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Glosario de términos.

2D: dos dimensiones.
3D: tres dimensiones.

Carrera espacial: enfrentamiento tecnolégico entre la URSS vy los Estados Unidos. El objetivo de cada uno
era llevar la delantera, sobre el otro, en la exploracion espacial y en el envio de seres humanos a la 6rbita
terrestre y a la Luna.

Constante dieléctrica (g,.): constante fisica adimensional de un material. Describe la relacién entre la
capacidad de un condensador relleno completamente de dicho material y la capacidad de un condensador
idéntico vacio.

Dia juliano: nimero de dias (y fraccion de dia) que han pasado desde el mediodia del 1 de enero del afio
4713 a.C. Se utiliza en astronomia ya que es muy util para calcular intervalos de tiempo, simplemente se

restan los dias julianos de las diferentes fechas.

Entorno de desarrollo integrado: aplicacién software que proporciona facilidades para el desarrollo de otras
herramientas software.

Espectro radioeléctrico: recurso natural limitado compuesto por todas aquellas frecuencias de radiacion
electromagnética empleadas en las comunicaciones inalambricas.

Estudio de mercado: proceso que tiene como objetivo estimar la viabilidad comercial de una determinada
actividad econdmica.

Fase de explotacién comercial: periodo de tiempo en el que se consigue generar beneficios con la
actividad econdmica. Esta fase es la que suele permitir recuperar la inversion inicial.

GUI (Interfaz gréfica de usuario): conjunto de imagenes y de objetos graficos, mostrados en pantalla, que
facilitan la interaccion entre el usuario y el computador.

HEO (Highly elliptical orbit): érbita de alta altura e inclinada.

Hidrometeoro: particula acuosa situada en la atmésfera del planeta.

lonosfera: parte de la atmoésfera terrestre permanentemente ionizada debido a la radiacion emitida por el Sol.
Tiene una influencia sobre las ondas electromagnéticas que debe ser tenida en cuenta a la hora de disefiar el

sistema de comunicacion por satélite.

ITU (Unién Internacional de Telecomunicaciones): organizacibn que se encarga de armonizar las
telecomunicaciones a nivel internacional. Realizan estudios y formulan recomendaciones.

LEO (Low Earth Orbit): érbita de baja altura.
Magnetosfera: region alrededor de un planeta, en la que se desvia la mayor parte de las particulas cargadas

de alta energia procedentes de su sol (o de sus soles). Este escudo protector existe gracias al campo
magnético del planeta.



MEO (Medium Earth Orbit): érbita de media altura.

NASA (National Aeronautics and Space Administration): agencia del gobierno estadounidense que se
encarga del programa espacial civil de los Estados Unidos. También realiza proyectos de investigacién
aeroespacial.

ONU (Organizacién de las Naciones Unidas): organizacion internacional compuesta por 193 estados
(actualmente), cuyo objetivo es la cooperacién entre paises para fomentar la paz, promover los derechos
humanos y, en general, mejorar la vida de las personas.

PIRE: Potencia Isotropica Radiada Equivalente.

Radioenlace: canal de comunicaciones a través de un medio no guiado, en el que se utilizan ondas
electromagnéticas para el envio de la informacion.

Semilatus rectum: en una elipse, distancia entre el foco y el punto de corte entre la elipse y una recta
perpendicular al semieje mayor que pase por dicho foco. Hay dos puntos de corte, sirve cualquiera de los
dos.

Sistema de comunicaciones inalambrico: sistema de telecomunicacibn que no necesita cables para
transmitir (y recibir) la informacion.

Telecomunicacion (definicidon segun la ITU): cualquier transmision, emision o recepcion de signos, sefiales,
escritura, imagenes y sonidos, o inteligencia de cualquier naturaleza por medio de sistemas de cable, radio,
Opticos o cualquier otro sistema electromagnético.

Tiempo universal coordinado (UTC): principal estandar para la regulacion del tiempo. Es uno de los
sucesores del tiempo medio de Greenwich (GMT).

URSS: Unién de Republicas Socialistas Soviéticas.
Vector posicién: vector que une el centro de coordenadas del sistema de referencia, con el punto en el que

se encuentra el elemento. Representa la posicion de dicho elemento en el sistema de coordenadas de
referencia.



Glosario de simbolos

F: Fuerza

m: Masa del cuerpo

d*r , ./
" Magnitud del vector aceleracion

7: Direccion del vector aceleracién

N m?
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i: Inclinacion

w: Argumento del perigeo

(x4, ¥+, 2,): Sistema rectangular rotativo, coordenadas cartesianas
2,:Velocidad angular del sistema rectangular rotativo
T.:Tiempo que tarda el eje x, en volver a encontrarse con el eje x;
T :Siglos julianos transcurridos desde el 31-12-1899 a las 12: 00: 00
a: Ascension recta del meridiano de Greenwich a las 00: 00: 00(UTC) del dia juliano del calculo
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C Potencia portadora

N_O' Densidad espectral de ruido

C  Potencia portadora

N'  Potenciaruido

PIREgr: Potencia transmision gr + Ganancia antena transmision gr
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Factor méritog,,: ( RX )
Sat

Temperatura de ruido del receptor

Lyop: Pérdidas de propagacion en el enlace
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K: Constante de Boltzmann = 1.3806504 x 10~23 [

B: Ancho de banda del canal

ep Energia por bit
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12



Yo: Contribucion del oxigeno a las pérdidas atmosféricas
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Ry o1: Intensidad de lluvia durante el 0.01 % de un aio medio,
con un tiempo de integracion de un minuto.

k: Parametro

o«: Parametro

Y, Atenuacion especifica para el 0.01% del afio
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Resumen.

Desde el inicio de la exploracion espacial, los sistemas de comunicacion por satélite han
sido una alternativa viable para la transmision de informacién.

Como se vera en el presente documento, los sistemas de comunicacion por satélite son
complejos, se requieren multitud de calculos para conseguir los resultados esperados. Por
ello, son necesarias herramientas informaticas que permitan disefiar y simular las oOrbitas y
coberturas en un sistema de comunicaciones por satélite.

El presente trabajo fin de grado pretende, precisamente, desarrollar una herramienta que
permita disefiar y simular las 6rbitas y coberturas en un sistema de comunicaciones por
satélite. Hay que decir que nuestra herramienta no se limita a estos requisitos; nuestra
herramienta proporciona una interfaz grafica muy util para el usuario, también dispone de
varias funcionalidades adicionales como, por ejemplo, la visualizacion 2D y 3D de la
simulacién y el establecimiento de rutas. Gracias a dichas funcionalidades adicionales, se
ha conseguido una funcién didactica para nuestra herramienta ya que facilita la
comprension de los parametros basicos de un sistema de comunicaciones por satélite.

Se presentaran los fundamentos de la mecéanica orbital y de las propias comunicaciones
por satélite, con el fin de mostrar la base sobre la que se sostiene nuestra herramienta.

Se ha utilizado el lenguaje de programacién Java para el desarrollo de la herramienta.
No obstante, se han considerado otras alternativas para dicho desarrollo, siendo Java la
mejor opcidn segun nuestro criterio.

Una vez desarrollada la herramienta, se ha evaluado su rendimiento mediante diferentes
pruebas, a fin de comprobar su correcto funcionamiento.

Palabras clave: comunicaciones por satélite, herramienta informética, herramienta
software, érbita satélite, comunicaciones espaciales, herramienta Java.
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Abstract.

From the beginning of the space exploration, the satellite communications systems have
been a viable alternative for the transmission of information.

As we will see later, the satellite communications systems are complex, it is required lots of
calculus to obtain the expected results. Therefore, we will need computing programs that
allow design and simulate orbits and coverages in a satellite communications system.

The goal of this final degree project is develop a program that allows to design and simulate
orbits and coverages in a satellite communications system. We have to point out that our
program isn’t limited to these requirement, it works with a graphic interface very useful for
the user, also has various additional functionalities like, for instance, the 2D and 3D
visualization of the simulation and the establishment of routes. Thanks to these additional
functionalities, the program has a didactic function, as it facilitates the understanding of the
basic parameters of a satellite communications system.

We will see the foundations of the orbital mechanics and the foundations of the satellite
communications, in order to show the base of our program.

We have used the Java programming language for the development of the program.
Nevertheless, we have considered others alternatives for this development. According to
our opinion, Java is the best option considering the different alternatives.

Once the program has been developed, we have evaluated its performance by different
tests. Our main purpose is to check the correct working of the program.

Keywords: satellite communications, program, software tool, satellite orbit, space
communications, Java program.
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Introduction

Chapter 1.
Introduction.

Since the beginning of human history, people have wanted to know the nature of their
environment, understand the events that could affect them and anticipate to them.

With the development of the technology and the understanding of the universe, we wanted
to take a step further of the Earth for increase our knowledge.

On 4 October 1957 the mankind established the base of this aim, thanks to the launch, by
the URSS, of the Sputnik I the first artificial satellite. This historic event, started the space
race between the URSS and the United States. The high point of the space race was the
Moon landing in 1969 (Neil Armstrong and Edwin Aldrin, United States).

