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RESUMEN

En este proyecto se han desarrollado e implementado modelos de
perturbacidn que nos permitan analizar sus efectos en los satélites
artificiales terrestres. Las fuerzas de perturbacidn que son analiza-
das son: campo gravitatorio del cuerpo central, efectos de la no esfe-
ricidad de la Tierra y resistencia atmosférica. Las soluciones numéri-
cas proporcionadas por el simulador permiten analizar el movimiento
del satélite. La implementacidn se lleva a cabo desarrollando una co-
dificacién en Matlab. Se ha realizado la validacidén haciendo uso de
cédigos similares ya existentes. E1 caso de aplicacidén que se propone
para este SW es el andlisis del mantenimiento en Jrbita de satélites

GEO y LEO.



ABSTRACT

In this work, disturbance models that allow us to analyze their
effects on Earth artificial satellites has been developed and imple-
mented. Disturbance forces that are analyzed: the gravitational field
of the central body, effects of non-sphericity of the Earth and atmos-
pheric drag. Numerical solutions provided by the simulator to analyze
the motion of the satellite. The implementation has been done 1in
Matlab. Validation is performed using similar existing codes. The pro-
posed case of application of the SW is the station keeping analysis of

GEO and LEO satellites.



Capitulo 1

Introduccidén y objetivos



CAPITULO 1. INTRODUCCION Y OBJETIVOS

1.1 Introduccién

Los satélites artificiales nacieron fruto de la Guerra Fria en-
tre Estados Unidos y la URSS y sorprenderia saber cuanto, desde mucho
antes, la imaginacidén humana habia coqueteado con esta idea en cuentos
(1869 - The Brick Moon - Edward Everett Hale), novelas (1879 - Julio
Verne - Los quinientos millones de la BegUn) o ensayos (1903 - La ex-
ploracién del espacio césmico por medio de los motores de reaccidén -

Konstantin Tsiollovski). [Wik13]

La era espacial comenzdé en 1946 cuando se comenzaron a utilizar los
cohetes capturados V-2 alemanes para realizar mediciones en la atmbs-
fera, pero no fue hasta el 04 de octubre de 1957, la fecha en la que
la Unidén Soviética lanzdé el primer satélite artificial de la Humani-
dad: el Sputnik. Desde entonces el cielo ha cambiado mucho, en la ac-
tualidad la SSN (Red de Vigilancia Espacial) mantiene su rastreo sobre
unos 8000 objetos de fabricacidén humana. Todas las Agencias Espaciales
disponen de sistemas informdticos para hacer un seguimiento preciso de
las oérbitas de todos los satélites artificiales, estén operativos o
fuera de uso. El presente estudio pretende ser, en primer lugar, un
acercamiento al SW operacional que se usa para seguir satélites vy, en
segundo lugar, una puesta en uso de SW académico con carédcter didécti-
co. Detrds de este trabajo estd la intencidén de elaborar un simulador
orbital para la Universidad Carlos III, cuyo desarrollo serd en dife-

rentes fases y este proyecto es una de ellas.
1.2 Objetivos

El proyecto es parte integrada de un simulador orbital cuya base
es el problema restringido de los dos cuerpos, siendo objeto del pre-

sente estudio la influencia de las perturbaciones.

Con este objetivo, el algoritmo que se expone presenta dos tipos
de soluciones, los métodos de Cowell y Variacidén de los Parédmetros. Se
implementa en Matlab llevando a cabo la ejecucidén de la integracidn
numérica por el ode45, miembro de la familia de “ODE solvers” Runge-

Kutta.
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Al ser lineal la suma de las fuerzas perturbadoras, deja abierta
la posibilidad de una/s versidén/es posterior/es que incluya/n mayor

numero de efectos perturbadores.
1.3 Fases

Estructurado en cinco paquetes de trabajo, la linea temporal de

la ejecucidén de este proyecto se describe como:

WP1l: Documentacién I. Estudio de mecénica orbital béasica.
WP2: Documentacién II. Investigar SW existentes.

WP3: Desarrollo de prototipo en Matlab.

WP4: Validacidén del céddigo desarrollado. Aplicaciones.

WP5: Presentacidédn del informe.

1.4 Estructura de la memoria

El documento toma la siguiente forma:

Teoria. Definicidén de los aspectos tedricos més relevantes en
relacidén con el tema a tratar. Se trata de un recorrido somero

por una parte de la astrodinémica.

Disefio del proyecto. Descripcién del objetivo del proyecto y de
las tareas realizadas para la elaboracidén del mismo. Explicaciédn
de las opciones que se ofrecen al usuario y de las clases y mé-

todos creados para implementar estas opciones.

Validacién de los resultados. Comprobacién y discusidén de la va-
lidez de los resultados obtenidos. Empleo de datos de estudios

anteriores validados con software ya existente.

Casos practicos. Aplicacidén a un caso real. Con caracter acadé-
mico, puesta en escena del simulador con datos de satélites

puestos en orbita.
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Presupuesto. Divisidén en fases y sub-fases del proyecto con el
correspondiente diagrama de Gantt y un desglose de costes de

personal, costes del material y costes totales.
Conclusiones. Reflexidén y resumen del trabajo realizado desta-
cando los temas clave del mismo. Valoracidén que se hace del mis-

mo por parte del autor.

Bibliografia y referencias.



Capitulo 2

Fundamentos tedricos

“Todas las teorias son legitimas y ninguna tiene importancia. Lo
que importa es lo que se hace con ellas.”

Jorge Luis Borges

“Aquella teoria que no encuentre aplicacidén prdctica en la vida,
es una acrobacia del pensamiento.”

Swami Vivekananda

“La teoria es asesinada tarde o temprano por la experiencia.”

Albert Einstein
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Kepler fue el primero en describir las leyes que rigen las o6rbi-
tas de los planetas, a partir de observaciones empiricas del movimien-
to de Marte apoyadas, en gran parte, en observaciones astrondmicas
realizadas por Tycho Brahe. Aunque Kepler no las describidé asi, en la

actualidad se enuncian como sigue:

Primera 1ley: Todos los planetas se desplazan alrededor del Sol
describiendo o6rbitas elipticas. El1 Sol se encuentra en uno de los fo-

cos de la elipse.

Segunda ley: El radio vector que une un planeta y el Sol barre

4dreas iguales en tiempos iguales.

Tercera ley: Para cualquier planeta, el cuadrado de su periodo
orbital es directamente proporcional al cubo de la longitud del semi-

eje mayor de su oérbita eliptica.

Afios después, Newton desarrolld su ley de gravitacidédn baséndose
en el trabajo de Kepler. Isaac Newton introdujo la idea de que el mo-
vimiento de los objetos en el cielo, como los planetas, el Sol, y la
Luna, y el movimiento de objetos en la Tierra, como las manzanas due
caen de un arbol, podria describirse por las mismas leyes de la fisi-

ca.
LEY DE GRAVITACION

La fuerza ejercida entre dos cuerpos de masas m; y m, separados
una distancia r;, es proporcional al producto de sus masas e inversa-

mente proporcional al cuadrado de la distancia.

— rrll.mz .
Fo=-0G|—" |
2

[2.0]

Siendo:

ri,: vector unitario radial dirigido de m; a m,
G: Constante de Gravitacidédn Universal. Es una constante fisica obteni-
da de manera empirica, que determina la intensidad de la fuerza de

atraccidén gravitatoria entre los cuerpos. Aparece tanto en la Ley de
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Gravitacidén Universal de Newton (donde se calculd midiendo la fuerza
de atraccidén entre dos objetos de un kilogramo separados por un metro
de distancia) como en la Teoria General de la Relatividad de Einstein.
La primera medicidén de su valor ha sido atribuida a Henry Cavendish en
el experimento de la balanza de torsién en 1798, pero es una de las
constantes conocidas con menor exactitud. Su valor aproximado es

6,67384x1071 Nm?/kg?. [Wik13]

En el caso de los cuerpos perfectamente esféricos se observa que
dicha fuerza actua de tal forma que es como si toda la masa de cada
uno de los cuerpos estuviese concentrada uUnicamente en su centro, lo

cual permite simplificar las interacciones entre cuerpos complejos.

Usando la ley de Newton de gravitacidén, se pueden demostrar las
leyes de Kepler. En el caso de la o6rbita de dos cuerpos aislados, en-
contrar la situacién en un momento posterior, conociendo previamente
la posicién y velocidad de uno de ellos en un momento inicial, se co-
noce como el problema restringido de los dos cuerpos y es integrable.
Si el nuUumero de cuerpos implicados es tres o mads, el problema es no

integrable.

2.1 Problema restringido de los

dos cuerpos

Sean xX; y X, las posiciones de dos cuerpos, y m; y mp, sSus masas.

La segunda ley de Newton determina que

donde Fj; es la fuerza en m; debido a su interaccidén con m,, vy Fo; es la

fuerza en m, respecto a m;.

El objetivo es determinar las trayectorias =x;(t) y %2(t) en todo
instante t, dadas las posiciones iniciales =x;(t=0) y %,(t=0) y las ve-

locidades iniciales w1 (t=0) y wp(t=0).



CAPITULO 2. FUNDAMENTOS TEORICOS

La suma de las dos ecuaciones [2.1] y [2.2] es
m %+ m,-X =(m+m,)-X, = F,+F, =0, [2.3]

donde usamos la Tercera Ley de Newton (Fi1,=-F,;) y donde

Kep= (Mg "Xy 4 My Xp) /(my + my), es la posicidén del centro de masas.
La ecuacidn resultante mezzo, [2.4]

muestra que la velocidad (dxo) del centro de masas es constante, de lo

que se deduce que la cantidad de movimiento total, también lo es.

