ECUACIONESDE LA ORBITA

LAS ECUACIONES DE LA ORBITA

Leyesde Kepler
— Las drbitas son planas y el satélite describe una elipse con un foco en el centro de masa de
la Tierra.
— El radio vector describe areas iguales en tiempos iguales.
— Los cuadrados de los periodos orbitales de dos satélites tienen la misma relacion que los
cubos de sus distancias medias al centro de la tierra.

En un sistema de coordenadas rectangulares

: El origen es el centro de la tierra y el eje z se extiende a través
del polo norte.
Las direcciones del epeey son arbitrarias y la tierra rota en el

‘Sj‘sm"“e e J ez
Se asume que el centro de masa del sistema tierra - satélite

Earth rotation

Equatorial plane coincide con el centro de masa de la tierra que es el origen.
El vectorr va desde el centro de la tierra al satélite en
movimiento.

La fuerza gravitacional F 4 para un satélite de masdocalizado a un vector de distancidel
centro de la tierra esta dado por:

F =G Mm p M= Masa de la tierra
s =Gz () G= Constante Universal de Gravedad=6,672X10im/kg
GM= = 3,9861352X10knT/s?, Constante de Kepler

La segunda ley de Newton (Fuerza de Inercia) es:

2

r
F.=m= md—zf’

dt

Igualando la fuerza de inercia en el satélite con la fuerza gravitacional, tenemos:
d’r . u
—r+Zr=0
dt®> r?

En términos de las coordenadas x e y:
2 2

%o 420 | g [ L% | HOFo T YoT0) g
dt dt (X% +Yo)

En un sistema de coordenadas polargsp). De acuerdo a la siguiente figura y utilizando las
siguientes transformaciones:
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Luego la ecuacion dg sera:
__H

o

d?r
dtr(

Xo = ,CO3E,
Yo = FoSing,

X =fC08p, — (ApoSin(po
Yo= fpocoszpo +F,sing,

A partir de esto, la ecuacion de la oOrbita es:

r. =
°  I+e cosfp,-0,)

e = excentricidad

sie< 0 es la ecuacion de una elipse

sie =0 la orbita es un circulo con centro en el centro de la tierra
By = Orientacion de la elipse con respecto al plano orbital XepEg)

2

p esta dado pohp, dondeh = magnitud angular del vector momentum
M

ParaBp=0=r, =

1+ e cosp,

La distancia de la tierra al plano orbital se muestra a continuacion:

a(l+e)

0 = Centro de la tierra

C = Centro de la elipse

e = excentricidad

a = Eje semimayor de la elipse orbital
b = Eje semimenor de la elipse orbital

a=_ P

1-¢€?
b= 41—82)1/2
Perigeo: punto de la orbita en que el satélite esta
mas cerca de la tierra
Apogeo: punto de la orbita en que el satélite esta

mas lejos de la tierra
Apogeo y perigeo se miden a lo largo debgje

Mediante la ecuacion del area de la elipsdh) podemos calcular el periodo orbifatomo:

3
T=2m /&
U
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La velocidad del satélitesera:

2 1
-
, a

LOCALIZACION DEL SATELITE EN LA ORBITA

Otra forma de escribir la ecuacion de la 6rbita es:

_a1-€?) ¢o: angulo “verdadero anormal”. referido al eje x, desde el

o7 e cosp, perigeo a la posicion instantanea del satélite.

(0]

@ = cos‘l{l(l—a(l' ez)ﬂ
e I

Luego, tenemos las coordenadas rectangulares del satélite como:
Xo = I,CO3g

Yo = roSing,
La velocidad angular media es:

_2m_1 W
T ala

Si se circunscribe la 6rbita a un circulo de radio

o axis Se ubica un punto donde una linea vertical
intersecta al satélite y al circulo circunscrito en el
puntoA.

La linea desde el centro de la elipse al pukto
define un anguld& con respecto al eje.