Figure (1.1). Sputnik 1. [29]

The Sputnik | was the first of many artificial satellites deployed in the orbit of the Earth.

The artificial satellites have diverse missions, communications, geographic recognition,
meteorology, universe exploration (radio telescopes), etcetera.

Independently of their mission, all artificial satellite has an TT&C system (Telemetry,
Tracking and Command), this system allows the satellite to collect information and send
this information to the ground station, as well as to the ground station send commands to
the satellite (e.g., commands for correct his orbit).

Since their first models, the artificial satellites have had an immense potential from the view
point of telecommunications. Have a link that doesn’t need ground infrastructure (beyond
transmitter and receiver) is a big advantage in scenes where it isn’'t possible (or profitable)
install more ground infrastructure.

This doesn’t mean that artificial satellites and wireless communications appeared at the
same time. The wireless communications appeared in the XIX century.
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Introduction

The foundations of wireless communications were established at the end of XIX century,
thanks to the work of many persons. The starting point was the Faraday’s and Maxwell’s
works, these works created the foundations of electromagnetism and modelled the
transmission of electromagnetic waves in free space (among many other things).
Afterwards, Hertz proved the existence of electromagnetic waves, and verified Faraday’s
model and Maxwell’'s model, this started the practical use of the wireless communications.

The first wireless communication system through electromagnetic waves, was patented by
Tesla in 1897 (before Marconi).

The development of the wireless communication systems continued throughout XX century,
improving the efficiency and reducing the size of the equipments. The transistors allowed
most of these improvements. This development continued, causing the transition from
analog system to digital system. Nowadays, the development of wireless communication
systems continues, above all in “terrestrial” technologies like the terrestrial mobile
communications.

It is relevant to know that artificial satellites, especially the communications satellites, have
worked with the wireless communication systems characteristics of their time, contributing
to the progress of these wireless communication systems.

In the art state, we’'ll see the advantages and disadvantages of a satellite communications
system, but we can anticipate that the satellite communications are a viable alternative to
others communications systems, like submarine cables. For this reason the satellite
communications systems continue to be used, motivating programs for designing satellite
links, programs like our program.

1.1. Motivation of the program.

The satellite communication systems are complex, require extensive planning and careful
design to achieve their objectives. To design satellite communications systems, we need
programs that allow design and simulate orbits and coverages, programs like ours.
Besides, our program can have a didactic function, so it may be useful in the Carlos Il
University where the basic foundations of satellite communications are imparted. For its
relative simplicity and its large number of visualizations, the program can help to
understand multitude of key concepts, like the relation between the orbit altitude and the
coverage area or, the vision angles.
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Finally, I would like to highlight that our program can be seen like an evolution of the
program designed by “Roberto Pérez Pérez” in his final degree project “Sistema grafico
para determinar coberturas en constelaciones LEO” [35]. Our program can be seen as an
evolution (although our program has developed completely from scratch, all the Java code
is ours), because incorporates the functionalities of the Roberto’s program (like the graphic
visualization of the Earth in two dimensions) and adds many others functionalities. Our
program, besides the calculus of the link budget and the visualization of the Earth in two
dimensions, adds the following functionalities.

- Visualization of the Earth and satellites in three dimensions.

- Specific visualization of the satellite orbit in an additional window.

- We can work with any orbit type (geostationary orbit, LEO, MEO and HEO).

- It's possible use different constellations at the same time, although we have to introduce
the parameters of the satellites individually.

- Functionality to establish a route and calculate the link budget in the points of this route.

Although all the Java code is ours, it's fair to say that thanks to the work of Roberto we
have saved time in the design of our program. The summary of the orbital mechanics and
the search of bibliography on the part of Roberto has saved us much time, time that has
been invested in others aspects of the program.

It's reasonable that starting from scratch, and with the same work time, is not possible to
develop many functionalities. Therefore, if we have a certain base, we have to offer extra
functionalities, like ours, that involving a work equivalent to the work necessary for the
“construction” of that base.
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1.2. Socioeconomic environment.

In the current situation of economic and social crisis, it is worth considering whether the
develop of satellite communications systems will be affected. It's logical to have this
concern, since the satellite communications systems need high investments that, in
economic crisis situations, may not be possible. Also, the design and deployment of the
satellite communications systems require a long process, measured in years.

For instance, the European satellite navigation system, GALILEO, began in 2000 and have
not yet been deployed many satellites of the constellation, consequently the commercial
operating phase of GALILEO hasn’t begun yet ([25], [26]).

As the satellite communications systems have a high cost, it's necessary to do a very
precise market research, the benefits of the system have to compensate all the costs, the
develop cost, the deployment cost and the maintenance cost. Besides, it is required years
for complete a satellite communications system, this demands a constant investment over
time.

For all these reasons, we can say that if the satellite communications system was already
developing, the system shouldn’t be affected by the current socioeconomic environment
(reduce the investment at the middle of process is counterproductive, it's produces a
prohibitive delay).

Another issue is the develop of new satellite communications systems, in the current
situation. It's complicated invest in a system that needs much time and resources to start
generating benefits. For this reason, the future satellite communications systems will be
affected by the current socioeconomic situation.

We have seen that it's necessary a very precise market research, when deciding whether
we develop a satellite communications system. It's reasonable to ask whether the demand,
actual and future, justifies the develop of these systems.

On the one hand, the strategic applications of the satellite communications systems, as well
as the exclusive applications (like coverage in remote areas), assure a constant develop
and deployment of the satellite communications systems. Especially systems that provide
strategic services, like military communications, or emergency communications during
natural disasters.

But, on the other hand, the constant development of the terrestrial mobile communications,
each time with more coverage and capacities, involve a limitation of the satellite
communications systems to the services mentioned previously. As the terrestrial mobile
communications have a smaller cost and a shorter development time, it's not very profitable
develop and deploy mobile satellite communications systems for civil use.

As we have seen, the satellite communications systems will be affected by the
socioeconomic situation. Therefore, the development of our program will also be affected
for this situation.
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About the cost of our program, we can take as a reference the following budget.

For develop the program, we have used the integrated development environment Eclipse;
Eclipse has free software license. We don’t use any payment complement (plugin), so we
don’t need any economic outlay in this regard. Also, as we develop the program from
scratch, we don’t have to worry about licenses of “external” software. We have “only” to
consider the required time by one or various engineers for develop the program (the hours
of work are justified in the section “Planificacion”). We have used an average hourly wage
of 40 € for junior engineer and 70 € for project manager.

Type of expenditure Units Unitary cost (€) Cost (€)
Dev_elopment 1 0 0
environment

Licenses 0 - 0
Hours of work 982.8 40 39312
Junior engineer
Hours of work 109.2 70 7644
Project manager
Total hours of work 1092
Total cost 46956 €

Table (1.1). Budget of the program.

We can see that the cost of the program is tiny, if we compare it with the millions of euros
that costs any satellite communications system.

For example, it's estimated that GALILEO will cost 7000 millions of euros (in the first budget
the cost was about 2200-2950 millions of euros). ([27], [28]).
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Capitulo 1.
Introduccidn.

Desde sus inicios, la humanidad ha querido conocer la naturaleza de su entorno,
comprender los sucesos que le podrian afectar y anticiparse a ellos. Con el desarrollo de la
tecnologia y la compresion de la inmensidad del universo, quisimos dar un paso mas alla
de la Tierra en aras del conocimiento.

El dia 4 de Octubre de 1957 la humanidad establecié los cimientos de esta meta, gracias al
lanzamiento, por parte de la URSS, del Sputnik | el primer satélite artificial. Este hecho
marcé el comienzo de la carrera espacial entre la URSS y Estados Unidos, cuyo punto
culminante fue la llegada a la Luna en 1969 (Neil Armstrong y Edwin Aldrin,

Estados Unidos).

Figura (1.1). Sputnik 1. [29]

El Sputnik | fue el primero de muchos satélites artificiales desplegados en la érbita
terrestre. Los satélites artificiales tienen multitud de misiones, comunicaciones,
reconocimiento geogréfico, meteorologia, exploracion del universo (radiotelescopios),
etcétera. Independientemente de su mision, todo satélite artificial tienen un sistema TT&C
(Telemetry, Tracking and Command), dicho sistema permite al satélite recoger informacion
y mandarla a la estacion de tierra, también permite a la estacion de tierra mandar
comandos al satélite para que éste realice diferentes tareas, por ejemplo corregir su érbita.