Restando

L E F =
%%, =| 2| | i+i.|:12, [2.5]

m, m, m m

e introduciendo r como vector de posicidén de la m; respecto de la m,
(ecuacidébn 2.6) y pcomo masa reducida del sistema (ecuacidén 2.7), tene-
mos que podemos reescribir las ecuaciones para obtener las trayecto-
rias originales a partir de los datos del centro de masas del sistema

(ecuacidn 2.9):

r=XxX-X, [2.6]

_om-m,

“mam) [2.7]

u-i =F(r) [2.8]

- - m =~ - - m, _

X (t)=X,, (t)+ —=—-F(t), X, (t)=X,, (t)-———-r(t [2.9]
(0= % (0 G iy T 2= (0= s (1)

Podemos comprobar que este movimiento estd siempre en un plano a
partir de las definiciones de cantidad de movimiento (pn), momento an-

gular (L) y momento de fuerza (N):



CAPITULO 2. FUNDAMENTOS TEORICOS

P, =H-T [2.10]
L:rxpm [2.11]
L=Fxp-F+Fxp-F=FxF =N [2.12]
Como F es paralela a r, r x F = 0. Esto lleva a que el momento

de fuerza sea nulo, el momento angular constante y r y dr estén siem-

pre en el mismo plano, normal a L.

Para el tema abordado, la fuerza que actua en cada particula es
la atraccidén gravitatoria ejercida por la otra particula, ya conocida.

[E1i91]
2.1.1 Ecuacién de Kepler

El movimiento de un planeta en el plano de su o6rbita lo definen
dos desplazamientos: uno, el angulo que gira el radio vector y otro,

la variacién del médulo del radio vector con el tiempo.

Al moverse durante un instante un &ngulo d6, el vector de posi-

cién r describe un &rea elemental dA que vale

dA=—— [2.13]

asi que la velocidad areolar en la unidad de tiempo es

T rc.e
A= [2.14]

2

Haciendo el cambio w = d6 e introduciendo el mdédulo del momento
angular L = m-r’-0, se puede expresar la norma de la velocidad areolar

como sigue

. C
A= :E:cte, [2.15]

L
2-m

con L/m = C “constante de las areas”
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Esta ley de las &reas (segunda ley de Kepler) es una propiedad
general del movimiento de las fuerzas centrales y determina gue un
cuerpo gira mas réapido cuando estd cerca y méds lento cuando estd lejos

y lo hace cuantitativamente.

Para la determinacién de este movimiento hay que definir En
(anomalia excéntrica), que es el &ngulo medido desde el centro de la
elipse que forma la proyeccién del planeta sobre la circunferencia
principal y el eje de la elipse. La relacidén entre la anomalia media y
la anomalia excéntrica es la llamada ecuacién de Kepler [ec. 2.16]. En

ésta ecuacidén M y e son conocidos por lo que En es la incdgnita.
M =E, —e-sin(E,) [2.16]

Siendo M la anomalia media y e la excentricidad [ver Cap. 2.1.2]

S6lo queda saber cémo varia r con el tiempo para obtener la o6r-
bita. Haciendo uso de la primera ley de Kepler, de la ley de Gravita-
cidén, de la segunda ley de Newton y de algunas transformaciones mate-
maticas, se obtiene la ecuacidén de una cdbdénica con excentricidad e y

origen en un foco:

h2
r-—G:M = P [2.17]
(1+e-cosf) (L+e-cosb)

donde las uUnicas desconocidas en este momento son h = momento angular

especifico y u = G-M. Habria que afladir, por supuesto:

Si 0<e<l elipse
Si e>1 hipérbola

Si e=1 parébola

La determinacién de una oérbita necesita conocer dos parédmetros
geométricos, p y e, que pueden calcularse a partir de dos pardmetros
fisicos, h (momento angular especifico) y E (Energia total por unidad

de masa), mediante las relaciones:

10
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p=— [2.18]

[2.19]

h y E son dos constantes del movimiento y pueden calcularse conociendo

los valores de r y v en un punto cualquiera de la érbita mediante las

relaciones

h=|f><\7| [2.20]
1

E:_VZ_E [2.21]
2 r

No hay que olvidar que el tipo de trayectoria del cuerpo se puede re-
lacionar con E y que esta E es la suma de las correspondientes ener-

gias cinética y potencial [Vazl2]

2.1.2 Elementos Orbitales Satelitales

Los elementos de una o6rbita son los pardmetros necesarios para
definirla. Existen seis pardmetros béasicos, también denominados ele-

mentos keplerianos:

Semieje mayor (a). En matemdticas, el semieje mayor de una elipse es
la mitad del didmetro méds largo. En astronomia, es equivalente a la
distancia media de un objeto que o6rbita alrededor de otro, ya que el
objeto central ocupa uno de los focos. El semieje mayor es una de las
caracteristicas méds importantes de una Oérbita, junto con su periodo
orbital. Puede ser matemdticamente probado que para un cuerpo orbitan-
do, el semieje mayor representa la distancia media del cuerpo a la

fuente central gravitacional.

Excentricidad (e). Es un pardmetro que determina el grado de desvia-
cidén de la oérbita con respecto a una circunferencia. Indica la forma
de la elipse orbital. Una ey=0 indica que la elipse es un circulo. Una

e¢p=1 indica una curva extremadamente eliptica. Lo normal es gque nues-

11
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tros satélites se sitlen [0<=ey<l].

Inclinacién (i). Es el &angulo que el plano de la 6rbita (plano orbi-
tal) de un astro forma con un plano de referencia. La inclinacidén de
las o6rbitas en los satélites naturales o artificiales siempre es medi-
da con respecto al plano ecuatorial del planeta o del cuerpo desde el
cual orbitan. El1 plano ecuatorial es el plano perpendicular al eje de
rotacién del planeta y que pasa por el centro del cuerpo. De esta for-

ma se tienen diferentes clasificaciones en estos casos:

- Una inclinacién de 0° significa que el cuerpo orbitante se en-
cuentra orbitando en el plano del ecuador del planeta, y se en-

tiende que el satélite gira en el mismo sentido que el planeta.

- Una inclinacién de 90° indica que el cuerpo orbitante estd en lo
que se denomina una o6rbita polar, en este caso el objeto pasa

por los polos (norte y sur) del planeta en vueltas sucesivas.

- Una inclinacién de 180° indica que el objeto orbitante estad ha-
ciendo un movimiento retrbégrado en el plano ecuatorial de la or-

bita.

Longitud del nodo ascendente (Q). Es el angulo expresado en grados que
forma el radio terrestre que pasa por el nodo ascendente de una o6rbita
determinada, y el punto "vernal" (Aries). Aries, es un punto de refe-
rencia de la esfera celeste, al que se refieren todas las ascensiones
rectas de las estrellas y se define como el punto de interseccidn de
la ecliptica (recorrido curvilineo que aparentemente describe el Sol
alrededor de la Tierra) con el plano ecuatorial terrestre en el equi-

noccio de primavera (sentido ascendente).

Argumento del perigeo (w). Es el angulo (en grados) formado entre la
linea que se proyecta desde el centro de la tierra hasta el satélite
cuando éste corta al ecuador en su O6rbita ascendente, "Nodo ascenden-

te" y el "perigeo" (linea de &psides de la elipse orbital).

Anomalia media de la época (M). Es el angulo que se proyecta uniforme-
mente en el tiempo, entre 0 y 360 grados durante una revolucidén (brbi-
ta), estableciendo 0 grados para el perigeo y 180 grados para el apo-

geo. Fija la posicidédn del satélite dentro de una o6rbita.

12
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Pl

Figura 2.1. Elementos Orbitales [Wik13]

Ademéds, otros parametros orbitales son: anomalia verdadera, se-

mieje menor, anomalia excéntrica y periodo orbital.

Inclinacion Diagrama Inclinacién Diagrama

1= 0 grados

1= 180

g;rados ascendente

Polar i 90 < 1< 180 | Indirecta o
retrograda

Mado
ascendents

Figura 2.2. Tipos de 6rbitas [Cal10]

Se pueden diferenciar los siguientes tipos de dérbitas terrestres

segun sus altitudes:

GEO: Orbitas Terrestres Geosincronas, también conocida como érbita de
Clarke, en honor al escritor Arthur Clarke, que escribié en 1945 por
primera vez de esta posibilidad. La oérbita GEO estd situada a 35.848
Km. de altura, con una latitud de 0 grados, es decir, situada sobre el
Ecuador. El periodo de esta o6rbita es de exactamente 24 horas y por lo
tanto estard siempre sobre la misma posicidén relativa respecto a la

Tierra. La mayoria de los satélites actuales son GEO.
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MEO: Orbita Terrestre Media. Se encuentran a una altura de entre
10.075 y 20.150 Km. A diferencia de los GEO su posicidén relativa res-
pecto a la Tierra no es fija. Debido a su menor altitud se necesitaran
mads satélites para cubrir la superficie terrestre, pero por contra se
reduce la latencia del sistema de forma significativa. En la actuali-
dad no existen muchos MEO, y se utilizan principalmente para posicio-

namiento.

LEO: Orbita Terrestre de Baja altura. Los satélites encauzados en este
tipo de o6rbitas son de tres tipos, LEO pequefios (centenares de Kbps)
destinados a aplicaciones de bajo ancho de banda, LEO grandes (miles
de Kbps) albergan las aplicaciones de los anteriores y otras como te-
lefonia mévil y transmisidén de datos y finalmente los LEO de banda an-
cha (megalEO) que operan en la banda de Mbps entre los que se encuen-

tre Teledesic.
Casos especiales

*Si la o6rbita es circular, e=0 y o no estd definido.

Usamos el ”Argumento de Latitud” (u=w+v)

*Si la o6rbita es ecuatorial, 1i=0 y Q no estd definido.

Usamos la ”Verdadera Longitud de Periapsis”

*Si la o6rbita es circular y ecuatorial, Q y ® no estén definidos.

