras impulsivas, presentada en el Capitulo 2. Para los diferentes casos se han
elegido puntos de impulso repartidos por toda la érbita teniendo en cuenta la restriccion para el semieje
de la orbita heliosincrona circular que conseguimos en el Capitulo 4. Para cada uno de estos puntos de
impulso definiremos la érbita objetivo como una 6rbita circular heliosincrona de radio igual al radio en

el punto de impulso, ya que para realizar este tipo de maniobras las 6rbitas deben intersecarse.

31
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Radio (r;) | Anomalia (v;) | Impulso 1 (AV;) | Direccién 1 (/) | Impulso 2 (AV;) | Direccion 2 (¢;)
6619.191 | O 2.4452 1.9795e-6 10.9260 45.2526
7200 36.0276 3.1906 37.4153 10.6804 44.1334
8200 57.1162 3.8301 47.0089 10.4314 41.5755
10200 80.3462 4.2599 52.3481 10.4807 33.0408
12000 94.8483 4.2929 54.6267 11.2036 11.4709

Tabla 5.1: Magnitudes de las maniobras desde la 6rbita GTO

Los resultados obtenidos se presentan en la tabla 5.1, donde se recogen los datos, en orden de aparicidn,
de: radio en el punto del impulso, dado en km, anomalia verdadera en el punto del impulso, expresada
en grados, la magnitud del primer impulso, dada en km/s, la direccion del primer impulso en grados, la

magnitud del segundo impulso, dada en km/s y la direccién del segundo impulso en grados.

Cuando se explicaron las maniobras, vimos el cambio de plano orbital y el cambio de elipse a circun-
ferencia, combinando ambas maniobras podemos llegar a una 6rbita circular en otro plano diferente al
plano de origen. El orden en el que se apliquen dichas maniobras es irrelevante para el resultado final,
pero, en un andlisis de misién, se busca optimizar el uso de los recursos que se disponen, por lo que,
partiendo de la idea de minimizar el gasto de combustible, llegamos a la conclusién de que cuanto menor
sean las magnitudes de los impulsos mas eficaz serd para nuestra misién. En la maniobra de cambio de
forma no influye el plano en el que se encuentre por lo que lo decisivo serd cuando hacer el cambio de
plano, es por eso, que debemos calcular la velocidad en el punto de impulso tanto en la érbita circular
como en la eliptica. Una vez hecho esto, nos interesa cambiar de plano cuando menor sea la velocidad,
ya que el impulso necesario para hacerlo serd menor, asi, si la velocidad es menor en la circular, primero,
haremos el cambio de forma y de lo contrario haremos primero el cambio de plano. Esto que acabamos
de explicar estd introducido dentro del programa, tras ejecutarlo sabemos que para todos estos casos la
solucién mas 6ptima ha sido primero pasar a circular y luego hacer el cambio de plano por lo que los

subindices 1 corresponde con el cambio de forma y el 2 al cambio de plano.

Podemos apreciar en la tabla, que el primer valor del radio corresponde al perigeo de la érbita GTO
calculado como a;, = a(l — e) y el resto de valores se han elegido consistentemente para abarcar pricti-
camente toda la drbita. Segtiin aumentamos el radio, el impulso que debe recibir el satélite para pasar a
circular va aumentando al igual que lo hace la direccién con la que hay que aplicar el mismo, lo mismo
sucede con el impulso de la segunda maniobra, pero no se da con la direccién de esta segunda que va

disminuyendo segtin aumenta el radio.
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Anteriormente, hemos comentado que la 6rbita final serfa la heliosincrona circular de semieje igual al
radio en el punto de impulso, lo que no conocemos es la inclinacién de dichas 6rbitas. En la Tabla 5.2 se
presentan las inclinaciones frente al radio vector del punto del impulso de la Tabla 5.1. Puede compro-
barse como todas las inclinaciones corresponden a Orbitas retrégradas y van aumentando a medida que

lo hace el radio, estos hechos ya los adelantdbamos en el Capitulo 4.

Radio (7;) | Inclinacién (i)
6619.191 | 96.4948

7200 98.7333

8200 103.8489
10200 120.9184
12000 164.0581

Tabla 5.2: Inclinaciones para las distintas orbitas de diseiho

Llegados a este punto, ya hemos completado nuestra misién y el satélite se encontraria en la érbita cir-

cular heliosincrona (Tabla 5.3) que hemos definido para cada caso.