Desde sus primeros modelos, los satélites artificiales siempre han tenido un potencial
inmenso desde el punto de vista de las telecomunicaciones. Establecer un enlace en el
gue no se necesite infraestructura en tierra, mas alla de transmisor y receptor, supone una
gran ventaja en escenarios en el que por geografia, politica, etcétera, no es posible (o
rentable) instalar mas equipos para la comunicacion. Esto no quiere decir que los satélites
artificiales surgieran a la vez que las comunicaciones inalambricas, éstas surgieron mucho
antes, en el siglo XIX.
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Las bases de las comunicaciones inalambricas se establecieron a finales del siglo XIX,
gracias al trabajo de multitud de personas. El punto de partida fueron los trabajos de
Faraday y Maxwell, gracias a los cuales se pudieron sentar las bases del
electromagnetismo y modelar la transmision de ondas electromagnéticas en un medio libre
(entre otras muchas cosas). Posteriormente, Hertz demostré la existencia de las ondas
electromagnéticas, y verifico el modelo de Faraday y Maxwell, lo que marco el inicio del
empleo practico de las comunicaciones inalambricas.

El primer sistema de comunicacién inaldmbrica mediante ondas electromagnéticas fue
patentado por Tesla en 1897 (antes que Marconi).

El desarrollo de sistemas de comunicacion inalambrica siguié a lo largo del siglo XX,
mejorando la eficiencia y reduciendo el tamafio de los equipos, estas mejoras se debieron
fundamentalmente a la aparicion de los transistores. Este desarrollo continud, provocando
la transicion de sistema analdgico a sistema digital con todas las consecuencias de dicho
cambio. Hoy en dia el desarrollo de sistemas de comunicacion inaldmbrica continta, sobre
todo en tecnologias “terrestres” como, por ejemplo, comunicaciones moviles terrestres.

Es conveniente saber que los satélites artificiales, especialmente los satélites de
comunicaciones, han trabajado con los sistemas de comunicacion inalambrica propios de
su tiempo, en muchas ocasiones contribuyendo en el progreso de dichos sistemas de
comunicacion inaldmbrica.

En el estudio del arte veremos las ventajas e inconvenientes de un sistema de
comunicaciones por satélite, pero podemos adelantar que las comunicaciones por satélite
son una alternativa viable a otros sistemas de comunicaciones, como por ejemplo cables
submarinos. Por ello los sistemas de comunicacién por satélite siguen utilizandose,
motivando aplicaciones de disefio de enlaces por satélite, aplicaciones como la presente.

1.1. Motivacién de la herramienta.

Los sistemas de comunicacion por satélite no son sistemas sencillos de disefiar. Requieren
de una extensa planificaciéon y de un cuidadoso desarrollo para poder cumplir con sus
objetivos. En el disefio de un sistema de comunicaciones por satélite, son imprescindibles
herramientas de disefio y simulacién de Orbitas y coberturas, herramientas como la
presente. Ademas, dado que en la Universidad Carlos Il se imparten las nociones basicas
de las comunicaciones por satélite (en los correspondientes grados), esta herramienta
puede tener una funcion didactica. Por su relativa simplicidad y su gran abanico de
visualizaciones, la herramienta puede ayudar a comprender multitud de conceptos clave de
las comunicaciones por satélite como, por ejemplo, la relacion entre la oOrbita del satélite y
el area de cobertura o, los angulos de vision.
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Por daltimo decir, que nuestra herramienta puede verse como una evolucion de la
herramienta desarrollada por “Roberto Pérez Pérez” en su trabajo fin de grado

“Sistema grafico para determinar coberturas en constelaciones LEO” [35]. Decimos que
nuestra herramienta puede verse como una evolucién (aunque ha sido desarrollada
completamente desde cero, el cédigo Java es totalmente propio), porque incorpora las
funcionalidades de la herramienta de Roberto (como por ejemplo la visualizacion grafica de
la Tierra en dos dimensiones) y afiade multitud de otras funcionalidades. Nuestra
herramienta, ademas del calculo del balance de enlace y la visualizacion de la Tierra en
dos dimensiones, afiade las siguientes funcionalidades.

- Visualizacion del escenario en tres dimensiones.

- Visualizacion especifica de la 6rbita del satélite en una ventana adicional.

- Podemos trabajar con cualquier tipo de orbita (geoestacionaria, LEO, MEO y HEO).

- Es posible utilizar distintas constelaciones al mismo tiempo, aunque se deben
introducir los pardmetros de los satélites individualmente.

- Funcionalidad para establecer una ruta y calcular el balance de enlace en los puntos
de dicha ruta.

Aunqgue todo el cédigo Java es propio, es justo decir que gracias al trabajo de Roberto se
han ahorrado semanas en el desarrollo de nuestra herramienta. EI resumen de la
mecanica orbital y la busqueda de la bibliografia correspondiente por parte de Roberto, nos
ha ahorrado mucho tiempo que se ha podido invertir en otros aspectos de la herramienta.
Es légico que partiendo desde cero, y con el mismo tiempo de trabajo, no se pueden
desarrollar tantas funcionalidades. Por ello, al tener una cierta base, es necesario aportar
unas funcionalidades extra, como las nuestras, que impliquen un trabajo equivalente a la
“construccion” de dicha base.

26



Introduccién

1.2. Entorno socioecondmico.

En la situacion actual de crisis econdmica y social, cabe preguntarse si el desarrollo de
sistemas de comunicaciones por satélite se vera afectado. Es légico tener esta inquietud,
ya que los sistemas de comunicaciones por satélite requieren de altas inversiones que, en
situaciones de crisis econémicas, pueden no ser posibles. Ademas, el disefio y despliegue
de los sistemas de comunicacion por satélite requiere de un largo proceso, medido en
afos. Por ejemplo, el sistema de navegacion por satélite europeo, GALILEO, comenzé en
el afio 2000 y todavia no se han desplegado todos los satélites de la constelacion, por lo
gue no se ha podido entrar en la fase de explotacion comercial [25], [26].

Como los sistemas de comunicacién por satélite tienen un coste elevado, es necesario
realizar un estudio de mercado muy exacto, ya que los beneficios del sistema tienen que
compensar todos los costes, tanto los costes de desarrollo y despliegue como los costes
de mantenimiento. Ademas, como se requieren afios para completar el sistema de
comunicaciones por satélite, es necesaria una inversion constante a lo largo del tiempo.
Por todo esto, podemos decir que si el sistema de comunicaciones por satélite ya se
estaba desarrollando, no tendria que verse afectado por el entorno socioeconémico actual,
ya que reducir la inversion a mitad del proceso seria contraproducente, debido al retraso
prohibitivo que implicaria dicha reduccion.

Otra cuestion es el desarrollo de nuevos sistemas de comunicaciones por satélite en la
situacién de crisis actual. En este escenario, es dificil invertir en un sistema que va a
requerir de mucho tiempo y recursos para poder empezar a generar beneficios. Por lo que
si que se veran afectados los sistemas de comunicaciones por satélite futuros.

Hemos visto que es necesario un estudio de mercado muy exacto, a la hora de decidir si
desarrollamos un sistema de comunicaciones por satélite. Es bueno preguntarse si la
demanda, actual y futura, justifica el desarrollo de dichos sistemas.

Por una parte, las aplicaciones estratégicas de los sistemas de comunicaciones por
satélite, asi como las aplicaciones exclusivas de dichos sistemas (por ejemplo cobertura en
zonas remotas), aseguran un constante desarrollo y despliegue de sistemas de
comunicaciones por satélite. Especialmente sistemas que proporcionen servicios
estratégicos, como las comunicaciones militares, o las comunicaciones de emergencia
durante desastres naturales.

Pero, por otra parte, el desarrollo constante de las comunicaciones moviles terrestres, cada
vez con mAas cobertura y capacidades, implica una limitacion de los sistemas de
comunicaciones por satélite a los servicios comentados anteriormente. Como las
comunicaciones moviles terrestres tienen un menor coste y un menor tiempo de desarrollo,
no es muy rentable desarrollar y desplegar sistemas de comunicaciones moviles por
satélite para uso civil.
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Como ya hemos visto, los sistemas de comunicacion por satélite se veran afectados por el
entorno socioecondmico. Por tanto, el desarrollo de herramientas como la presente
también sera afectado por dicho entorno.

En cuanto al coste de nuestra herramienta, podemos tomar como referencia el siguiente
presupuesto.

Para desarrollar la herramienta, se ha utilizado el entorno de desarrollo integrado Eclipse
gue tiene licencia de software libre, no se utiliza ningun tipo de complemento de pago, por
lo que no se necesita un desembolso econdmico en este sentido. Ademas, como
desarrollamos la herramienta desde cero, no tenemos que preocuparnos de licencias de
software externo.

Por tanto, “sélo” tenemos que tener en cuenta el tiempo requerido por uno o varios
ingenieros para desarrollar la herramienta (en el apartado “Planificacion” se encuentran
justificadas las hora de trabajo empleadas). Se ha considerado un sueldo medio de 40
euros por hora para el ingeniero junior y de 70 euros por hora para el jefe del proyecto.

Aspecto Unidades Coste unitario (€) Coste (€)
Entorno de desarrollo 1 0 0
Licencias 0 - 0
Horas de trabajo 982.8 40 39312
Ingeniero Junior
Horas de trabajo 109.2 20 7644
Jefe del proyecto
Total horas de trabajo 1092
Coste total 46956 €

Tabla (1.1). Presupuesto de la herramienta.