E es llamada la anomalia excéntrica del satélite y
se relaciona con el radio mediante:

I, axis

L =a(le cox)

Circumscribed Circle

Conocidot y el tiempo de paso por el periggopodemos calcular la anomalia metMao la
anomalia excéntrica:

M=n(t-t,)=E-e sinE, M es la longitud del arco (en radianes)

SCS2- 3



LOCALIZANDO EL SATELITE CON RESPECTO A LA TIERRA (SISTEMA DE
COORDENADAS INERCIALES)

Se requieren transformaciones que permitan que el satélite sea localizado en un punto de la
superficie rotatoria de la tierra.

Se define un sistema de coordenadas rectangulares, $ija ) lamadosistema de coordenadas
ecuatorial geocéntricauyo origen es el centro de la tierra.

El ejez coincidecon el centro de rotacion de la tierra y se extiende a través del polo norte.

El ejex; apunta hacia un lugar fijo en el espacio llamadimer punto de AriesEsta es la

direccion de una linea desde el centro de la tierra a través del centro del sol en el equinoccio
vernal o de primavera (alrededor del 21 de Marzo).

El plano &,y)) pasa a través del ecuador de la tierra y se denomina plano ecuatorial.

La distancia angular que se mide hacia el este en el plano ecuatorialxdséajenominaght
ascensior(ascension recta) y se le asigna el simB#o

Los dos puntos en los cuales la orbita penetra el plano ecuatorial se llaman nodos.

El satélite se mueve hacia arriba a través del plano ecuatoriai@toehscendentg hacia abajo
en elnodo descendente

Satellite
\//\ N
LA

I
1
n/r?m%m

z; 1

La ascension recta del nodo ascendente se den@mina

El angulo que el plano orbital forma con el plano ecuatorial (los planos se intersectan en las
lineas que unen los nodos) se denomina inclinacion

El angulow o argumento del perigeo es el angulo medido a lo largo de la 6rbita desde el nodo
ascendente al perigeo.

Las coordenadas del satélite en el plano orbigab(zo) se relacionan con las coordenadas del
satélite %;,yi,z) por una transformacion lineal (Transformaciéon CO-CI) que se muestra:
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cos (Q) cos (w) —cos(Q) sin (w) sin (€2) sin (i)

X; —sin () cos (i) sin (w) —sin (£2) cos (i) cos(w) X,
liy,] = | sin() cos (w) —sin () sin (w) —cos () sin (i) {y{l
z; +cos (£2) cos (i) sin (w) + sin (€2) cos (i) cos (w) z,

sin (i) sin(w) sin (i) cos (w) cos (i)

Se necesita una transformacion de coordenadas mas especifica para ubicar el satélite con respecto
a un punto de la tierra rotando.

N Se define un sistema rectangular rotatorio referido a la tierra

7 cuyo ejez y el planox-y corresponde a aquellos del sistema
ecuatorial geocéntrico.
El ejex, pasa a través del punto donde el principal meridiano
geogréfico cruza el ecuador.

p” e El sistema rotatorio gira a una velocidad angulary Te

earth at this point, which is mide el tiempo transcurrido desde que elxgjeoincide con

where the prime meridian crosses

the equator. el ejeXi .

Iy

P

X

Las coordenadas del satélite en el sistema rotatorio se relacionan con las coordenadas del sistema
ecuatorial geocéntrico por:

X, cos(Q,T) sin(Q,T,) 0]|x;
1=\ sin (QcTJ cos (Q¢T¢] 0 Yi
Zr 0 0 1 Z;

LAS ECUACIONES DE LA ORBITA GEOESTACIONARIA

r.= 6377 km
_ Mm M: masa de la tierra=5,98X18(g
97 7 (r, +h)? m: masa del satélite
¢ y G: constante Universal de Gravedad=6,672X10m/kd’
F =ma= m GM= = 3,9861352X1Dkm*s?, Constante de Kepler

re+h re: radio de la tierra
h: distancia de la superficie de la tierra al satélite

SCS2- 5



F=p o MM oMY
(r,+h)* r +h
_ | GM
r.+h
Lo ) o +h)?
v
r, +h=42.157Km
h=35.779Km

- m
v= 3,075KAeg

= 23'56™4° =86164seq