Semieje (a) | Excentricidad (¢) | Inclinacion (i)
6619.191 0 96.4948

7200 0 98.7333

8200 0 103.8486
10200 0 120.9184
12000 0 164.0581

Tabla 5.3: Semieje, excentricidad e inclinacion de las orbitas de disefo

5.2. Inyeccion en 6rbita utilizando la ISS y comparacion

En esta seccién, analizaremos la otra opcién de lanzamiento que presentdbamos en el Capitulo 1,
también, compararemos el lanzamiento desde la ISS y el lanzamiento utilizando el Ariane 5 para una

misma 6rbita heliosincrona y estudiaremos cual es mds barata en términos de consumo de combustible.

Primero, se debe determinar la 6rbita objetivo, para que sea posible realizar la comparacién que co-
mentamos en el parrafo anterior, necesitamos ser capaces de poder alcanzar la misma 6rbita desde la
orbita de aparcamiento GTO (Tabla 1.1), donde el Ariane 5 dejaria el satélite tras el lanzamiento, y desde
la 6rbita que adquiere el satélite tras eyectarlo desde la estacién espacial, Tabla 1.3. Utilizando nuestro
programa, hemos simulado las maniobras para la llegada a la nueva 6rbita, circular heliosincrona con

semieje igual al radio vector del punto de impulso.
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De la misma manera que en la seccidn anterior, se han calculado las maniobras necesarias desde ambas

Orbitas, los resultados se muestran en las siguientes dos tablas.

Radio (r;) | Anomalia (v;) | Impulso 1 (AV}) | Direccion 1 (/1) | Impulso 2 (AV3) | Direccion 2 (y3)
6758965 | O 0.0067 3.8018 5.9106 67.3664

6770 86.4690 0.0133 88.1333 5.9108 67.3463

6782.51 180 5.9059 67.3234 0.0067 7.7350

Tabla 5.4: Magnitudes de las maniobras para la érbita alcanzada desde la ISS

Radio (r;) | Anomalia (v;) | Impulso 1 (AV}) | Direccion 1 (/;) | Impulso 2 (AV>) | Direccion 2 (y»)
6758.965 | 18.0192 2.6705 22.3202 10.8594 45.0049
6770 18.7075 2.6867 23.0452 10.8544 44.9848
6782.51 19.4562 2.7048 23.8202 10.8487 44.9619

Tabla 5.5: Magnitudes de las maniobras desde la orbita GTO

Los resultados obtenidos se presentan en las Tablas 5.4 y 5.5, donde se recogen los datos, en orden de

aparicion, de: radio en el punto del impulso, dado en km, anomalia verdadera en el punto del impulso,

expresada en grados, la magnitud del primer impulso, dada en km/s, la direccién del primer impulso en

grados, la magnitud del segundo impulso, dada en km/s y la direccion del segundo impulso en grados.

También, hemos calculado la inclinacion, presentada en la Tabla 5.6 en grados, para la 6rbita final, las

cuales necesitdbamos para hacer el cambio de plano,

Tabla 5.6:

Radio (r;) | Inclinacion (i)
6758.965 | 96.9902
6770 97.0304
6782.51 97.0762

Inclinacién para la érbita de disefio

Al igual que en la seccidn anterior, la opcién de cambiar de forma y luego cambiar de plano es la opcién

Optima para la mayoria de estos casos, pero para el dltimo caso de la Tabla 5.4 podemos apreciar que ha

habido un cambio de tendencia debido a que en este caso la mejor opcidén era primero cambiar el plano

y posteriormente, circularizar la 6rbita. Para los diferentes radios hemos escogido valores que represen-

taran en mayor medida la érbita, son el perigeo, el apogeo y un punto intermedio.