Podemos ver que el coste del desarrollo de la herramienta es infimo, si lo comparamos con
los millones de euros que cuesta cualquier sistema de comunicaciones por satélite.

Por ejemplo, se estima que GALILEO implicara un coste de 7000 millones de euros, (el
presupuesto inicial fue de 2200-2950 millones de euros) [27], [28].
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Capitulo 2.
Estado del arte.

Desde su aparicion, los satélites artificiales han sido una opcién viable para establecer un
sistema de comunicaciones. Logicamente, las capacidades de las comunicaciones por
satélite no han sido las mismas a lo largo del tiempo, no son lo mismo los 24 canales de
television en color 6 los 24000 circuitos telefonicos del sistema SATCOM1 (1969-1978) [1],
gue los varios Mbps, tanto en el enlace de subida como en el enlace de bajada, de los
satélites de comunicaciones actuales [2].

Como cualquier sistema, los sistemas de comunicaciones por satélite tienen sus ventajas e
inconvenientes.
Las principales ventajas de establecer una comunicacion por satélite son las siguientes.

- No se necesita infraestructura en tierra mas alla de transmisor y receptor. Esto es muy
importante cuando no es posible o rentable desplegar infraestructura terrestre, por
motivos politicos, medioambientales, econdémicos, etcétera.

- Ante situaciones de desastres naturales, las comunicaciones por satélite pueden seguir
funcionando (siempre que no se hayan dafiado las estaciones de transmision y
recepcion), alli donde otros sistemas pueden haber sido dafiados y haber dejado de
funcionar.

- Se puede tener cobertura en zonas de dificil acceso, zonas en las que no se puede
desplegar infraestructura para el sistema de comunicaciones, y por tanto sélo los enlaces
por satélite pueden proporcionar comunicacién. Por ejemplo, para establecer una
comunicacién en la profundidad de la selva, s6lo es viable una comunicacion
por satélite (siempre que la vegetacion permita ver al satélite).

- Las zonas de cobertura son muy flexibles, pueden abarcar desde ciudades hasta
continentes.

Los principales inconvenientes de establecer un radioenlace por satélite son los siguientes.

- Se requiere una fiabilidad muy alta, debido a la imposibilidad de reparar el satélite
en Orbita (excepto en casos muy especiales, como el telescopio espacial Hubble). Esta
alta fiabilidad implica un coste mucho mayor en los componentes del sistema, asi como
un sistema de comprobacion y validacion mucho mas exigente que en otros sistemas.
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- Existe un riesgo considerable de destruccion en el lanzamiento del satélite. Los seguros
econdmicos son muy caros debidos a este riesgo, pero necesarios para proteger la
inversion.

- Situar al satélite en érbita tiene un coste muy elevado, cada kilogramo puesto en 6rbita
implica miles de dolares (el precio varia dependiendo del tipo de cohete utilizado).
Ademas, el peso del satélite es un factor muy influyente a la hora de mantener el satélite
en su oOrbita.

- El seguimiento del satélite en su Orbita, asi como el control necesario es complejo.
Se requiere mucha energia y tiempo para que el satélite siga la orbita prevista.

- La orbita del satélite afecta al retardo. Las distancias entre las estaciones terrenas y el
satélite implican unos retardos de propagacién que pueden llegar a ser intolerables para
ciertas aplicaciones. Por ejemplo, en comunicaciones moviles se suelen utilizar érbitas
de baja altura (LEO), que tienen un area de cobertura menor y un seguimiento mas
complicado que las 6rbitas geoestacionarias, so6lo por su retardo menor.

- El espectro radioeléctrico es un recurso limitado.

Una vez vistas las ventajas e inconvenientes de las comunicaciones por satélite, podemos
decir que los sistemas de comunicacién por satélite son una alternativa viable para
establecer radioenlaces. En muchas ocasiones, el sistema de comunicacion por satélite
actla como sistema de respaldo, para operar en situaciones de caidas del sistema
principal. Pero, en otras ocasiones el sistema de comunicacion por satélite es el sistema de
comunicaciones principal. La eleccion de un sistema de comunicaciones u otro, por
ejemplo fibra Optica submarina o enlace por satélite, depende del escenario en el que
estemos. Hay que considerar las ventajas e inconvenientes de cada sistema y elegir la
mejor opcién en cada caso.

Los sistemas de comunicacién por satélite pueden ofrecer multitud de servicios de
radiocomunicacion, los principales son los siguientes [3].

- Servicio fijo: enlace entre dos puntos terrestres fijos.

- Servicio mévil: enlace entre uno 0 mas puntos fijos y puntos méviles.

- Servicio de radiodifusion (sonido e imagen): enlace entre uno o mas puntos fijos y
terminales dispersos.

- Servicio de radio-determinacion.

- Servicio de exploracion de la Tierra.

- Servicio de exploracion del espacio.

- Servicio de radioaficionados.

- Servicios entre satélites.
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Con toda esta informacion, podemos afirmar que en el futuro los sistemas de comunicacion
por satélite seguiran desarrollandose y utilizandose. Dicha afirmacién esta soportada no
s6lo por la evidente necesidad de establecer radioenlaces por satélite, ya sea para fines
civiles o militares, sino por el desarrollo de proyectos de sistemas de comunicacién por
satélite, tales como el sistema de posicionamiento global europeo (GALILEO) [4], o la
plataforma “Small GEO” de comunicaciones [5].

Dada la necesidad, presente y futura, de las comunicaciones por satélite, son necesarias
aplicaciones para el disefio y simulacion de orbitas y coberturas. Es l6gico pensar que
necesitamos herramientas computacionales que ahorren trabajo y esfuerzo en el, ya de por
si complejo, disefio de sistemas de comunicacion por satélite. Pero, ¢ por qué desarrollar
una herramienta desde cero si ya hay herramientas comerciales en el mercado que
realizan esta tarea? Vamos a ver el motivo, estudiando las posibilidades de diferentes
herramientas.

La primera herramienta que vemos es STK (Systems Tool Kit [6]). Dicha herramienta
permite, entre muchas otras opciones, el modelado de érbitas y coberturas en un sistema
de comunicaciones por satélite.

La herramienta STK posee una version béasica y distintos mddulos que implementan
diferentes funcionalidades. Es una herramienta muy completa y utiliza un entorno grafico
muy elaborado. Es un software comercial, y por tanto no tenemos acceso al cédigo del
programa.

La segunda herramienta que vamos a tener en cuenta es GMAT (General Mission
Analysis Tool [7]). Esta herramienta de cddigo abierto, gratuita y disefiada por la NASA
(junto con la industria privada) permite el disefio, analisis y optimizacion de trayectorias en
el espacio. GMAT se centra en los desplazamientos espaciales, por tanto seria muy util
para el disefio y simulacién de la orbita del satélite. La parte negativa es que no incorpora
herramientas para el disefio y simulacién de coberturas.

Por dltimo, vamos a ver la herramienta SaVi (Satellite constellation Visualizer, [8]). Esta
herramienta permite simular constelaciones de satélites (tanto sus orbitas como sus zonas
de cobertura). SaVi posee una interfaz grafica elaborada, con visualizaciones 2D y 3D de
los escenarios en los que se esta trabajando. Esta herramienta gratuita, desarrollada en
“SourceForge” es de cédigo abierto, por tanto se puede acceder a dicho codigo.

Una vez vistas estas herramientas, vamos a ver qué ventajas e inconvenientes presentan
cada una de ellas.

El primer paso consiste en comparar una herramienta de codigo abierto frente a una
herramienta comercial en la que no se tiene acceso al cédigo.

Tener acceso al cédigo de la herramienta, como en GMAT y SaVi, permite ver qué hay por
debajo, cdmo se realizan las tareas y comprender lo que se esta haciendo. Por otra parte,
la herramienta comercial STK, no proporciona su codigo, por tanto no se puede saber
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como se realizan las tareas, todo lo que hay por debajo del entorno grafico no se puede
saber a ciencia cierta.

En cuanto al coste de la herramienta, una herramienta de pago como STK (en sus
versiones completas) proporciona un soporte técnico y unas garantias obligatoriamente.
Mientras que las aplicaciones gratuitas no tienen por qué ofrecer ni soporte, ni garantias.
Por ultimo vamos a ver si las herramientas realizan las tareas que queremos, el disefio y
simulacién de orbitas y de areas de coberturas. Podemos ver que la herramienta STK y la
herramienta SaVi si que ofrecen ambas tareas, mientras que GMAT “s6lo” esta pensada
para trayectorias en el espacio.

Por lo que hemos visto, parece que la mejor opcién seria bien SaVi, gratuita, de cédigo
abierto y con todo lo que necesitamos, o bien STK, con garantias, realiza las tareas que
queremos. Asi que, nos preguntamos de nuevo, ¢ por qué desarrollar una aplicacion desde
cero? La respuesta es simple, por flexibilidad.