Usamos la ”Verdadera Longitud”
Valores criticos para los efectos de la no esfereidad de la Tierra

*Variaciones seculares en Q:
0° < i < 90°: d@/dt < O
i=90°: dQ/dt=0
90° < i < 180°: dQ/dt > 0

*Variaciones seculares en w:

i=63.4° o 116.6°: dw/dt=0. [Wik13; Val07; CallO]
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2.2 Andlisis elemental de 1las

perturbaciones

El movimiento de un satélite artificial terrestre no corresponde
exactamente al problema restringido de dos cuerpos y esto es porque
estd sometido a otras fuerzas, tanto de tipo gravitatorio, como de
otro tipo (resistencia atmosférica, presiédn de radiacidén solar, entre
otras). Las magnitudes de todas estas fuerzas son muy pequeflas compa-
radas con la central gravitatoria terrestre, por lo que se supone que
la oérbita real es la elipse kepleriana “perturbada” por las pequefas
fuerzas adicionales. La busqueda de soluciones analiticas al movimien-
to perturbado constituye el objetivo principal de la llamada “teoria

del satélite artificial”.

Las ecuaciones cartesianas del movimiento perturbado son:

X=- 3 +F,
y_—“r'3y+Fy [2.22]
z:——“'3z+l:Z

r

donde los primeros términos son las componentes de la fuerza central
newtoniana y Fyx, Fy, y F, representan las fuerzas perturbadoras. [V&zl2;

Val07]

Antes de introducir los métodos de solucidén del movimiento per-
turbado, es aconsejable considerar la descripcidén de las fuentes de

perturbacién de un satélite artificial que atafien a este estudio.

2.2.1 Efectos del achatamiento terrestre

A efectos gravitacionales, la Tierra se considera un sélido ri-
gido. El1 potencial creado por la misma sobre un punto exterior a ella
estard determinado de tal forma que, dado el valor numérico de los ar-

ménicos terrestres, en el desarrollo de la teoria del satélite artifi-
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cial, es posible la existencia de una aproximacidén en la que se elimi-
nan todos los términos del desarrollo de potencial excepto el del J,.
Queda asi un modelo gravitatorio sencillo, capaz de simular el movi-
miento de los satélites artificiales terrestres con una aproximacidn
suficiente en un gran nUimero de casos. Una expresién adecuada viene

dada por:

U(F,y):ﬁg) 1+(%}-(§)2-(1—3-5en2(7x)) [2.23]

donde el wvalor de J2, causante del achatamiento polar/abultamiento
ecuatorial, es 0.00108248 y r, R, y y 1 son los valores de posiciédn,
radio ecuatorial medio, latitud y producto de G (constante gravitacio-
nal) por M (masa de la Tierra), respectivamente. Puesto que el primer
sumando del segundo miembro es el que origina el movimiento keple-

riano, el potencial de perturbacidén vendrd dado por:

e ] e

vy la fuerza perturbadora se determinard a partir del gradiente

F=AU [2.25]

per

En el apartado "“Disefio del Proyecto” se exponen las diferentes

componentes de esta fuerza perturbadora.
2.2.2 Efectos de la resistencia atmosférica

Para satélites muy préximos a la Tierra, y en general, para
aquellos de perigeo "“bajo”, la atmésfera representa una fuente impor-
tante de perturbacidén, cuyo efecto principal es una reduccidn paulati-
na de la energia orbital y, en consecuencia, del semieje mayor de la

6rbita.
Prescindiendo del posible efecto sustentador del satélite, 1la

accién atmosférica se traduce en una fuerza en la direccidédn del aire

incidente y de sentido contrario. Si v es la velocidad del satélite y
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®w es la velocidad angular de la atmdésfera respecto al triedro geocén-
trico inercial, resultard que el sentido de la resistencia atmosférica
serd el opuesto al del vector (v — @ X r).Pero la atmdésfera no gira
como un sdé6lido rigido, por lo que @ no es un Unico vector en cada ins-
tante, si no que varia con la altura. Por otra parte, dada la natura-
leza de la fuerza resistente [ec. 2.26], que es proporcional a la den-
sidad atmosférica, una modelizacién precisa de la perturbacidén exigi-
ria el uso de modelos dindmicos atmosféricos, con la carga de compli-

cacién inherente a los mismos (ver Fig. 2.5):

D=(%j-Cd-p-V2 [2.26]

(B=m/S coeficiente balistico, que se toma como aproximadamente cons-
tante; m es la masa del vehiculo; S, la superficie “frontal” y Cg4, el

coeficiente de resistencia aerodindmico).

De todas las fuentes de perturbacidén que modifican las orbitas
de los satélites, es ésta la que presenta mayores dificultades para su
tratamiento analitico. Pero, con objeto de obtener algunas consecuen-
cias cualitativas del movimiento perturbado, se desprecia la velocidad
angular atmosférica, por una parte y, por otra, se hace uso de la ley
exponencial de la densidad

—h
p=p0-e[H] [2.27]

pero en la que, en lugar de la referencia pg correspondiente al nivel
del mar, se tomard la referencia p, correspondiente a la altura del pe-
rigeo. Esta densidad de referencia valdréa

—h,
p=me )

por lo que

S
e "=p e " [2.29]

P=pPp:

Introduciendo [2.29] en [2.26]:
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D= % ~Cd~pp~e[rp'*r]-v2 [2.30]

que es la fuerza perturbadora en funcién de B, C4, pp, densidad de la
atmésfera en la referencia (el perigeo en este caso); r, posicidédn ac-
tual; ry,, posicién de referencia (perigeo); H, cambio de la densidad
con la altura y v, la velocidad relativa del vehiculo respecto de la

atmésfera [E1i00]

Accelerations of the Satellite (BC=50)
le+006

IKepler —
C i
10000 22 —
Sun ——
Moon
100 Drag (law) —+— _|
Drag (high) ——
. Prag ——
1 P—
0.01 i
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0.0001 =
1le—006 s i e
—
—
L_____--__'———-.
le-008
0 5000 10000 15000 20000 25000 30000 35000 40000
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Figura 2.3. Efectos de la resistencia atmosférica en orbita hasta 40.000 km [Val12]

Accelerations of the Satellite (BC=50)
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Kepler ——
I, ——
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g \\ M‘“"‘M
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Figura 2.4. Efectos de la resistencia atmosférica en dérbita hasta 900 km [Val12]
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Total density Temperature and composition _ _
from satellite drag from ground and in-situ General Circulation
instruments models
1960 ICAOIARDC DENSEL ot aii:i a) CIRAS
l LOCKHEED Harris-
USSA 62 JACCHIA Priester
1965 J65 CIRA-65
' JACCHIA l
1970 %ggs Walker-BRUCE JI“
0G06
JI1 TT—— ¥ .
(Jacchia Roberts) CIRA.T2 o (Hedin) T (Fullor Rowell,  NCAR
GRAM M1, M2 b ‘ (Roble,
. (von Zahn) Rees) S
1975 < (Justus) (Thullier) MSIS-TT Dickinson)
USSA 76 JI7 DTM-78 "
(Barlier) MSISUT™ GTM
! AEROS  (Long) . TGCM
N ohnlein
1980 GRAM.3 {Kohnlein) v ( )
DCA* MSIS-83
(Russian) +
1985 | | MSIS86  Hww.87 CTIM TIGCM
] ! MET-88 il GOST84 ¥
h r TIEGCM
1990 GRAM-90 ! CIRA90 + MSIS-90 l
' DTM-94 HWM-93
1995 X
A + A\
GRAM-99 HASDM" MET-99 v GOST-04
2000 DTM-03 NRLMSIS_00
2010 * Corrections to existing models

Figura 2.5. Modelos atmosféricos [Val07]

2.3 Calculo analitico de érbitas

vs. Calculo numérico

A partir de unas condiciones iniciales, para predecir ddénde se
va a encontrar el satélite en un instante de tiempo determinado, hay
que integrar las ecuaciones del movimiento. Estas, salvo en contadas
ocasiones, van a formar un sistema diferencial no integrable y no va a
quedar més remedio que integrarlas de modo aproximado, bien sea numé-
ricamente, bien analiticamente, bien mediante una combinacidén de ambas

técnicas usando un método semi-analitico/semi-numérico. [E1100]
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2.3.1 Métodos analiticos. Perturbaciones ge-

nerales.

En la solucidén del problema de los dos cuerpos, los elementos
orbitales son constantes; si suponemos gque varian a causa de las
atracciones mutuas entre los distintos cuerpos, se debe establecer sus
ecuaciones diferenciales y resolverlas. Las expresiones que se obtie-
nen para los elementos podremos utilizarlas para obtener un mayor or-—
den de aproximacidén. En la préactica este método es réapidamente conver-
gente pero muy laborioso. Las expresiones analiticas obtenidas, wvali-
das para un determinado periodo de tiempo, reciben el nombre de per-
turbaciones generales y permiten establecer el estado del sistema pla-
netario antes y después de una época determinada, pero no pueden uti-

lizarse para periodos de tiempo demasiado largos.

El método de las perturbaciones generales es una herramienta muy
potente en astrodindmica porque las expresiones analiticas ponen de

manifiesto las distintas fuerzas que acttan sobre el cuerpo [0Orul7]
2.3.1.1 VOP-Método de variacién de los parametros

Euler desarrolld el método de variacidédn de los parédmetros a me-
diados del siglo XVIII para estudiar las perturbaciones existentes en-
tre Jupiter y Saturno, sin embargo, sus resultados no fueron del todo
correctos debido a que no considerdé el hecho de que todos los elemen-

tos orbitales variasen a la vez.

Posteriormente, el método desarrollado por Euler fue perfeccio-
nado por Lagrange, quien siguidé considerando algunos elementos orbita-
les como constantes, lo que ocasiond errores en algunas de sus ecua-
ciones. En 1782, el propio Lagrange corrigidé y completo el método
desarrolladndolo en un trabajo sobre las perturbaciones de los cometas
en O6rbitas elipticas y, algo més tarde, lo usaria también para el es-

tudio del movimiento de los planetas.