Una vez calculados los valores que caracterizan estas maniobras, podemos comparar ambas formas de

llegar hasta la 6rbita de disefio, es sencillo hacer un anélisis observando la Tabla 5.4 y la Tabla 5.5. Los

impulsos necesarios para alcanzar la 6rbita final habiendo realizado el lanzamiento con el Ariane 5 son

varias veces mayores que los que harfan falta utilizando la Estacion Espacial Internacional.
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Por lo anterior, solamente basdndonos en el gasto de combustible de las maniobras, elegiremos mandarlo
a la ISS y que sea lanzado desde alli, ya que, aun teniendo en cuenta el impulso que se le da antes de
nuestras maniobras para alcanzar su drbita (Cappelletti et al., 2020), sigue siendo la opcién més dptima.
Lo que no debemos olvidar es que, con este tipo de maniobras, el lanzamiento utilizando la ISS no nos
permite alcanzar una Orbita heliosincrona de cualquier semieje, a partir de las maniobras impulsivas
planteadas en este trabajo, solamente aquellas que corten a la drbita alcanzada tras el lanzamiento, en

este caso, el Ariane 5 y la GTO nos dan mas posibilidades.

5.3. Software empleado

El objetivo principal de este “script” es facilitar, desde un punto de vista computacional, los cdlculos
necesarios para calcular, tanto las 6rbitas de destino, como las magnitudes y direcciones necesarias para
caracterizar las maniobras de llegada a dichas 6rbitas. Para desarrollar este programa, hemos utilizado el

lenguaje de computacién MatLab, cuyo uso estd ampliamente extendido en el mundo de la Geodesia.

Primero, se plantean los célculos para ambas secciones, la primera recibe el nombre de ESCENARIO
1 y la segunda ESCENARIO 2. Para el primer escenario, comenzamos estableciendo los parametros ini-
ciales de la 6rbita GTO y luego establecemos los diferentes radios donde maniobraremos al igual que
calculamos la inclinacién de la 6rbita a la que queremos llegar. Luego, llamamos a la funcién “manio-
bras”, que devuelve las magnitudes de las maniobras para unos pardmetro orbitales dados. Ahora, para
el segundo escenario, escribimos los pardmetros orbitales iniciales para la 6rbita que se alcanza desde la
1SS, al igual que antes, se plantean diferentes casos para los radios, calculamos la inclinacién y acabamos

sacando los valores de las maniobras.

A continuacién, se describen las funciones utilizadas en el programa. En primer lugar, nos encontra-
mos con la funcién “maniobras”, esta funcion recibe como pardmetros de entrada el radio del punto
del impulso, excentricidad inicial y semiejes, e inclinaciones tanto finales como iniciales, y devuelve
las magnitudes de los impulsos y las direcciones en las que se deben aplicar los mismos, asi como un
mensaje indicando que maniobra se ha realizado primero. Para hacer esta discriminacién, antes calcula
las velocidades en el punto del impulso para la érbita circular y para la eliptica, de este modo, si va més
despacio en la circunferencia, primero haremos el cambio a circular y considerando un nuevo radio para
el punto del impulso, cambiamos de plano, si por lo contrario la velocidad es inferior en la elipse se

procederd de manera inversa.

Debajo en el “script”, podemos ver la funcién “cambioDeElipseACircunferencia”, a la que le entran
excentricidad y semieje iniciales, y el radio de la circunferencia, esta devuelve la magnitud y direccién
de la maniobra de cambio de forma haciendo uso del procedimiento descrito en el Capitulo 2. Utilizando
esto mismo, la funcién “cambioDePlano”, calcula los valores de la maniobra de cambio de plano orbital.

De entrada necesita el radio en el punto del impulso, el semieje y ambas inclinaciones.
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Por ultimo, se encuentra la funcidén “inclinacion” que calcula la inclinacién de una 6rbita heliosincrona

para una altura y excentricidad dadas, esta funcién ya fue vista en el Capitulo 4.



Capitulo 6
Discusion y Conclusiones

En la presente memoria se ha estudiado, desde una perspectiva matemadtica, un anélisis de misién con
el fin de colocar un satélite, tipo CubeSat de observacion a la Tierra, en una 6rbita heliosincrona. Se dis-
tinguen en este trabajo tres grandes bloques; en primer lugar, se ha detallado la formulacién matemaética
de las maniobras impulsivas que permiten corregir y cambiar la orbita del satélite; en un segundo bloque,
se desarrolla la teoria analitica para modelar la 6rbita perturbada de un satélite y deducir detalladamente
la condicién de heliosincronicidad y un tercer bloque donde presentan y discuten las simulaciones nu-
méricas del consumo de combustible, en términos de AV, necesario para colocar un satélite en 6rbita

heliosincrona considerando diferentes opciones de lanzamiento.