Una herramienta de cddigo abierto proporciona el codigo, y por tanto es posible entender
las tareas que realiza y ver su implementacion. Pero una cosa es que sea posible y otra
gue sea eficiente. Para entender el cédigo de una herramienta hay que emplear mucho
tiempo estudiando dicho cédigo. En herramientas relativamente complejas, este tiempo
puede ser demasiado alto, y por tanto, puede ser mejor partir desde cero con una
implementacion propia.

Por otra parte, el precio de una aplicacion de pago puede ser inasumible para proyectos
relativamente simples, por tanto, puede ser mejor desarrollar una aplicacion propia con
peores prestaciones (en teoria) pero que nos de la suficiente funcionalidad para poder
evitar el desembolso de grandes cantidades de dinero.

Podemos ver que hemos reducido los puntos fuertes de ambos tipos de aplicacion. Esto
justifica el desarrollo de una aplicacion propia desarrollada desde cero. Por supuesto que
las prestaciones van a ser peores que todas estas herramientas, ya que en su desarrollo
se han dedicado muchisimas horas de esfuerzo y, no es comparable lo que puede hacer
una persona respecto al trabajo necesario para realizar estas herramientas.

Pero, desarrollando una aplicacion desde cero tenemos la flexibilidad de conocer el
funcionamiento de la aplicacion, sus puntos fuertes y débiles, y la flexibilidad del coste
econdémico, podemos concentrar el esfuerzo del desarrollo (y por tanto el coste de la
aplicacién) en aquellas funcionalidades basicas para nosotros.
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Capitulo 3.
Mecanica orbital.

La mecénica orbital se encarga de estudiar el movimiento de los cuerpos celestes, en
funcidn de las fuerzas gravitatorias que ejercen sobre ellos otros cuerpos celestes.

En nuestro caso, la mecanica orbital nos permitira describir matematicamente el
desplazamiento del satélite a lo largo de su Orbita. Por tanto, gracias a la mecanica orbital,
podemos determinar la posicién de un satélite en un instante de tiempo determinado.

La base de la mecanica orbital se apoya en las leyes de Kepler y en las leyes de Newton.
Por tanto, nuestro punto de partida seran dichas leyes.

3.1. Leyes de Kepler.
Las leyes de Kepler permiten describir matematicamente el movimiento de los planetas
alrededor del Sol. Kepler definio tres leyes [9].

Primera ley de Kepler.

Todos los planetas del Sistema Solar se mueven alrededor del Sol describiendo 6rbitas
elipticas. El Sol esta situado en uno de los focos de la elipse.

El punto de la 6rbita méas cercano al Sol se denomina perihelio. El punto de la 6rbita mas
alejado del Sol se denomina afelio.

Planeta

- ./ \ B
Foco Foco
Sol

Figura (3.1). Primera Ley de Kepler.
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Segunda ley de Kepler. (Ley de las areas).

El vector posicion de un planeta con respecto al Sol cubre areas iguales de la elipse en
tiempos iguales. Por tanto, el planeta se movera mas rapidamente cuando esté cerca del
Sol y més lentamente cuando esté lejos del Sol.

\‘,t—""

-

Figura (3.2). Segunda Ley de Kepler. [30]
Podemos observar que todas las areas “A”, que han sido barridas en el mismo tiempo “t”, son iguales.

Tercera ley de Kepler.
El cuadrado del periodo orbital de un planeta, es directamente proporcional al cubo
de la distancia media entre el planeta y el Sol.




Mecanica orbital

3.2. Leyes de Newton.
Debemos comprender dos leyes formuladas por Newton, la Segunda ley del movimiento y
la ley de la gravitacion universal. Vamos a verlas.

Seqgunda ley del movimiento.
La segunda ley del movimiento de Newton establece que la fuerza es igual al producto de
la masa por la aceleracion. Es decir:

Fuerza = masa X aceleraciéon (3.1a)
O lo que es lo mismo:
_ d?r
Siendo.
F: Fuerza
m: Masa del cuerpo
@

—z - Magnitud del vector aceleracion

7: Direccion del vector aceleracion

Ley de la gravitacion universal.

La ley de la gravitacion universal permite analizar el movimiento de todos los cuerpos
celestes conocidos hasta el momento. Newton estudi6 el trabajo de Kepler a la hora de
formular la ley de la gravitacion universal. Vamos a ver dicha ley.

_ Gmm
F = — —rlz Cap (3.2)
Siendo.
F: Fuerza de atraccién
2
G: Constante de gravitacion universal = 6.67384 x 10711 [%

m, : Masa del cuerpo 1

m, : Masa del cuerpo 2

r: Distancia entre los centros de los dos cuerpos (cuerpos 1y 2)
7:Vector unitario de un cuerpo al otro

37



Mecanica orbital

3.3. Orbita de un satélite.
Vamos a intentar describir matematicamente la orbita que sigue un satélite. Nuestro
objetivo es poder conocer la posicion del satélite en un momento de tiempo determinado.

Lo primero que necesitamos es un sistema de coordenadas sobre el que trabajar. Vamos a
utilizar el siguiente sistema de coordenadas, centrado en el centro de la Tierra y que gira
con ella.

Rotacion de la
Q) Tierra

Satélite

Plano ecuatorial

Figura (3.3). Sistema de coordenadas. [10]

Una vez visto el sistema de coordenadas en el que situaremos el satélite, vamos a intentar

obtener las ecuaciones que describen la 6rbita del satélite.
Nota: el desarrollo matematico se ha obtenido de [10] y [11].

El primer paso consiste en calcular la fuerza gravitatoria que ejerce la Tierra sobre el
satélite. Utilizamos la ley de la gravitacion universal (ecuacion (3.2)) para calcularla.

= -G MrierraMsat
F = T

T2

El satélite debera ejercer la misma fuerza para mantenerse en O6rbita. Calculamos dicha
fuerza a través de la segunda ley del movimiento de Newton (ecuacion (3.1b)).

_ d*r |
F= Msae 77 T
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Igualamos ambas fuerzas y simplificamos.

2
— G MrjerraMsat $ = m der $
r2 Sat dt2
2
=G Mrierrq |, _ acr P
r? dt?

Tenemos una ecuacion diferencial de segundo grado que define la trayectoria del satélite.
Como hay tres incégnitas (7(x,y,z)), y la ecuacion diferencial es de segundo grado,
necesitaremos seis parametros para definir una orbita. Dichos parametros se denominan
pardmetros orbitales, los veremos mas adelante.

Una vez obtenida la ecuacion diferencial de segundo grado, vamos a tratar de obtener
informacion acerca del tipo de movimiento del satélite.
Tomamos una variable, I'. Dicha variable la definimos como I' = r# .

— G Mrijerrq _ d’T
r3 dt?

Pasamos todos los términos a un lado.

dz r G Mrierra

dt? r3 =0

Producto vectorial en ambos lados de la ecuacion.

T x dzrz + GmTL'erra
dt? r3

Separamos términos.

dzr GmTierra
FX<P>+FX(T‘—3F) =0

El producto vectorial de un vector por si mismo es cero, por tanto.

' x a’T =0
dtz )
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Utilizamos las reglas de las derivadas. En nuestro caso tenemos la derivada de un
producto vectorial.
Si nos fijamos en la siguiente derivada.

dar
d(FXE)_ . d*T Lar dr
dt B dt? dt dt

L. A da2r . .
Podemos ver que en nuestra ecuacion aparece el término I' X (ﬁ) . Despejamos dicho

término en la derivada que acabamos de ver, y sustituimos en nuestra ecuacion.

d(FX%) dr _ dr _

dt at S dr -

El producto vectorial de un vector por si mismo es cero, por tanto.

d(F X %)

=0
dt

Esta ecuacion implica que el producto vectorial debe ser constante respecto al tiempo, es
decir.

dr
[ X — = constante = h
dt
El producto vectorial T X % equivale al momento angular de la 6rbita del satélite.

El momento angular sélo puede ser constante si se encuentra en un plano. Por tanto, el
satélite se mueve dentro de un mismo plano.
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Una vez visto que el movimiento del satélite se limita al movimiento dentro de un mismo
plano, vamos a tratar de resolver la ecuacion diferencial de segundo orden que define la
orbita del satélite. Volvemos a dicha ecuacion.

2
-G Mrtierra F o= d°r P
r? dt?

No es sencillo resolver esta ecuacion diferencial, para facilitar la tarea utilizamos
coordenadas referidas al plano en el que se mueve el satélite. Es decir, trabajamos con un
sistema de coordenadas referido al plano orbital.

Gréficamente, el plano orbital se ve mas claro.

2p

Plano orbital

----- > Yo

Xo

Sistema de coordenadas plano orbital. Figura (3.4). [10]

Si utilizamos este sistema de coordenadas tenemos que.

r=Jx+ %
1

7= ———— (xoXy + YoVo) (Vector unitario)

Sustituimos en nuestra ecuacion diferencial.

2 2 2
— G Mrjerrqg 1 0% + ye§) = d (\/ Xp + yo) 1 (ofo + oJo)
2+ ¥ JiZ+ 92 dt? Vg + vg
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Simplificamos.