En los métodos VOP se describe el movimiento perturbado como el
correspondiente a un movimiento eliptico cuyos elementos cambian de
forma continua. Si en un instante se suprimiera la perturbacién, la

6rbita kepleriana resultante seria tangente a la real perturbada. Esta

20



CAPITULO 2. FUNDAMENTOS TEORICOS

6rbita que se puede hacer corresponder de esta forma en cada punto de
la perturbada recibe el nombre de 6rbita osculatriz en este punto y

sus elementos se llaman elementos osculadores.

Para este método, el sistema de ecuaciones a integrar se denomi-
na Ecuaciones Planetarias, ya que permiten predecir el movimiento de
los planetas, incorporando fuerzas adicionales a la atraccidén gravita-
toria como perturbaciones. En el caso de que la perturbacién derive de
un potencial, nos encontramos ante las Ecuaciones Planetarias de La-
grange. En caso contrario se denominan Ecuaciones Planetarias de

Gauss. [Barl0]

2.3.1.1.1 Ecuaciones de Lagrange

Siendo FpZZVqu lepfuncién de los elementos orbitales.

da_ 2 dU,
dt na oM,

de 1-e’dU, +1-¢° U,

[2.31]

e _ [2.32]
dt na’e oM, na’e Jw
a_ ! Y, +cos(i)aUp [2.33]
dt  na?y1-e?sen(i)\ 0 ow
dQ 1 ou,
— = : [2.34]
dt  na?\1-e?sen(i) O
do 1-e* U, cos(i) ou, -
dt  na® Je naZeJl-e’sen(i) O
dM, 20U, 1-¢ U,
== - [2.36]
dt na ca na‘e oe
2.3.1.1.2 Ecuaciones de Gauss
siendo F, =Re, +Se, +We, [2.37]
%:L[e-sen(@)R+(1+e-cos(<9)8] [2.38]
dt  npy1-e?
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p— 2 . —_— 2
@:i sen(O)R + 1+ecos(0)_ 1-e 2. 30]
dt na e e-(1+e-cos(9))
H f_ 2
di _ 1-e cos(@ + o)W [2.40]

dt na(l+ cos(#))

dQ 1€ sen(6?+co)W

dt  na(l+cos(@) sen(i)

[2.41]

> .
do _Ni-e'| cos(0)p , sen(d)(,, ! S—Egigsame+amN [2.42]
dt na e e 1+ e-cos(0) sen(i)

YA _p2 _n2
Ol—Mzn—i 20-e’) 1-e cos(0) R—1 € 1+ ! S [2.43]
dt na\ 1+e-cos(@) e nae 1+ e-cos(0)

2.3.2. Métodos numéricos. Perturbaciones es-

peciales.

Las necesidades reales de cédlculo de trayectorias suelen quedar
limitadas, bien a espacios cortos de tiempo, o bien a fracciones de
una o6rbita. En estos casos, es preferible obtener las efemérides del
vehiculo integrando numéricamente las ecuaciones del movimiento que
haciendo aplicacién de alguna teoria analitica. A los métodos numéri-
cos de integracidén del movimiento perturbado se les conoce como méto-

dos de perturbaciones especiales.
2.3.2.1 Método de Cowell

Fue desarrollado por P. H. Cowell a principios del siglo XX para
determinar la o6rbita del octavo satélite de Jupiter y es el método de
concepcién més simple y de mas sencilla aplicacidén. Consiste en escri-
bir las ecuaciones del movimiento perturbado del vehiculo e integrar-

las mediante algun procedimiento numérico tipo Runge-Kutta o similar.

Aunque sencillo en extremo, es mads moderno que los métodos de
Encke y VOP, de naturaleza més compleja, quizéd porque una formulacidn
que hace caso omiso del movimiento eliptico béasico no contara con la
simpatia de los astrénomos del pasado. Hoy en dia auxiliado por 1los
potentes medios de célculo disponibles, es un método de amplia utili-

zacidn.
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Sin embargo, no estd libre de desventajas. Desde el gran nuUmero
de cifras significativas que deben arrastrar los cdlculos para no per-—
der el significado de las pequefias perturbaciones, a la exigencia de

un intervalo de integracidén pequefio, que aumenta el error de redondeo

y el tiempo de célculo.

El método de Cowell es especialmente Util cuando las fuerzas de

perturbacién son de magnitudes comparables a la central.

r

ODE: = —p—5+ay(r,i,1) _
_|1‘| r =r(t,tp,To,T0)

IC: to, To, I'o

{ 4 s i

T Up Uy

Y v vy

z Uy Uz -

X = 4 > X =« > = " > x=f(x,1)
U I —3 T+ ag
. 1]

Uy Yy —F YT ay

; 2 L N

Uz z ) L PR + az

Figura 2.6. Método de Cowell [Cal10]

Tanto las perturbaciones generales como las especiales se pueden

dividir en periddicas y seculares.

Mean change

: — Short-periodic plus long-periodic, and secular <
1 / TR /
s / X ’
] A 4
| Vi : 7 Secular
7 = = Mean change /4
=L : [
1 \ >, Long-periodic and
: N P4 secular
| . - 7
‘l l!
Time

Figura 2.7. Variaciones periddicas y seculares [Val07]

*Seculares: términos de crecimiento mondétono en el tiempo.
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*Periddicos (de largo periodo): términos cuya variacidn se repite con
periodo largo (mayor que el periodo orbital).
*Periddicos (de corto periodo): términos cuya variacidén se repite con

periodo corto (del orden del periodo orbital).

2.4 Algebra Computacional. Simu-

ladores. Software existente

La cantidad tan enorme de calculo y el numero de términos que
intervienen en estas Teorias Analiticas y Numéricas, hacen impensable,
e imposible, el que se puedan llevar a cabo manualmente, sin un proce-
sador algebraico. A este respecto, conviene decir que la mecanica ce-
leste ha sido uno de los grandes impulsores de la creacidén y desarro-
llo del Algebra Computacional, involucrando directamente a los inves-

tigadores en la elaboracién de procesadores algebraicos.

En la actualidad existe software cuyas caracteristicas, morfolo-
i i u u , 5
a restaciones son m numerosas centrdndonos en el campo de

nuestro interés, podemos citar las siguientes aplicaciones:

SKT. Software muy extendido de AGI (www.agi.com). E1 nombre de STK
viene de “Satellite Tool Kit”. Este software, ademds de un entorno
grafico muy manejable, estd respaldado por una precisa base matemdti-
ca. STK ilustra y comprende los satélites de todo tipo, centrdndose en

los de comunicaciones.

OREKIT. Es una libreria de dindmica espacial de bajo nivel escrita en
Java. Proporciona elementos bédsicos (dérbitas, fechas, posicidn..) y va-
rios algoritmos para manipularlos (conversiones, propagacidén numérica

y analitica..). Sitio web: http://www.orekit.org/

GMAT. The General Mission Analysis Tool (GMAT) es una herramienta de
cdédigo abierto para el andlisis de misiones espaciales. Fue disefiada
gracias a un equipo de la NASA, contribuciones de la industria priva-
da, publica y pequefias colaboraciones. GMAT estd disefiado para mode-
lar, optimizar y estimar trayectorias espaciales en regimenes de vuelo
desde oérbita baja a aplicaciones lunares, trayectorias interplaneta-

rias y otras misiones del espacio profundo. Los analistas del modelo
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misiones en GMAT fueron los primeros en crear recursos tales como na-

ves espaciales, propagadores, estimadores, y optimizadores.

JAT. JAT es una biblioteca de componentes para ayudar a los usuarios a
crear sus propios programas de aplicacidn para resolver problemas en

Astrodinédmica, disefio de la misidén, guiado y control, utilizando Java
o Matlab. No es un programa de aplicacidén, hay que ser capaz de escri-
bir programas en Java o Matlab para utilizarlo. JAT es un proyecto de

cbdigo abierto conducido por SourceForge.net.
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Capitulo 3

Disefio del proyecto

“Cada material impone al disefio leyes que le son inexorables.”

Rogelio Salmona
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El uc3ms ha sido concebido para resolver las ecuaciones del mo-
vimiento perturbado y las ecuaciones de Gauss con la solucién MATLAB.
Es decir, el propagador orbital trabaja con dos de los métodos expues-
tos en la teoria: el método de Cowell y el método de Variacidédn de los
Pardmetros considerando el problema de los dos cuerpos, con los efec-
tos perturbadores del achatamiento terrestre y de la resistencia at-

mosférica.

Su desarrollo se ha efectuado en dos mdédulos independientes, uno
para cada método de resolucidén, con unas caracteristicas propias que

derivan de la teoria, que se detallan a continuaciédn.

3.1 Detalle de la estructura de
la aplicacién para uno u otro

método de resolucidn

Segun la teoria, la propagacién de la drbita se produce a partir
de unos valores iniciales que se introducen en las ecuaciones. Se pa-

san a definir éstos valores y las funciones empleadas.

3.1.1 Cowell

Esta opcién integra las ecuaciones del movimiento perturbado me-
diante el procedimiento numérico Runge-Kutta. Se elige el ode45, miem-

bro de la familia de “ODE solvers” Runge-Kutta.

Los parametros de entrada serian ty o tiempo total de simulacién
y la posicidén cero del vehiculo expresada como TLE (Two Line Ele-
ments), COE (Classical Orbital Elements) o ECI (Earth Centered Iner-
tial). El1 sistema ECI (Earth Centered Inertial) que, como su nombre
indica, estd centrado en la Tierra y cuyo plano fundamental es el
Ecuador, se caracteriza por tener los ejes fijados en las estrellas: Z
coincide con el eje polar y su plano perpendicular coincide con el
fundamental. Los ejes X e Y no rotan con la Tierra, apuntando X direc-

tamente al equinoccio vernal. COE son los pardmetros orbitales defini-
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dos en la teoria [ver Cap. 2] y el detalle de TLE se encuentra en el

punto 3.2 del presente capitulo.