Para definir matematicamente la condicidén de heliosincronismo, se ha utilizado el desarrollo en arméni-
cos esféricos del potencial gravitatorio para el caso de considerar la Tierra como un cuerpo extenso. A
continuacion, tras presentar la solucién de las ecuaciones del movimiento perturbado, a partir del método
de variacion de las constantes, se utilizan las conocidas ecuaciones de Lagrange que expresan la varia-
cién de los diferentes elementos orbitales cldsicos en términos de una funcién perturbadora. Después, se
integran dichas ecuaciones considerando como funcién perturbadora el potencial gravitatorio terrestre,
desarrollado a partir de la teoria de Kaula y restringido al coeficiente de mayor efecto, J,. Asi, se dedu-
cen las expresiones para las variaciones de los pardmetros orbitales cldsicos producidas al considerar la
Tierra como un elipsoide de revolucion. Dichas perturbaciones lineales afectan inicamente al argumento

del perigeo, ascension recta del nodo ascendente y a la anomalia media.

Una vez modelado el efecto perturbador del arménico J,, se utilizan estas ecuaciones para caracteri-
zar la orbita heliosincrona. Dicha condicién se obtiene imponiendo que el movimiento retrégrado del
nodo sea igual a la velocidad del movimiento medio anual de la Tierra alrededor del Sol. Esta condicién
define la caracteristica de heliosincronismo. Ademds, se destacan ciertas caracteristicas y condiciones
que se dan para este tipo de Orbitas, como que deben de ser retrégradas y que no es posible conseguir

una Orbita heliosincrona circular de radio mayor a 12337,47 km.
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En la dltima parte de esta trabajo, se presentan las simulaciones numéricas de las maniobras de cambio
de inclinacién y cambio de forma para pasar desde la drbita alcanzada tras el lanzamiento a la 6rbita
final nominal, es decir, circular heliosincrona. Se analizan dos posibles 6rbitas intermedias obtenidas tras

lanzamientos, mediante el lanzador Ariane 5 o usando la ISS.

En el primer caso, utilizando el Ariane 5, se han planteado diferentes puntos para realizar la maniobra
impulsiva dentro de la 6rbita GTO del Ariane 5, desde radios de 6619 km hasta 12000 km. Los resultados
muestran que en este caso, el orden de maniobras mas 6ptimo es hacer primero el paso de drbita eliptica
a circular y después el cambio de plano corrigiendo la inclinacién, siendo necesarios impulsos de unos
2,5 — 4,3 km/s para la primera maniobra, y de unos 10,9 — 11,2 km/s para la segunda. Hay que sefialar
que seglin aumenta el radio del punto del impulso es mas costoso, en términos de combustible, alcanzar

la 6rbita final.

Por otro lado, se han analizado y comparado, en un segundo conjunto de simulaciones, los casos de
puesta en Orbita heliosincrona desde la ISS y la GTO del Ariane 5. Se han considerado tres Orbitas finales
a las que se puede llegar tanto desde la misma érbita GTO que se consigue con el Ariane 5 como desde la
Orbita alcanzada tras el lanzamiento de la ISS. Las simulaciones numéricas muestran que resulta también
Optimo cambiar primero la forma de la 6rbita y después la inclinacién del plano orbital para el radio en el
perigeo de 6758,97 km y para 6770 km, tanto para lanzamiento GTO o ISS. Para un radio de 6782,51 km
en el apogeo, el orden 6ptimo de las maniobras se invierte para el caso de la ISS, es decir, primero se

debe cambiar el plano y posteriormente circularizar la 6rbita.

Finalmente, los resultados muestran que resulta 6ptimo, en términos de consumo de combustible, al-
canzar las oOrbitas de disefio heliosincronas desde la ISS, ya que las magnitudes de las maniobras desde
la GTO son préicticamente el doble que desde la ISS. En particular, para el caso del perigeo (6758,97 km)
el total de las maniobras, AV, es para la ISS 5,92 km/s y parar la GTO 13,53 km/s.
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Apéndice A

Script para el calculo de la inclinacion de

una orbita heliosincrona

=1
for h = 200:5960
i(j) = inclinacion(h, 0); % circular
j =3 +1
end
plot(200:5960,1)
xlabel ( )
ylabel ( )
title ( )