. ) X aA\Z+ v o
— 7 (o + ¥od0) = —— 25— (xR + YoF0)

Operando llegamos a la siguiente expresion.

G Mrierra A ~ N dzxo ~ dzyo _
> 23/, (x0X9 + Yo¥o) + X dt2 + Yo a2 | = 0
(xo + )’o)

Convertimos las coordenadas cartesianas (x,,y,) en coordenadas polares (r,0).
Utilizamos las siguientes transformaciones.

Xo = Ty 0SB

£y = focos Py — By sin @
Yo = ToSin @,

9o = fosin@g + B cos By

Sustituyendo en nuestra ecuacion y separando componentes, llegamos a las siguientes
expresiones.

dzro _ (%) — _(G Mrierra )
dt? O\ dt 2

7o
w(@) +2 (@) (@) =0

La solucién de este sistema de ecuaciones diferenciales, y por tanto, la ecuacion de la
orbita de un satélite, resultar ser la siguiente.

p
1+ e cos(@y— 6,)

(3.3)

T'0=

Siendo.
p: Semilatus rectum
e: Excentricidad de la elipse
0y: Orientacion de la elipse con respecto al plano orbital
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Hemos conseguido resolver la ecuacion diferencial de segundo grado que define la
trayectoria del satélite. Si nos fijamos, dicha ecuacion posee las siguientes caracteristicas.

Si e <1, la ecuacion es, valga la redundancia, la ecuacion de una elipse.
Si e =0, la 6rbita es un circulo con la Tierra en su centro.

Por tanto, los satélites describen orbitas elipticas (siempre que la excentricidad sea menor
gue uno y mayor o igual que cero). La Orbita circular es un caso particular de una elipse
con excentricidad cero.

Si nos fijamos en la ecuacion de la oOrbita de un satélite (ecuacion (3.3)), seria muy util
poder anular la orientacion de la elipse con respecto al plano orbital, es decir 8, = 0 . Esto
se puede conseguir situando el eje x,, del sistema de coordenadas referido al plano orbital,
de tal forma que pase por la recta que une el apogeo con el perigeo. Graficamente, el
plano orbital con esta condicidn resultaria ser el siguiente.

Yo

Perigeo
Xo

b a(l+e)- -

- af(l - e)-

P, (PR S S ey

Figura (3.5). Plano orbital satélite. [10]
El origen de coordenadas (O), es el centro de la Tierra.

La ecuacion de la 6rbita de un satélite queda reducida a la siguiente expresion.

p
1+ e cos(@,)

7‘0=

El semieje mayor de la elipse, a, se puede expresar de la siguiente forma.

p

a=—-
1— e?
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Si sustituimos p en la ecuacion de la 6rbita de un satélite (con 6, = 0), obtenemos la
siguiente expresion.

a(l-— e?)
1+ e cos(@y) (3.4)

T'O =

El periodo orbital del satélite, se puede calcular mediante la siguiente expresion.

a
Periodo orbital =T = 2na |— (3.5)
G Mrierra

Pero, aun no hemos acabado. Recordamos que definimos un sistema de coordenadas en
el que situariamos al satélite (figura 3.3). Nosotros “sélo” tenemos la ecuacién que describe
la orbita de un satélite. Necesitamos localizar al satélite en el sistema de coordenadas de
la figura “3.3”. Para conseguirlo tendremos que, en primer lugar, localizar al satélite en su
orbita (plano orbital), después tendremos que localizar al satélite con respecto a la Tierra 'y
por ultimo localizaremos al satélite con respecto a la Tierra en un sistema que rote con ella
(sistema de coordenadas de la figura 3.3).

Localizacion del satélite en su orbita.
Nuestro punto de partida sera la ecuacion de la érbita de un satélite (ecuacion (3.4)).

a(l-— e?
1+ e cos(@)

7‘0=

El &ngulo @, se denomina anomalia verdadera. Dicho angulo se mide positivamente en la
direccién del movimiento, entre el perigeo y la posicién del satélite. La anomalia verdadera
nos permite conocer la posicién instantanea del satélite tomando como referencia el
perigeo.

Ademas de la anomalia verdadera, necesitamos ver varios conceptos para poder localizar
el satélite en su orbita.
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- Velocidad angular media, n.

La velocidad angular media es la velocidad de un cuerpo que da una vuelta al circulo
circunscrito a la elipse (a la orbita) en el mismo tiempo que tarda el satélite en dar una
vuelva a la elipse.

n=— (3.6)

- Anomalia excéntrica, E.

La anomalia excéntrica es el angulo formado entre el eje x, y la recta que pasa por el
centro de la elipse y por el punto “A”. El punto “A” es el punto de corte entre el circulo
circunscrito a la elipse y la recta paralela al eje y, que pasa por el satélite. Hay dos puntos
de corte, se escoge el punto que esté en el mismo semieje y, que el satélite.

Gréficamente se entiende mejor.

Yo

Xo

O¢

Orbita

Circulo circunscrito
Figura (3.6). Plano orbital, anomalia excéntrica. [10]
La anomalia excéntrica, E, se puede obtener de las siguientes formas.
o =a(1l—e cosE) (3.7a)
n (t — tp) =FE —e sinE (3.7b)

Siendo.
t — tp: Tiempo transcurrido desde el Gltimo paso del satélite por el perigeo

45



Mecanica orbital

- Anomalia media, M.

La anomalia media es el angulo que recorreria el satélite si se estuviera moviendo por un
circulo circunscrito a la elipse, con una velocidad angular media n, y hubiera transcurrido el
mismo tiempo desde su Ultimo paso por el perigeo.

La anomalia media se puede obtener mediante la siguiente expresion.

M=n(t-¢t,) (3.8a)
Podemos relacionar la anomalia media (M), con la anomalia excéntrica (E).

M =E —esinE (3.8b)
- Una vez vistos estos conceptos, somos capaces de localizar el satélite en su orbita.
Unicamente necesitamos la longitud del semieje mayor de la elipse (a), la anomalia media
(M) y la excentricidad de la elipse (e) para poder calcular la posicion del satélite en el plano
orbital (xy, yo).
Por tanto, la longitud del semieje mayor de la elipse (a), la anomalia media (M) y la
excentricidad (e) son tres de los seis parametros que definen una orbita.
El proceso para obtener la posicién del satélite en el plano orbital es el siguiente.
1. Calcular la anomalia excéntrica, E, resolviendo la ecuacion (3.8b).

M=F —esinE
2. Calcular la coordenada r, a partir de la ecuacién (3.7a).

ro=a(l—e coskE)

3. Calcular la coordenada @, resolviendo la ecuacion (3.4).

a(1l-— e?
1+ e cos(@,)

Tb:

4. Calcular las coordenadas x,, y, mediante las coordenadas polares ry, @.
Xo = T cos @

Yo = Tosin@q
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Localizacion del satélite con respecto a la Tierra.

Nuestro punto de partida sera un sistema de coordenadas rectangulares (x;,y;,z;) con
origen en el centro de la Tierra y que no rota con ella. Este sistema de coordenadas se
denomina geoceéntrico ecuatorial.

En el sistema geocéntrico ecuatorial el eje z; coincide con el eje de rotacion de la Tierra, y
pasa por el norte geogréfico. El eje x; apunta hacia una direccion denominada “primer
punto de Aries” (o direccion del equinoccio vernal), esta direccion se corresponde a la recta
que une el centro de la Tierra con el centro del Sol en el primer dia de la primavera. Es
fundamental definir correctamente la direccion del equinoccio vernal.

El plano x;y; se denomina plano ecuatorial ya que contiene al ecuador terrestre.
Gréficamente, el sistema geocéntrico ecuatorial resulta ser el siguiente.

Plano ecuatorial

Yi

Xj

Figura (3.7). Sistema geocéntrico ecuatorial. [10]
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Para poder localizar al satélite con respecto a la Tierra, son necesarios varios parametros
orbitales. Vamos a ver tres nuevos parametros orbitales que son, la ascension recta del
nodo ascendente (Q), la inclinacion (i) y el argumento del perigeo (w).

Los dos puntos en los que la érbita corta con el plano ecuatorial se denominan nodos. Si el
satélite se mueve hacia arriba con respecto al plano ecuatorial, el punto de corte se
denomina nodo ascendente. Si el satélite se mueve hacia abajo con respecto al plano
ecuatorial, el punto de corte se denomina nodo descendente.

El angulo comprendido entre el eje x; y el punto de corte del plano x;y; con la recta
paralela al eje z; que pasa por el satélite se denomina ascension recta. Cuando el punto

de corte coincide con el nodo ascendente hablamos de ascension recta del nodo
ascendente (Q).

El angulo formado entre el plano orbital y el plano ecuatorial se denomina inclinacion (i).
Ademas de la ascension recta del nodo ascendente y de la inclinacién, debemos ver el
argumento del perigeo (w). El argumento del perigeo es el angulo medido en el plano
orbital desde el nodo ascendente hacia el perigeo, en el sentido del movimiento.
Graficamente, se entienden mejor estos parametros.