Efectos perturbadores

l

r_inicial, v_inicial
t_simulacion

INTEGRADOR (Cowell) r_final, v_final

Figura 3.1. Método de Cowell
Partiendo del problema de los dos cuerpos, el objetivo del pre-
sente trabajo es el andlisis de la influencia de las perturbaciones.
Para ello, cada mbédulo se divide en sub-médulos con el algoritmo de
cada perturbacién/fuerza perturbadora a integrar.

Sub-médulo efectos del achatamiento terrestre.

El vector de aceleracidn perturbadora producida por el J, es:

x[3_ (RY([(zY
SECICEE
f(X) = ”_y_g\] RY 552_1_ [3.1]
2t 2% r r
2 2 ]
uz| 3 R z
HEBIE B

Donde el valor de J, es 0.00108248 vy l'=4’X2+-y2+22

Sub-médulo efectos de la resistencia atmosférica.

La aceleracidén perturbadora debida a éste efecto se representa

por:
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1A
_EHCdp"f (v, + oY)
- 1A
f(X),, =| —5 - CorV (v, —x) [3.2]

_%ecdpvrvz

Se ha simplificado al méximo el modelo de atmbésfera empleado,
puesto que los efectos de ésta fuerza son muy pequefios para Oorbitas
bajas y mucho menores para Orbitas altas. Entonces, volviendo a la
teoria de nuevo, para calcular la densidad, se elige el valor alli re-

flejado. El valor de o es 7.29211585530066*10°*° rad/s.

3.1.2 VOP

Este méddulo integra las ecuaciones de Gauss manteniendo el

integrador ode45.

Los paradmetros de entrada serian los mismos que para el caso an-

terior.

Efectos perturbadores

l

(a_e_i_omega_w_M)_inicial

Y o INTEGRADOR (VOP) (a_e_i_omega_w_M)_final

Figura 3.2. Método de VOP

Como ya se expuso, los parametros orbitales sufren variaciones
de largo periodo, de corto periodo y seculares. Por las caracteristi-

cas de los casos a tratar, este simulador se centra en las perturba-

ciones seculares.
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CAPITULO 3. DISENO DEL PROYECTO

Sub-médulo efectos del achatamiento terrestre.

Las variaciones seculares en los elementos orbitales producto

del efecto del J, son:

0

L 0

aSGCJz O

ésech 2

s —§nJ2[5] cos(i)

RS 2 p [3.3]
Qsech 3 R 2

Dy, Zng(Bj (4-5sen’(i))
_MsecJZ_ 3 R 2

—ZnJZ(E] J1-¢? (3sen’(i)-2)

Donde el valor de J, vuelve a ser 0.00108248

Sub-médulo efectos de la resistencia atmosférica.

El modelo de atmésfera empleado es el mismo que para el método

anterior. Las derivadas de los elementos orbitales sin considerar las

variaciones periddicas para esta fuerza son:

A H(l+e)
L ‘EC“’\/% (E)
lsec Drag _ a
Qsec ore = 0 [3.4]
Do orag 0
L — 0
0
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CAPITULO 3.

DISENO DEL PROYECTO

3.2 Funcionamiento de la aplica-

cidén uc3ms

En el esquema se puede seguir el recorrido para llegar a los va-

lores finales.

> |TLE
) Cowell > |EcI > > 0. Kepleriana +
> |coE
uc3ms tf
D |TLE
) VOP > [ecr|] > [coE| D |0. Kepleriana| +
> |coE

J2

r, v

Drag

a, e, i, omega, w, M

J2_param

Drag_param

a, e, i, omega, w, M

Figura 3.3. Esquema de la aplicacion

Los pasos a seguir serian los siguientes:

1. Seleccidén de método de resolucidn.

Cowell
VOP

Mediante un sencillisimo algoritmo,

lidad de elegir el método de resolucidn de las ecuaciones.

2. Seleccidén de inputs

TLE
ECI
COE

se da al usuario la posibi-
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CAPITULO 3. DISENO DEL PROYECTO

Tanto para la resolucidédn por Cowell, como por VOP, existen tres
formatos a elegir para introducir los valores iniciales. En el primer
caso, mediante simples funciones, el simulador obtendria r0, v0 y, en
el segundo caso, estas transformaciones servirian para llegar a los

pardmetros orbitales iniciales.

TLE

1=t derivative of Mean Drag termor
Mame of Satellite Motion or Ballistic Coefficient  radiation pressure
{11 characters) coefficient Element Nurdber
International Epoch Year & 2nd derivative of Mean & Check sum
Designator Day Fraction Maotion, usually blank Ephetneris
Type

NORA © Y

86 50.28438588)0.,00000140 1 00000-0){ 67960-4)0 i 5293)

111416 34123 it
2% 1416 A98.5105 0 69.3305)0012788 63.2328IZS'lﬁ.9658!i4.248992923469?8

/o !

Satellite  [nclination Eccentricity Mean Anoraly

Nuraber Right Ascension Argurrent Mean Mbotion
of the Ascending of Perigee Revolution nimber
Node ) at epoch & check sum

Figura 3.4. Two Line Elements [Bor12]

Los satélites vienen descritos en las bases de datos por dos 1i-
neas de numeros. En la primera viene t, (la época, en forma de afio y
fraccién de dias), y en la segunda, i, Q, e (se asume un punto decimal
al principio), w, My y n (revoluciones por dia). El numero de revolu-
ciones es el numero de vueltas que el satélite ha dado a su 6rbita en
ty. Los otros numeros sirven para clasificar el satélite para modelos

mads complejos, que incluyen perturbaciones.

ECI

(Earth Centered Inertial) que ya se describid con anterioridad.
COE

Elementos orbitales o keplerianos (a, e, i, Q, ®, M). [Punto
2.1.27.
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CAPITULO 3. DISENO DEL PROYECTO

Funciones implicadas:

e coelrv: Encuentra r, v a partir de los pardmetros orbitales.
e rv2coe: Encuentra los parametros orbitales a partir de r, v.
e mag: Encuentra la magnitud de un vector.

e newtonnu: Resuelve la ecuacidén de Kepler cuando la anomalia ver-

dadera es conocida.

e newtonm: Encuentra la anomalia excéntrica y la anomalia verdade-

ra a partir de la anomalia media.
e rotl: Permite la rotacidén alrededor del primer eje.
e rot2: Permite la rotacidén alrededor del segundo eje.
e rot3: Permite la rotacidn alrededor del tercer eje.

e um tf xo: Introduce de pardmetros orbitales a partir de TLE,

ECI, COE
e um tf xo cowell: Introduce de r, v a partir de TLE, ECI, COE
e angl: Calcula el dngulo entre dos vectores.
e dia hora: Calcula la fecha y la hora a partir de los datos TLE.
e jday: Encuentra la fecha juliana dando el afio, mes, dia y hora.
e uc3ms: Inicio de la aplicaciodn

e sun: Calcula la posicidén geocéntrica ecuatorial del Sol dando Ila

fecha juliana.

3. Seleccidén de perturbaciones

J2: S/N

DRAG: S/N

Tras incluir el tiempo total de simulacidén, las fuerzas pertur-

badoras que se quieren evaluar se seleccionan en este punto. Como se

ha comentado ya, se suman linealmente.

Funciones implicadas:
e cowell: Integrador de r, v a partir de r0 y vO.

e vop: Integrador de parametros orbitales a partir de parame-

tros orbitalesO.
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CAPITULO 3. DISENO DEL PROYECTO

e param: Calcula la variacidon que se produce en 1los pardametros or-

bitales.
e perturb: Calcula la variacidén que se produce en r y V.
e J2: Calcula el efecto perturbador del achatamiento terrestre.

e J2 param: Calcula la variacidn que se produce en los pardmetros

orbitales debido a JZ2.

e drag: Calcula el efecto perturbador de la resistencia atmosféri-

ca.

e drag param: Calcula la variacidén que se produce en los pardme-

tros orbitales debido a la resistencia atmosférica.

4., Visualizacidén de los resultados

La ejecucién de las funciones devuelve los valores de la o6rbita

para el tiempo seleccionado.

34



Capitulo 4

Validacidédn de los resultados

“"E1l mundo exige resultados. No le cuentes a otros tus dolores
del parto. Muéstrales al nifdo.”

Indira Gandhi
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CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

Se pasa a realizar la comprobacidén y discusidén de la validez de

los resultados obtenidos. Existe una corriente dedicada exclusivamente

a la verificacidén y wvalidacidédn de software independiente (ISVV). La

ISVV es una practica de la ingenieria destinada a mejorar la calidad y

reducir los costos de un producto de software. Organizaciones como la

ESA han definido guias que definen el proceso ISVV con las actividades

de gestidn,

verificacién y validacién que se encuentran fuera del am-

bito del proyecto, pero en las que pretende basarse este capitulo.

[ESA08]
TASK DESCRIPTION
Title: Identification of test cases Task ID: IVAT1
Activity: IVA - Independent Validation
Start event: DAR - Design Analysis Review (during the independent code analysis)
End event: IVTPR — Independent Validation Test Plan Review
Responsible: ISVV Supplier
Objectives: The purpose of this task is to identify areas to be subjected for independent validation. The task relies on
the development documentation for the system, including requirements and design specifications and
output from the IVE analysis. The identified test cases must be described in the test plan to be used
when implementing the tests.
TASK DESCRIPTION
Title: Construction of Test Procedures Task ID: IVAT2
Activity: IVA - Independent Validation
Start event: At delivery of the SVF User Guide
End event: When all Test Cases are implemented and described in the Test Plan.
Responsible: ISVV Supplier
Objectives: - The pumpose of this task is to express the test cases in the test language provided by the
software validation facility
TASK DESCRIPTION
Title: Execution of Test Procedures Task ID: IVAT3
Activity: IVA - Independent Validation
Start event: When IVAT2 is performed.
End event: IVR — Independent Validation Review
Responsible: ISVV Supplier
Objectives: - The purpose of this task is to execute the test procedures and generate a test report

Figura 4.1. Descripcion de tareas [ESA08]
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CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

1) Conceptualization infrastructure:
Design Offices.