% Despejamos i en funcion del semieje y la excentricidad

function i = inclinacion(h, e)

k = -0.0989;

a_e = 6370;

i = acosd(kx(1-e”*2)7(2)«((h+a_e)/a_e) (7/2))
end
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Apéndice B

Script para el calculo de maniobras

impulsivas

B.1. Cadigo

diary ( );
% Datos de la orbita GTO

a_ini = 24470;

e_ini = 0.7295;

i_ini = 7;

9T %o Yo Yo Yo Jo Yo Yo Yo Yo Yo %o %o % ESCENARIO 1 % %0 Y% %o %o Yo Yo %o Yo Yo Yo %o %o Yo
disp (" % %o %o %o To To %o Yo To %o Yo %o % % ESCENARIO 1 % % % T To %o Jo To %o Jo ToYlo To Jo
9% % % CASO 1 % % % %

disp (" %% % % CASO 1 % % % %

% Datos de la orbita final

a_fin_1 = a_inix(l—-e_ini) % apogeo
e_fin_1 = 0;
i_fin_1 = inclinacion(a_fin_1 - 6370, e_fin_1)

[psil_1, psi2_1, deltaV1_1, deltaV2_1] = maniobra(a_fin_1, e_ini, a_ini, a_fin_1,
i_ini, i_fin_1)

9% % % CASO 2 % % % %

disp (" %% % % CASO 2 % % % %

% Datos de la orbita final

a_fin_2 = 7200;

e_fin_2 = 0;

i_fin_2 = inclinacion(a_fin_2 - 6370, e_fin_2)

[psil_2, psi2_2, deltaV1_2, deltaV2_2] = maniobra(a_fin_2, e_ini, a_ini, a_fin_2,
i_ini, i_fin_2)

9o % %o CASO 3 % %o %o %

disp (" %% % % CASO 3 % % % %
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B.1. Cédigo 41

% Datos de la orbita final

a_fin_3 = 8200;

e_fin_3 = 0;

i_fin_3 = inclinacion(a_fin_3 - 6370, e_fin_3)

[psil_3, psi2_3, deltaV1_3, deltaV2_3] = maniobra(a_fin_3, e_ini, a_ini, a_fin_3,
i_ini, i_fin_3)
9% % % CASO 4 % % % %

disp (" % % % CASO 4 % % % %

% Datos de la orbita final

a_fin_4 = 10200;

e_fin_4 0;

i_fin_4 = inclinacion(a_fin_4 - 6370, e_fin_4)

[psil_4, psi2_4, deltaV1_4, deltaV2_4] = maniobra(a_fin_4, e_ini, a_ini, a_fin_4,
i_ini, i_fin_4)

9% % % CASO 5 % % % %

disp (" %% % % CASO 5 % % % %

% Datos de la orbita final

a_fin_5 = 12200;

e_fin_5 = 0;

i_fin_5 = inclinacion(a_fin_5 — 6370, e_fin_5)

[psil_5, psi2_5, deltaV1_5, deltaV2_5] = maniobra(a_fin_5, e_ini, a_ini, a_fin_5,
i_ini, i_fin_5)

90 % %o %o %o %o % Y% % %o % % % % ESCENARIO 2 % % % % % % %o %o %o %o %o %o % %

disp (" % % %o %o Yo %o %o Yo %o %o Y% %o % % ESCENARIO 2 % % %o Jo Yo %o Jo To Yo Jo JoYlo To Yo

% Datos de la orbita que obtiene el CubeSat desde la ISS

a_ISS = 6770.746;

e_ISS = 0.001740;

i_ISS = 51.723;

% Datos de la orbita final

a_fin = r;
e_fin = 0;
i_fin = inclinacion(a_fin — 6370, e_fin)

[psil _ISS, psi2_ISS, deltaVI_ISS, deltaV2_ISS] = maniobra(a_fin, e_ISS, a_ISS, a_fin
, 1_ISS, i_fin)

[psil, psi2, deltaV1l, deltaV2] = maniobra(a_fin, e_ini, a_ini, a_fin, i_ini, i_fin)
9% % % CASO 6 % % % %

disp (" %% % % CASO 6 % % % %

% Datos de la orbita final

a_fin_6 = a_ISS«(1—-e_ISS);

e_fin_6 = 0;

i_fin_6 = inclinacion(a_fin_6 — 6370, e_fin_6)