/
v,

Perigeo

Yi

Q 1 Nodo ascendente
I

X; N

Figura (3.8). Ascension recta del nodo ascendente, inclinacién y argumento del perigeo. [10]
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Necesitamos relacionar las coordenadas del satélite en el plano orbital (xg,y,), con las
coordenadas del satélite en el sistema geocéntrico ecuatorial (xiryi,zi)- Si lo conseguimos,
estaremos un paso mas cerca de poder localizar al satélite en el sistema de coordenadas
de referencia (figura 3.3).

Las coordenadas en el plano orbital y en el sistema geocéntrico ecuatorial se relacionan
mediante la siguiente transformacion lineal.

Yi | =1 sin(Q) cos(w) + cos(Q) cos(i) sin(w) —sin(Q) sin(w) + cos(Q) cos(i) cos(w) —cos(Q)sin(i) || Yo
zZ; sin(i) sin(w) sin(i) cos(w) cos(i) 0

<Xi> cos(Q) cos(w) — sin(Q) cos(i) sin(w) —cos(Q) sin(w) — sin(Q) cos(i) cos(w)  sin(Q) sin(i) (xo)

(3.9)

Localizacion del satélite con respecto al sistema de referencia.

Una vez llegados a este punto podemos localizar al satélite respecto al sistema de
coordenadas de referencia (figura 3.3). Dicho sistema de coordenadas es un sistema
rectangular rotativo (x,, y,, z,), €s decir, es un sistema que rota con la Tierra.

El origen del sistema estéa situado en el centro de la Tierra. El eje z,. coincide con el eje z;
del sistema geocéntrico ecuatorial. El eje x,, apunta continuamente al punto de corte entre
el ecuador y el meridiano de Greenwich. El plano x,y, coincide con el plano x;y; del
sistema geocéntrico ecuatorial.

Recordamos cémo era el sistema de coordenadas rotativo.

Zy

Rotacion de la

<__> Tierra

{\ Satélite

Plano ecuatorial

Yr

Xy

Figura (3.9). Sistema de coordenadas rectangular rotativo. [10]
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El sistema rotativo gira a una velocidad angular Q.. El tiempo que tarda el eje x,. en volver
a encontrarse con el eje x; del sistema geocéntrico ecuatorial se denota como T,.

Esta coincidencia sucede una vez cada dia, pero en diferentes momentos ya que la Tierra
gira alrededor del Sol.

Mediante la velocidad angular (£2,) y el tiempo (T,), podemos relacionar las coordenadas
en el sistema rotativo con las coordenadas en el sistema geocéntrico ecuatorial. Dicha
relacion se expresa mediante la siguiente transformacion lineal.

Xy cos(Q,T,) sin(Q.T,) 0\ /%
<3’r> = (— sin(Q,T,) cos(Q,.T,) 0) (yi> (3.10)
Zr 0 0 1 Zi

Lo unico que nos falta es conocer el modo de calcular el producto Q,.T,. Esta expresion se
calcula utilizando dias Julianos. Seguimos el siguiente proceso.

1. Calculamos el numero de siglos julianos transcurridos desde el 31-12-1899 a las
12:00:00. Denotaremos esta variable como T,.

_ Dia juliano del calculo — 2415020
° 36525

(siglos julianos)

Siendo.
2415020 : Numero de dias julianos transcurridos el dia 31-12-1899 a las 12: 00: 00
36525: Numero de dias julianos transcurridos el dia 1-1-4613 a.C.a las 12: 00: 00

2. Calculamos la ascensiéon recta del meridiano de Greenwich a las 00:00:00 tiempo
universal coordinado (UTC) del dia juliano del célculo. Denotamos esta variable como a.

a =99.6909833 + 36000.7689 T, + 0.00038708 TC2 (grados)
3. Calculamos el producto Q,T,.
Q.T, = a+0.25068447 t (grados)
Siendo.

t: Nimero de minutos transcurridos dede la medianoche, 00: 00: 00 UTC,
del dia del calculo
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Llegados a este punto, sabemos que para definir una orbita, y por tanto, para conocer la
posicion de un satélite en un momento determinado de tiempo se necesitan seis
parametros orbitales.

- Longitud del semieje mayor de la elipse (a).
- Anomalia media (M).

- Excentricidad de la elipse (e).

- Ascension recta del nodo ascendente (Q).

- Inclinacion (i).

- Argumento del perigeo (w).

Estos seis parametros orbitales serdn datos de entrada de nuestra aplicacion. El usuario
los introduciré para poder simular la 6rbita del satélite.

Satélites con la misma orbita.

Si queremos que varios satélites sigan la misma oOrbita, tenemos que utilizar unos
parametros orbitales determinados. La longitud del semieje mayor de la elipse (a), la
excentricidad de la elipse (e), la inclinacion (i) y el argumento del perigeo (w) deben ser el
mismo para todos los satélites. Por otro lado, las anomalias medias (M) y las ascensiones
rectas del nodo ascendente (Q) deben cumplir la siguiente relacion.

Para el satélite i-ésimo.

i ] 2mm
Anomalia media = M; = My — i

n

[
Ascension recta del nodo ascendente = Q; = Qg+ — i
n

Siendo.
M,: Anomalia media del primer satélite
Q,: Ascension recta del nodo ascendente de la 6rbita que deseamos
m: Namero de revoluciones por dia (nimero de vueltas a la Tierra)
n: Numero de satélites
i:Indice del satélite 0 <i<n-—1
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3.4. Angulos de visién.

Los angulos de vision permiten orientar la antena de la estacion terrena hacia el satélite
correspondiente. Tenemos dos angulos de visién, el dngulo de Acimut y el angulo de
elevacion. Vemos graficamente los angulos de vision.

Vertical
local
A TIPS,

Angulo de
elevacion

Horizonte local

Figura (3.10). Angulos de vision. [3]

Para calcular los angulos de vision necesitaremos obtener la latitud y la longitud del punto
subsatélite. Vamos a ver primero qué es el punto subsatélite.

Punto subsatélite.

El punto subsatélite es el punto de interseccion entre la superficie de la Tierra y la recta
gue une el centro de la Tierra con el satélite. Podemos calcular el angulo de elevaciéon y el
angulo de Acimut a partir del punto subsatélite. Pero antes debemos averiguar la latitud y
la longitud del punto subsatélite.

La latitud norte del punto subsatélite se obtiene a partir de las coordenadas del satélite en
el sistema rotativo que vimos anteriormente.

Si las coordenadas del satélite en el sistema rotativo son (x,,y,,z,) entonces la latitud
norte del punto subsatélite se obtiene mediante la siguiente expresion.

Zy

VX2 + yE + z?

Latitud norte = 90° — cos‘1< ) (grados) (3.11)
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La longitud oeste del punto subsatélite, también se obtiene a partir de las coordenadas del
satélite en el sistema rotativo (x,, y;., z,).

[ — tan! (J}:—r> siy, =0 y x,. =0 (Primer cuadrante)
r

Yr

||
x
90° + tan™? <| Tl) siy, <0y x,. <0 (Tercer cuadrante)

A

180° + tan_l( ) siy, 20y x,. <0 (Segundo cuadrante)

Longitud oeste (grados) = <

ktam_1 <|zr|> siy, <0y x, =0 (Cuarto cuadrante)
T

(3.12)

Una vez obtenidos la latitud y la longitud del punto subsatélite, podemos calcular el angulo
de elevacion y el &ngulo de Acimut de la estacién terrena.

Angulo de elevacion.
Para calcular el angulo de elevacién realizamos el siguiente proceso.

1. Calculamos el angulo central y.
El angulo central (y) es el a&ngulo formado entre la recta que pasa por el centro de la
Tierra y la estacion terrena, y la recta que pasa por el centro de la Tierra y el satélite.
Vemos graficamente, el angulo central.

Orbita

Superficie de laTierra

Estacion terrena

\Y

Satélite

Figura (3.11). Angulo central. [3]
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Para calcular el angulo central (y) utilizamos la siguiente expresion.

cos(y) = cos(Lgy) cos(Ly) cos(lgr — L) + sin(Lgy) sin(Lg) (3.13)

Siendo.
Lgr: Latitud norte de la estacién terrena
Lg: Latitud norte del punto subsatélite
lgr: Longitud oeste de la estacion terrena
ls: Longitud oeste del punto subsatélite

2. Calculamos la distancia desde la estacion terrena al satélite, distancia “d”.

d= hg |1+ (Z—‘:)Z — 2 (Z—j) cos(y) (3.14)

Siendo.
h: Distancia desde el centro de la Tierra al satélite
h.: Distancia desde el centro de la Tierra a la estacion terrena
y: Angulo central

3. Calculamos el angulo de elevacion “EL”.

sin(y) hg

: (3.15)

cos(EL) =

Siendo.
d: Distancia desde la estacion terrena al satélite

Para que la estacion terrena pueda ver al satélite, el &ngulo de elevacién debe ser mayor
de cero grados. Usualmente se establece una elevacion minima de 5 grados, debido a los
obstaculos del terreno. Nosotros realizaremos esta consideracion.