Mission concept analyses, budget
analyses etc. based on spreadsheets.
Orbit analyses and simulations based
on commercial tools.

i fissal

e

iﬁfgﬁl‘i

RTINS

2) Design infrastructure:
Discipline specific tools.
For design of AOCS algorithms, for
control engineering, thermal design,
electrical design, structure analysis.

3) Algorithm verification infrastructure:
“Algorithm in the Loop®, (FVB).
First complete functional modeling of
satellite and space environment.
Test of control algorithms from 2) within
the simulation reference.

4) Software verification infrastructure:
“Software in the Loop®, (SVF).
Detailed on-board computer, (OBC),
simulation, allowing on-board software,
(OBSW). Binary execution in an OBC
model within a simulated sateliite.

5) Hybrid verification infrastructure:
“Controller in the Loop*, (STB).
OBC available in hardware.

Test of compatibility between OBC
software with hardware and test of
OBSW with simulated satellite.

6) Hybrid verification infrastructure:
“Hardware in the Loop*, (EFM).
"Hardware in the Loop” extension up to
the complete HW/SW compatibility with
all equipment.

7) Simulator for operations support:
Detailed simulation of the satellite.
Connected to the ground station for
operations support|

Figura 4.2. Etapas del desarrollo del sistema segun las configuraciones de infraestructura [EIC09]

El proceso de validacidén requiere que los resultados del simula-
dor se comparen con datos de referencia. En nuestro caso, la fuente
para el chequeo de los resultados son los valores gque constan en el
“Integrator Check” del Assignment II de la Universidad de Colorado
[Borl2]. Por otra parte, los casos a evaluar son: 1. Orbita Kepleria-
na, 2. Orbita Kepleriana con perturbaciones por J2 y 3. Orbita Keple-
riana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica. Se equipara
UC3M_SIMULATOR.COWELL Vs. COLORADO CHECK para los tres casos anterior-
mente enunciados y UC3M SIMULATOR.VOP Vs. UC3M SIMULATOR.COWELL para

los tres mismos supuestos.
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CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

UC3M_SIMULATOR.
- COLORADO_CHECK

COWELL
1, Orbita Kepleriana
UC3M_SIMULATOR. 2. Orbita Kepleriana con
COWELL perturbaciones por J2

3. Orbita Kepleriana con
perturbaciones por Resis-

tencia Atmosférica

1, Orbita Kepleriana

UC3M_SIM[JLATOR- 2. Orbita Kepleriana con

perturbaciones por J2

VOP

3. Orbita Kepleriana con
perturbaciones por Resis-

tencia Atmosférica

Figura 4.3.Casos de validacion

Los datos de partida serian los siguientes:

PARAMETROS Y CONDICIONES INICIALES

Cowell VOP

x0 [m] -2.436.450,00 a0 [m] 7.712.188,54
y0 [m] -2.436.450,00 el [1] 0,001
z0 [m] 6.891.037,90 i0 [°] 63,43
vx0 [m/s] 5.088, 61 Q0 [°] 135,00
vy0 [m/s] -5.088,61 @0 [°] 90,00
vz0 [m/s] 0,00 MO [°] 0,00

cd 2,00

A [m%] 3,60

m [kg] 1.350,00

po [kg/m’] 4,00E-13

H [m] 200.000, 00

Tabla 4.1. Parametros y condiciones iniciales
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CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

A partir de las siguientes condiciones iniciales y para un tiem-
po de simulacidén de 86.400 segundos, se hace una primera prueba para

la condicién 1. Orbita kepleriana.
1. 6rbita kepleriana

El objetivo en esta ocasidén es hacer una comprobacidn previa sin

perturbaciones. Los resultados obtenidos son los siguientes:

Orbita kepleriana. UC3M.Cowell Vs. Colorado_Check

COLORADO_CHECK UC3M_SIMULATOR. COWELL
x [m] -5.971.197,66779537 x [m] -5.971.197,66779541
y [m] 3.945.698,21365958 y [m] 3.945.698,21366142
Z [m] 2.864.371,01210345 z [m] 2.864.371,01210095
vx [m/s] 48,86166203 vx [m/s] 48,86166203
vy [m/s] -4.184,93697660 vy [m/s] -4.184,93676599
vz [m/s] 5.849,05328447 vz [m/s] 5.849,05328447

Tabla 4.2. Cowell — Orbita kepleriana. Resultados

De donde:

ERROR RELATIVO

6,71E-15 X
4,66E-13 y
8,73E-13 z
0,00E+00 vx
5,03E-08 vy

0,00E+00 vz

Tabla 4.3. Cowell — Orbita kepleriana. Error

Los datos de referencia tienen una tolerancia para el error de
E-07/E-08. Nuestro simulador se mantiene dentro del margen de confian-
za. Ademéds se efectua una comprobacidén adicional: analizando el incre-
mento de la energia total de la o6rbita (en adelante E) y de la compo-
nente perpendicular del momento angular (en adelante hk), se puede ob-

servar que ambas se mantienen constantes, que es correcto, ya que en
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CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

este supuesto sé6lo toman parte fuerzas conservativas. Por lo tanto, el

primer test es aceptado.

(1

(E - EVE,

(hk - hk_)hk,

Figura 4.4. Cowell — Orbita kepleriana. dE y dhk
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CAPITULO 4.

Orbita kepleriana. UC3M.VOP Vs. UC3M.Cowell

VALIDACION DE LOS RESULTADOS

En ausencia de fuerzas perturbadoras y como cabia esperar, el

Unico parédmetro que sufre variacidén es la anomalia media (M).

COLORADO_CHECK
a [m] 7.712.188,53565950
e [] 0,00099969
i [°] 63,43400600
Q [°] 135,00000000
® [°] 90, 00000000
M [°] 294,65016600

aceptable,

mayor.

UC3M_SIMULATOR

a [m] 7.712.188,54000000
e [1 0,00099969
i [°] 63,43400600
Q [°] 135,00000000
® [°] 90, 00000000
M [°] 294,65000000

Tabla 4.4. VOP — Orbita kepleriana. Resultados

ERROR RELATIVO

validando también este supuesto.

3,78E-12 a

0,00E+00 e

0,00E+00 1

0,00E+00 Q

0,00E+00 @

Tabla 4.5. VOP — Orbita kepleriana. Error

3,36E-09 M

Se mantiene la magnitud de error admisible, que vuelve a ser

Se representa una gréfica con el error cometido en el semieje
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CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

Error relativo en a

Figura 4.5. VOP — Orbita kepleriana. Error en a

2. Orbita kepleriana con perturbaciones por J2

A partir de los mismos parametros y condiciones iniciales, se
ejecuta un andlisis considerando los efectos del achatamiento terres-
tre. No se modifica el tiempo de simulacidén, ni ningtn otro parametro

antes definido.

Orbita kepleriana con perturbaciones por J2. UC3M.Cowell Vs. Colora-

do_Check.

El error relativo se mantiene inferior a E-07/E-08, con lo cual
los resultados siguen siendo aceptables. Se vuelve a analizar los in-
crementos de la energia total en la o6rbita (E) y de la componente ver-
tical del momento angular (hk), y siguen siendo constantes. Es impor-
tante tener en cuenta que este hecho no se da para el caso 3, Orbita
kepleriana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica, ya que ésta

fuerza no es conservativa.
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CAPITULO 4.

COLORADO_CHECK

VALIDACION DE LOS RESULTADOS

UC3M_SIMULATOR.

COWELL

x [m] -5.751.478,24647975
y [m] 4.721.244,43775042
z [m] 2.045.868,44947530
vx [m/s] -797,79415780
vy [m/s] -3.656,40108694
vz [m/s] 6.139,66017459

(E - EVE,

x [m] -5.751.478,24647910
y [m] 4.721.244,43775404
z [m] 2.045.868,44946937
vx [m/s] -797,79415780
vy [m/s] -3.656,40108694
vz [m/s] 6.139,66017459

Tabla 4.6. Cowell — Orbita kepleriana con perturbaciones por J2. Resultados

ERROR RELATIVO

1,13E-13 x

7,67E-13 y

2,90E-12 z

0,00E+00 vx

0,00E+00 vy

0,00E+00 vz

Tabla 4.7. Cowell — Orbita kepleriana con perturbaciones por J2. Error
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CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

10°

s A A0 RS I I AN A G A A A R S B B B A Rl ERR L

(hk - hk_Jhk,

Figura 4.6. Cowell — Orbita kepleriana con perturbaciones por J2. dE y dhk

Orbita kepleriana con perturbaciones por J2. UC3M.VOP Vs. UC3M.Cowell

La validacidén se trata a partir de la comparacidén de la magnitud
de los parametros obtenida con una ejecucidén por el método de Cowell
(ya aceptado), con la obtenida por este método de VOP observando la
diferencia en cada punto. Cowell refleja para el semieje mayor (a), la
excentricidad (e) y la inclinacidén (i), una variacidén periddica (y soéd-
lo periddica), mientras que VOP no mostrard desviacidén alguna, recor-
dando que s6lo se consideran las variaciones seculares, es decir, las
variaciones no peridédicas en Q, w y M. Para la longitud del nodo as-
cendente (Q), el argumento del perigeo (w) y la anomalia media de la
época (M), el incremento/decremento regular debe acompafiar a la pen-
diente. Se presentan los gréficos con los valores para Cowell y VOP de
a, e, i, Q, w y M y el error relativo para los paradmetros con varia-
cibén secular Q@ y M (se omite el error relativo de w, ya que es un caso

de valor critico y se mantiene constante).
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Cowell
—VOP

EFAEE conpesss - J— ......... ......... ......... e :

(deg)
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Error relativo en O

Error relativo en M

10

-10

CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

1 | 1 1 | 1 | 1
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
tis) %10

Figura 4.7. VOP — Orbita kepleriana con perturbaciones por J2. Resultados
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CAPITULO 4.