[psil_6_ISS, psi2_6_ISS, deltaV1_6_ISS, deltaV2_6_ISS] = maniobra(a_fin_6, e_ISS,
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a_ISS, a_fin_6, i_ISS, i_fin_6)

95

9 [psil_6_GTO, psi2_6_GTO, deltaV1_6_GTO, deltaV2_6_GTO] = maniobra(a_fin_6, e_ini,
a_ini, a_fin_6, i_ini, i_fin_6)

97
98 9 % % CASO T % % % %

99

10 disp (" %o % % CASO T % % % %
101

102 % Datos de la orbita final

103 a_fin_7 = 6770;

104 e_fin_7 = 0;

1os i_fin_7 = inclinacion(a_fin_7 - 6370, e_fin_7)

106

107 [psil_7_ISS, psi2_7_1SS, deltaV1_7_ISS, deltaV2_7_ISS] = maniobra(a_fin_7, e_ISS,
a_ISS, a_fin_7, i_ISS, i_fin_7)

108

109 [psil_7_GTO, psi2_7_GTO, deltaV1_7_GTO, deltaV2_7_GTO]
a_ini, a_fin_7, i_ini, i_fin_7)

maniobra(a_fin_7 , e_ini,

110

1 %k % % CASO 8 % % % %

112

113 disp (" %% % % CASO 8 % % % %

114

115 % Datos de la orbita final

1me a_fin_8 = 6782.5;

117 e_fin_8 = 0;

ns i_fin_8 = inclinacion(a_fin_8 - 6370, e_fin_8)

119

120 [psil_8_ISS, psi2_8_ISS, deltaV1_8_ISS, deltaV2_8_ISS] = maniobra(a_fin_8, e_ISS,
a_ISS, a_fin_8, i_ISS, i_fin_8)

121

122 [psil_8_GTO, psi2_8_GTO, deltaVI_8_GTO, deltaV2_8_GTO] = maniobra(a_fin_8, e_ini,
a_ini, a_fin_8, i_ini, i_fin_8)

123

124 diary ( )

125

126 function[psil, psi2, deltaV1l, deltaV2] = maniobra(r, e_ini, a_ini, a_fin, i_ini,

i_fin)

127 mu = 3.986005%x1075;

128 v_c = (mux(1/a_fin))"(1/2);

129 v_e = (mux((2/a_fin) —-(1/a_ini)))"(1/2);

130

131 if v_¢c < v_e

132 [psil, deltaV1] = cambioDeElipseACircunferencia(a_ini, a_fin, e_ini);

133 a_ini = r;

134 [psi2, deltaV2] = cambioDePlano(r, a_ini, i_ini, i_fin);

135 disp ("Primero se cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de
plano")

136 else

137 [psil, deltaV1] = cambioDePlano(r, a_ini, i_ini, i_fin);

138 [psi2, deltaV2] = cambioDeElipseACircunferencia(a_ini, a_fin, e_ini);

139 disp ("Primero se cambia de plano y posteriormente cambiamos de forma a
circular")

140 end

141

142

143 end

144

145 function [psi, deltaV] = cambioDeElipseACircunferencia(a_ini, a_fin, e_ini)

146 mu = 3.986005x1075;

147 % Anomalia verdadera en el instante del impulso.
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B.1.

Cédigo 43

nu_I = acosd((a_ini%(l — e_ini”2) — a_fin)/(e_ini % a_fin))
% Angulo de vuelo

gamma_I = atan2d(e_ini % sind(nu_I), 1 + e_ini % cosd(nu_I));
% Angulo entre velocidades

phi = gamma_I;

% Velocidad en la elipse

v_e = (mux((2/a_fin) —(1/a_ini)))"(1/2);

% Velocidad en la circunferencia

v_c = (mux(l/a_fin))"(1/2);

% Magnitud del impulso

deltaV = (v_e”™2 + v_c™2 — 2xv_exv_cxcosd(phi))"(1/2);