VALIDACION DE LOS RESULTADOS

Los resultados se ajustan a la teoria y por lo tanto el cdédigo

se da por validado.

Como nota adicional,

en la teoria se

a los valores criticos de los parédmetros de una orbita y

encuentra entre uno de ellos

w: 1=63.4°

o 116.6°

- dwo/dt=0".

[punto 2.1.2]:

“Variaciones

Como se puede comprobar,

también se comporta correctamente ante este hecho.

hace alusidn
este caso se
seculares en

el algoritmo

3. Orbita kepleriana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica

Orbita

kepleriana

con perturbaciones

UC3M.Cowell Vs. Colorado_Check.

por Resistencia

Atmosférica.

COLORADO_CHECK

x [m] -5.971.196,24566041
y [m] 3.945.655,28385815
z [m] 2.864.429,68958647
vx [m/s] 48,91416530
vy [m/s] -4.184,97201514
vz [m/s] 5.849,02854530

UC3M_SIMULATOR. COWELL

196,24566036

.655,28385608

429,68958938

48,91416530

184,97201514

x [m] -5.971.
y [m] 3.945
z [m] 2.864.
vx [m/s]
vy [m/s] -4.
vz [m/s]

5.

849,02854530

Tabla 4.8. Cowell — Orbita kepleriana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica. Resultados

El error se mantiene bajo y el buen comportamiento de E y hk

proporciona argumentos para admitir también esta prueba.

ERROR RELATIVO

8,42E-15 X

5,25E-13 y

1,02E-12 z

0,00E+00 wvx

0,00E+00 vy

0,00E+00 vz

Tabla 4.9. Cowell — Orbita kepleriana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica. Error
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CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

(hk - hk )k,

Figura 4.8. Cowell — Orbita kepleriana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica. dE y dhk
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CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

Esta fuerza perturbadora produce que la energia de la o6rbita (E)
y la componente perpendicular del momento angular (hk) no permanezcan
constantes. Para el caso de la prueba, la fuerza no tiene una influen-
cia elevada, pero se puede apreciar su efecto atenuante en la energia
total, hecho que tedbricamente produce la circularizacidén de la orbita

(ver figura 4.8).

Orbita kepleriana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica.

UC3M.VOP Vs. UC3M.Cowell.

Los parédmetros con variacidén secular son a (semieje mayor) y e
(excentricidad). El1 valor de la excentricidad varia minimamente en uno
y otro caso, por este motivo sbélo se presentan los graficos de error
relativo para el semieje mayor y el argumento del perigeo, ya que para

la inclinacidén, el RAAN y la anomalia media tampoco son representati-

vOS.
COLORADO_CHECK UC3M_SIMULATOR

a [m] 7.712.187,33349899 a [m] 7.712.188,03623779
e [1 0,00099970 e [] 0,00099970
i [°] 63,43400624 i [°] 63,43400640
Q [°] 135,00000000 Q [°] 135,00000000
o [°] 89,99993342 o [°] 90,00000000
M [°] 294,65077246 M [°] 294,65039111

Tabla 4.10.VOP — Orbita kepleriana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica. Resultados

ERROR RELATIVO

9,11E-08
0,00E+00

2,52E-09 i
0,00E+00
7,40E-07
1,29E-06

Tabla 4.11.VOP — Orbita kepleriana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica. Error
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Error relativo en a

Error relativo en w

CAPITULO 4. VALIDACION DE LOS RESULTADOS

t(s) X 1EI4

t(s) X 1EI4

Figura 4.9. VOP — Orbita kepleriana con perturbaciones por Resistencia Atmosférica. Resultados
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Capitulo 5

Aplicacidn practica

“Las ciencias aplicadas no existen, sélo las aplicaciones de la

ciencia”

Louis Pasteur
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CAPITULO 5. APLICACION PRACTICA

El uc3ms es una aplicacién de tipo académico. No obstante, se
realiza la propagacidén de la trayectoria de dos vehiculos reales con

informacidén obtenida de sus bases de datos. [Cell3]

http://celestrak.com almacena informacién de satélites desde

1957 en formato TLE.

Space Stations | ||Geodetic Satellites|
Salyut 7 LAGEOS 1
Mir LAGEOS 2

Kvant-1 EGP

Kvant-2 TOPEX
Kristall GRACE 1
Spektr GRACE 2
Priroda

1SS (Zarya)

NORAD Two-Line Element Sets
Historical Archives

1980-2004

For data from 1957 to the present, other than what may be found below,
please submit a Special Data Reguest.

| Weather Satellites |
| NOAA I GOES | DMSP |

NOAA 6 NOAA 12 GOES 4 DMSP F8

NOAA 7 NOAA 13 GOES 5 DMSP Fg

NOAA 8 NOAA 14 GOES 6 DMSP F10

NOAA 9 NOAA 15 GOES 7 DMSP F11

NOAA 10 NOAA 16 GOES 8 DMSP F12

NOAA 11 NOAA 17 GOES © DMSP F13

GOES 10 DMSP F14

GOES 11 DMSP F15

COES 12 DMSP F16

Figura 5.1.Celestrak.com [Cel13]
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5.1. Aplicacidén a oérbita GEO

Una Orbita geoestacionaria o GEO es una o6rbita geosincrona en el
plano ecuatorial terrestre. Es la o6rbita de mayor interés para los
operadores de satélites artificiales de comunicacién y de televisidn.
Su periodo orbital es igual al periodo de rotacidén sidéreo de la Tie-

rra, 23 horas, 56 minutos y 4,09 segundos.

Para este caso se elige el siguiente satélite:

GOES 12. El1 Satélite Geoestacionario Operacional Ambiental (Geostatio-
nary Operational Environmental Satellite, GOES), es una de las claves
del programa estadounidense del National Weather Service "NWS" de la

NOAA.

Los datos de imagenes y de sonda del GOES son continuos y pro-
veen una corriente de informacién
ambiental para soportar el prondstico
del tiempo, el seguimiento de tormen-
tas severas, y para investigacién de
meteorologia. Desde 1974 se evolucio-
na mejorando el sistema de satélites
geoestacionarios (lanzamiento del
primer Satélite Sincrdénico Meteorold-
gico, SMS1l). Es responsable del arma-
do de los elementos claves de pronds-
ticos y monitoreo. Naves espaciales y

sistemas de tierra trabajan Jjuntos

para acompafiar la misidén GOES.

[Wik13] Figura 5.2. Imagen proporcionada por GOES12 [Wik13]

Satélites

EE. UU. tiene cuatro operativos.

*GOES-9 se comparte con Japdn sobre el Pacifico medio, como parte de
un acuerdo multinacional, cuando el satélite Jjaponés GMS-5 1llegd al
fin de su vida Gatil, y falldé el lanzamiento del satélite de reemplazo

MTSAT-1. Estd a 160° E sobre el océano Pacifico.
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*GOES-10 se mueve a 60° W para suplementar el GOES-Este.

*GOES-11 es el designado GOES-Oeste,

°W sobre el océano Pacifico.

*GOES-12 es el designado GOES-Este,

corrientemente localizado a 135

localizado a 75° W sobre el rio

Amazonas. Es el que da mucha de la informacién del tiempo de EE.UU.

National Environmental Satellite, Data, and Information Service (NESDIS)

@ NOAA Satellite and Information Service V\/V

Office of Satellite
Operations

Office of Satellite perat ons

NESDIS Spacecraft Summary Page FILTER

Spacecraft Data

Spacecraft Letter: M Spacecraft Location: 60 West
Launch Date: 07/23/2001 Operational Date: 04/01/2003
Notes:

10, 2010.

Subsystem Status:

GOES 12 Spacecraft Status Summary

AOCS Mode: V Mode
Operational Status: South America

No Fuel Remaining for Inclination Maneuver. GOES-12 started South America operations on May

Subsystem Description Status
IMAGER Imager instrument YELLOW
SOUNDER | Sounder instrument YELLOW
SEM Space environment monitor system | YELLOW
SXl Solar X-ray Instrument

AOCS Attitude and Orbit Control System

THERMAL |Thermal control subsystem
POWER Electrical power subsystem

TANDC Telemetry and command subsystem

COMM Communications subsystem
PROP Propulsion subsystem

MECH Mechanisms subsystem

INR Image Mavigation and Registration

Click on the subsystem name to get detailed status for that subsystem.

Status Key

Status Color Meaning

_ = Operational (or capable of)

YELLOW = Operational with limitations {or Standby)

_ = Operational with Degraded Performance
_ = Mot Operational

BLANK = Mo Status Reported

YELLOW

Figura 5.3. Detalle GOES12 [Cel13]
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SIMULACION

Valores de entrada:

1 268710 01031A 03021.29534620 -.00000104 00000-0 10000-3 0O 7848

2 26871 0.3924 277.2459 0004193 352.5224 212.9926 1.00363683 5556

Situacidén real de GOES12 después de 852.494 seg

TLE:

1 268710 01031A 03031.16216598 -.00000140 00000-0 10000-3 O 8005

2 26871 0.3724 276.8406 0003287 355.3269 175.6425 1.00363378 5655

COE:

a[m] Real e[] Real i[°] Real Q[°]_Real o [°]_Real M[°] Real

42.139.073,174884 | 0,0003287 0,3724 276,8406 355,3269 175,6425

Tabla 5.1.Simulacién érbita GEO. Valores reales

Resultados:

a[m]_uc3ms e[]_uc3dms i[°] _uc3ms Q[°] uc3ms @« [°]_uc3ms M[°]_uc3ms

42.138.987,636899 | 0,000414 0,3924 277,1121 355,7966 174,7007

Tabla 5.2.Simulacién 6rbita GEO. Resultados

2,03E-06
-2,60E-01
-5,37E-02
-9,81E-04
-1,32E-03
5,36E-03

Tabla 5.3. Simulacién érbita GEO. Error relativo
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La solucidén obtenida acumula un error que crece con el tiempo.
La eleccidén de un intervalo temporal mayor supondria un incremento en
la desviacidén de los resultados respecto de la posicidn real. Esto es
debido a las perturbaciones que tienen lugar y que la aplicacidén no
considera y a otros efectos que tampoco se ven reflejados, como las
maniobras de mantenimiento de dérbita. La comparacidén de los resultados
obtenidos con los datos reales serviria para identificar el momento de
realizacién y estimar el consumo de propulsante asociado a la manio-

bra.

5.2. Aplicacién a érbita LEO

Una Orbita terrestre baja (OTB o LEO, por Low Earth Orbit, en
inglés) es una o6rbita alrededor de la tierra entre la atmbdsfera y el
cinturdén de radiaciédn de Van Allen, con un angulo bajo de inclinacidn.
Estos limites no estdn rigidamente definidos, pero estdn tipicamente
entre 200 - 2000 km sobre la superficie de la Tierra. Esto es general-
mente menos que la o6rbita circular intermedia y lejos de la o6rbita
geoestacionaria. Las dérbitas més bajas que ésta, no son estables y de-

caen rapidamente debido al rozamiento con la atmdésfera.

El médulo Zarya, también llamado
Functional Cargo Block y por las
siglas rusas FGB, fue el primer
componente lanzado de la estacidn
espacial internacional. Este mdédu-
lo se disefia para proporcionar la
propulsién y la energia iniciales
del complejo orbital. E1 mddulo
presurizado de 19.323 kilogramos
fue lanzado en un cohete ruso Pro-

tén en noviembre de 1998

Figura 5.4. El mddulo Zarya [Wik13]

58



CAPITULO 5. APLICACION PRACTICA

El Zarya lo financiaria Estados Unidos pero lo construiria Ru-
sia. Su nombre significa «salida del sol» en ruso. Se considerd un
componente estadounidense de la estacién, aunque fuese construido vy
lanzado por los soviéticos. El médulo es construido en el Centro de
Investigacién y Produccidén Espacial y el Khrunichev State Research,
conocido también como KhSC, localizado en Moscu bajo subcontrato de la

compafiia Boeing para la NASA.

El médulo Zarya tenia 12,6 metros de longitud y 4,1 metros en su
punto més ancho. La estimacidén de vida operacional era de por lo menos
15 afios. Sus paneles solares y sus seils baterias de niquel-cadmio po-
dian proporcionar un promedio de 3 kW de corriente eléctrica. Sus es-
cotillas laterales permitian el acople de la naves rusas Soyuz y las

naves de abastecimiento Progress. [Wik1l3]

SIMULACION

Valores de entrada:

1 255440 98067A 03001.11756944 .00018781 00000-0 24842-3 0 5322

2 25544 51.6342 139.4402 0004413 342.1005 12.5181 15.58355844234974

Situacidén real de ZARYA después de 88.712 seg

TLE:

1 255440 98067A 03002.14432870 .00030105 00000-0 39294-3 0 5360

2 25544 51.6351 134.2822 0004543 351.0563 7.6836 15.58406379235136

COE:

a[m]_Real e[]_Real i[°]_Real Q[°] Real o [°] Real M[°] Real

6.770.405,509491 | 0,0004543 51,6351 134,2822 351,0563 7,6836

Tabla 5.4. Simulacion érbita LEO. Valores reales
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Resultados:

a[m]_uc3ms e[]_uc3ms i[°]_uc3ms Q[°] uc3ms ® [°]_uc3ms M[°]_uc3ms

6.770.491,805843 ( 0,000431 51,6339 134,2772 18,393499 348,353276

Tabla 5.5.Simulacion érbita LEO. Resultados

-1,27E-05 a
5,13E-02 e
2,32E-05 i
3,72E-05 Q

-7,79E-02 @
5,26E-02 M

Tabla 5.6. Simulacion érbita LEO. Error relativo

La solucidén para LEO tiene una mayor desviacidédn respecto los da-
tos de celestrak desde menores intervalos de integracidédn. En esta oca-
sién no sélo influyen los efectos no considerados. La mayor influencia
del Drag (se recuerda que el modelo de resistencia atmosférica de la
aplicacidén es el simplificado) puede ser una fuente que incremente el

error en los resultados.
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El presupuesto se dividird en dos bloques diferenciados: fases
con el correspondiente diagrama de Gantt y desglose de costes de per-

sonal, de recursos y totales.
6.1 Fases del proyecto

Tiempo invertido: 38* semanas W36/2012 a W22/2013.

*Las semanas son a tiempo parcial: 20-25 horas/semana
Paquetes de trabajo:

WP1: Documentacidén I. Estudio de mecanica orbital bdsica. Familiariza-
cidén con los fundamentos tedricos clave para el desarrollo del traba-

jo.

WP2: Documentacidén II. Investigar SW existentes. Consulta de aplica-

ciones actuales que resuelven problemas de astrodindmica.

WP3: Desarrollo de prototipo en Matlab. Esta fase comprende un contac-
to inicial con Matlab a nivel general y una segunda profundizacidén en

las funciones que se ajustan a la aplicacidén a desarrollar.

WP4: Validacidén del cdédigo desarrollado. Aplicaciones. A partir de es-
tudios ya consolidados, se evaluan los resultados que ofrece el algo-

ritmo desarrollado.

WP5: Presentacidn del informe. Perfilado y redaccidén de la memoria del

proyecto. Disefio de la presentacién.
Plan de trabajo:

WP1l: W36-W40 (Septiembre 12)
WP2: W40-W44 (Octubre 12)

WP3: W45-W51 (Diciembre 12)
WP4: W1-W9 (Enero-Febrero 12)

WP5: W10-W1l2 (Marzo 13)
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Real de trabajo:

WP1l: W36-W44 (Octubre 12)
WP2: W45-W51 (Diciembre 12)
WP3: W1-W1l2 (Enero-Marzo 13)
WP4: W8-W15 (Marzo-Abril 13)

WP5: W15-W22 (Abril-Mayo 13)

Nota: El diagrama de Gantt se encuentra al final del capitulo
6.2 Costes

Los costes se dividen en:
*Costes de personal
*Costes de equipos

El desglose de los mismos consta en la pagina siguiente.
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UNIVERSIDAD CARLOS Il DE MADRID
Escuela Politécnica Superior

PRESUPUESTO DE PROYECTO

Descripcidén del Proyecto:

- Titulo SIMULADOR DE VUELO ORBITAL
- Duracidén (meses) 9

Presupuesto total del Proyecto (valores en Euros):

12.624,76 Euros

Desglose presupuestario (costes directos)

PERSONAL
. Dedicacién [Coste hombre
Categoria Coste (Euro)
(meses) mes (euro)

Ingeniero* 9 1.347,20 € 12.124,76 €
*A tiempo parcial Totall 12.124,76 €
EQUIPOS

L., Dedicacién Coste mes
Descripcién Coste (Euro)
(meses) (euro)
Licencia Matlab** 12 500,00 € 500,00 €
**Las licencias son anuales Totall 500,00 €

Resumen de costes

Presupuesto Costes Presupuesto
Costes
Totales Totales
Personal 12.124,76 €
Equipos 500,00 €
Total 12.624,76 €

“E1l presupuesto total de este proyecto asciende a la cantidad de 12.624,76 e”

Leganés a Junio de 2013

El ingeniero proyectista

Fdo. Paloma Belén Mangas Carbajo
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WP Documentacion |. Estudio de mecanica orbital basica
Planificador del proyecto IPIan IReaI WP2 Documentacién II. Investigar SW existentes
WP3 Desarrollo de prototipo en Matlab
WP Validacion del codigo desarrollado. Aplicaciones
WP5 Presentacion del informe
ACTIVIDAD PLAN PLAN REAL REAL
INICIO DURACION INICIO DURACION
PERIODOS
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24 25 26 27 28 29 30 31 32 33 34 35 36 37 38
WP1 1 5 1 9
WP2 5 5 10 7
WP3 10 7 17 12
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Conclusiones

“La vida es el arte de sacar conclusiones suficientes a partir

de datos insuficientes”

Samuel Butler
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La propagacién de la o6rbita de un cuerpo es uno de los problemas
badsicos a los que se enfrenta la Mecédnica Celeste. Como se ha mencio-
nado anteriormente, existe software de tipo operacional para el segui-
miento de satélites y software de tipo académico para fines didéacti-
cos. El1 objetivo del presente trabajo ha sido iniciar el desarrollo de

un simulador orbital del segundo tipo.

La calidad del propagador depende de la capacidad para acotar

los errores provenientes de dos fuentes principales:

-Numérica. Que viene dada por el error numérico debido al algoritmo de

integracién utilizado.

-E1l modelo fisico empleado. Las fuerzas perturbadoras y las teorias

base para la aplicaciédn.

Siguiendo los modelos de Cowell y VOP y considerando las fuerzas
perturbadoras producidas por el achatamiento terrestre y la resisten-
cia de la atmébésfera, tras analizar la validacidén y la convergencia del
error cometido por el simulador y con ayuda de cuestiones tedricas co-
mo la respuesta de la variacién de la Energia (E) de la o6rbita o de la
componente perpendicular del momento angular (hk), se puede decir que
el comportamiento del algoritmo desde el punto de vista numérico es
bueno, vya que dado un caso y una tolerancia, los resultados de las
pruebas del uc3ms (simulador para la Universidad Carlos III) se ajus-—
tan a los del caso tomado como referencia, cumpliendo inclusive con el
comportamiento esperado ante valores criticos de los parédmetros orbi-

tales.

Sin embargo, el modelo fisico se podria mejorar, bien incorpo-
rando la influencia de mayor nuUmero de fuerzas perturbadoras, bien
utilizando modelos de las mismas y métodos méas evolucionados que los

que aqui se referencian.

Puede ser el objetivo de futuros trabajos el implementar modelos

mas precisos.
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