% Direccion del impulso

psi = asind ((v_cxsind(phi))/deltaV);

end
function [psi, deltaV] = cambioDePlano(r, a_ini, i_ini, i_fin)
mu = 3.986005x10"5;
% Angulo entre las velocidades
phi = i_fin - i_ini;
% Velocidad en la elipse
v =(mux((2/r)-(1/a_ini))) " (1/2);
% Magnitud del impulso
deltaV = (2%v”~2 — 2xcosd(phi)*v~2 )" (1/2);
% Direccion del impulso
psi = asind ((v«sind (phi))/deltaV);
end
function i = inclinacion(h, e)
k = -0.0989;
a_e = 6370;
i = acosd(k=(1—-e”2)"(2)«((h+a_e)/a_e)"(7/2));
end
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B.2. Resultados

950 To Yo Yo Jo Yo Yo To Yo Yo Jo %o %o %o ESCENARIO 1 % % Jo %o %o To To %o To To %o To %o %o

1
2 9% % % CASO 1 % % % %
3
4 a_fin_1 =
5
6 6.6191e+03
.

8
9 i_fin_1 =

10

11 96.4948
12
13
14 nu_l =

15
16 1.4788e-06

18 Primero se cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano

20 psil_1 =

21

2 1.9795e-06
23

2

25 psi2_1 =

26

27 45.2526

28

29

30 deltaVIi_1 =

32 2.4452

35 deltaV2_1 =

37 10.9260

39 9o % % CASO 2 % % % %
41 1_fin_2 =

43 98.7333

46 nu_l =
48 36.0276

50 Primero se cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano

52 psil_2 =
53

54 37.4153
55

56

57 psi2_2 =
58

59 44.1334
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101

102

103

104

105

106

107

108

109

110

111

112

113

114

115

116

117

118

119

120

121

B.2. Resultados

deltaV1_2

3.1906

deltaV2_2

10.6804

9o % %o CASO 3 % %o %o %

i_fin_3 =
103.8489

nu_I =
57.1162

Primero se
psil_3 =

47.0089

psi2_3 =

41.5755

deltaV1_3

3.8301

deltaV2_3

10.4314

cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano

9% % % CASO 4 % %o %o %

i_fin_4 =
120.9184

nu_I =
80.3462

Primero se cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano

psil_4 =

52.3481

psi2_4 =
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33.0408

deltaV1_4 =

4.2599

deltaV2_4 =

10.4807
9% % % CASO 5 % %o %o %
i_fin_5 =

164.0581

nu_I =

94.8483
Primero se cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano
psil_5 =

54.6267

psi2_5 =

11.4709

deltaV1_5 =

4.2929

deltaV2_5 =
11.2036

G0 To Yo o To Yo %o To Yo %o Jo Yo %o %o ESCENARIO 2 %o %o Jo To Yo To To Yo To To %o To To To
9o % %o CASO 6 % %o %o %

i_fin_6 =
96.9902

nu_I =
1.9034e-05

Primero se cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano
psil_6_ISS =

3.8018e-05
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B.2. Resultados

psi2_6_ISS

67.3664

deltaV1_6_ISS

0.0067

deltaV2_6_ISS

5.9106

nu_I =
18.0192

Primero se

psil_6_GTO

22.3202

psi2_6_GTO

45.0049

deltaV1_6_GTO

2.6705

deltaV2_6_GTO

10.8594

cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano

90 Jo %o CASO T % % %o %

i_fin_7 =

97.0304

nu_I =
86.4690

Primero se

psil_7_ISS

88.1333

psi2_7_ISS

cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano
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67.3463

deltaV1_7_ISS

0.0133

deltaV2_7_ISS

5.9108

nu_I =
18.7075

Primero se

psil_7_GTO

23.0452

psi2_7_GTO

44.9848

deltaV1_7_GTO

2.6867

deltaV2_7_GTO

10.8544

cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano

90 o % CASO 8 % %o %o %

i_fin_8 =

97.0762

nu_I =
176.1199

Primero se

psil_8_ISS

67.3234

psi2_8_ISS

7.7350

cambia de plano y posteriormente cambiamos de forma a circular

deltaV1_8_ISS =
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308
309 5.9059

310

311

312 deltaV2_8_ISS =

313

314 0.0067

315

316

317 nu_I =

318

319 19.4562

320

321 Primero se cambia de forma a circular y posteriormente cambiamos de plano
322

323 psil_8_GTO
324

325 23.8202
326

327

328 psi2_8_GTO
329

330 44.9619
331

332

333 deltaV1_8_GTO
334

335 2.7048

336

337

338 deltaV2_8_GTO
339

340 10.8487
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