Si el &angulo de elevacion es de 90 grados, entonces el punto subsatélite coincide con la
posicion de la estacion terrena.
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Angulo de Acimut.
Para calcular el angulo de Acimut necesitamos ecuaciones de trigopnometria esférica.

Vamos a tomar dos puntos genéricos sobre la superficie de la Tierra, el punto “A” y el
punto “B”. Cualquiera de los dos puntos puede ser la estacion terrena o el punto
subsatélite. El punto “B” debe estar mas cerca del polo (norte o sur) que el punto “A”; si es
posible, el punto “B” debe estar en el hemisferio norte. El polo (norte o sur) y los puntos “A”
y “B” forman un triangulo esférico con tres angulos. Dichos angulos son, el angulo “X” en el
vértice del punto “A”, el angulo “Y” en el vértice del punto “B” y el angulo “C” en el vértice
del polo. Graficamente, nuestro escenario es el siguiente.

Palo

>

Figura (3.12). Triangulo esférico. Modificacion de [31]
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Una vez vista la geometria del problema, vamos a ver como calcular el angulo de Acimut.
Podemos observar que dependeremos del punto “B”, del hemisferio en el que se
encuentre. Seguimos el siguiente proceso.

1. Calculamos el angulo polar, es decir, el angulo C.

— i — < o
C = { |la lbl Sllla lbl <180 (316)

360° — |l, — 1| sill, — L] > 180°

Siendo.
l,: Longitud oeste del punto "A" (grados)
lp: Longitud oeste del punto "B" (grados)
C <180°

2. Calculamos los angulos “X” e “Y”. Tenemos dos casos posibles.
Si el punto “B” esta en el hemisferio norte, tenemos el siguiente sistema de ecuaciones.

cot(0.5C) sin( 0.5 (L, — Lg))

tan( 0.5(Y — X)) = cos( 0.5 (L + Lg) )

cot(0.5C) cos(0.5 (L, — Lgy))

tan(0.5(Y +X)) = sin( 0.5 (L, + Lg) )

(3.17a)
Si ambos puntos estan en el hemisferio sur, tenemos el siguiente sistema de
ecuaciones.
cot(0.5C) sin( 0.5 (|Ly| — [Lg))
tan( 0.5(Y — X =
(05(r %)) c0s(05 (Lol + [LaD))
cot(0.5C) cos( 0.5 (|Ly] — |Lg]))
tan(0.5 (Y + X = -
(05 +X)) sin(05 (Lol + ILaD)
(3.17b)

Siendo en ambos casos.
Lq: Latitud norte del punto "A" (radianes)
Ly: Latitud norte del punto "B" (radianes)
C: Angulo polar calculado en el primer paso (radianes)
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3. Calculamos el angulo de Acimut. Volvemos a tener dos casos.

Si el punto “B” esta en el hemisferio norte.

Punto subsatélite Estacion terrena Posicion Acimut (°)
A B A al oeste de B 360°-Y
B A A al oeste de B X
A B A al este de B Y
B A A al este de B 360 - X

Tabla (3a). Angulo de Acimut.

Si el punto “B” esta en el hemisferio sur.

Punto subsatélite Estacion terrena Posicion Acimut (°)
A B A al oeste de B 180 +Y
B A A al oeste de B 180 — X
A B A al este de B 180-Y
B A A al este de B 180 + X

Tabla (3b). Angulo de Acimut.

Siendo en ambos casos.
X:Angulo X calculado en el sequndo paso (grados)
Y:Angulo Y calculado en el segundo paso (grados)

Visibilidad del satélite.

Vimos que para gue la estacion terrena pueda ver al satélite, el &ngulo de elevacion debia
ser positivo, es decir, mayor que cero. El angulo de elevacién es mayor que cero, si se
cumple la siguiente condicion.

h
cos(y)

(3.18)

s =

Siendo.
hg: Distancia desde el centro de la Tierra al satélite
h.: Distancia desde el centro de la Tierra a la estacion terrena
y: Angulo central

Aungue nosotros, en nuestra herramienta, consideraremos que el satélite es visible
siempre y cuando el angulo de elevacion sea mayor o igual que cinco grados. De esta

forma tenemos en cuenta los obstaculos del terreno.

Satélite visible = Angulo de elevacién > 5° (3.19)
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Capitulo 4.
Comunicaciones por satélite.

Un sistema de comunicaciones por satélite permite establecer radioenlaces entre
estaciones, fijas o moviles, mediante repetidores situados en la érbita terrestre.

Recordamos que los sistemas de comunicaciones por satélite son una alternativa viable a
la hora de disefar un sistema de comunicaciones, por ello vamos a ver los aspectos mas

importantes de las comunicaciones por satélite.
Nota: en este capitulo se ha utilizado [3].

4.1. Satélite artificial.

Los satélites artificiales tienen fundamentalmente dos partes, la plataforma y la carga util.
La plataforma se compone de todos los subsistemas y estructuras auxiliares que no
intervienen en la misién (en lo que va a hacer el satélite), pero que son indispensables para
el funcionamiento del satélite.

La carga util se compone de todos los subsistemas y estructuras que intervienen en la
mision. Por ejemplo, en una mision de comunicaciones el conjunto de repetidores y
antenas seria la carga util del satélite.

Vamos a ver la plataforma y la carga til de un satélite de comunicaciones.

Plataforma de un satélite de comunicaciones.

Esta compuesta por los siguientes subsistemas y estructuras.

- Subsistema de estructura.

- Control térmico.

- Subsistema de propulsion.

- Subsistema de control orbital y de posicién (AOCS).
Este subsistema se encarga de mantener al satélite en su 6rbita y de mantener
apuntadas las antenas a tierra y los paneles solares al Sol.

- Mecanismo de despliegue de antenas.

- Subsistema TT&C (Telemetry, Tracking and Command).
Este subsistema se encuentra tanto en el satélite como en la estacion terrena. Se
encarga de medir parAmetros del satélite y del envio de comandos de correccion al
satélite.

- Subsistema de energia.
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Carga util de un satélite de comunicaciones.

Se compone de los siguientes elementos.

- Antenas.

- Transpondedores.
Permiten convertir la frecuencia y amplificar la sefial. Los transpondedores se encargan
de la recepcion y de la transmision de la sefial.

Satélite de comunicaciones.

Los satélites de comunicaciones pueden ser de dos tipos, analégicos o digitales. Los
satélites analégicos amplifican la sefial y pueden cambiar la frecuencia, pero no modifican
la modulacion. Los satélites digitales toleran el acceso multiple, amplifican la sefal y
pueden cambiar la frecuencia. Existen dos tipos de satélites digitales, regenerativos y
transparentes. Los satélites digitales regenerativos demodulan la sefal, corrigen los
errores y la vuelve a modular. Los satélites digitales transparentes no realizan este
proceso, simplemente amplifican la sefial y pueden cambiar la frecuencia.

Al amplificar la sefial, hay que tener en cuenta que los amplificadores no tienen una
respuesta lineal siempre. El objetivo es trabajar en la zona lineal, por ello puede ser
necesario reducir la potencia a la entrada del amplificador (en este caso hablamos de
back-off de entrada) y/o reducir la potencia de salida del amplificador (en este otro caso
hablamos de back-off de salida).

Los satélites de comunicaciones utilizan diferentes tipos de antenas. Pueden utilizar

antenas de hilo, bocinas, reflectores y arrays. Logicamente, cada tipo de antena
proporcionara diferentes coberturas.
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4.2. Sistema de comunicaciones por satélite.

Una vez vistos los satélites de comunicaciones, vamos a estudiar la estructura de un
sistema de comunicaciones por satélite. Nuestro objetivo es tener una visiébn general del
escenario en el que trabajamos. Graficamente, el escenario es el siguiente.

ENLACE

ASCENDENTE
' / g
DESCENDENTE

- -

SEGMENTO TERRENO SEGMENTO ESPACIAL

Figura (4.1). Estructura del sistema de comunicaciones por satélite. [3]

- Estacidn terrena transmisora: le llega la sefal en banda base, modula dicha sefial y la
pasa a una frecuencia intermedia. Tras este proceso, se vuelve a subir la frecuencia de la
sefal. Este cambio de frecuencia en dos pasos, permite reducir el ruido. Finalmente se
transmite la sefal al satélite.

- Enlaces ascendente y descendente: la sefial se propaga en espacio libre. Tanto la
atmésfera como la lluvia afectan a la sefial. La atenuacion de la sefial es proporcional al
cuadrado de la frecuencia y al cuadrado de la distancia.

- Satélite: es la estacion repetidora.

- Estacion terrena receptora: recibe la sefial mediante una antena muy directiva.

- Segmento espacial: las distancias son muy grandes, por ello el retardo de propagacion es
considerable y no se puede despreciar.
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4.3. Aspectos clave del disefio de sistemas de comunicacion por satélite.
El disefio de un sistema de comunicaciones por satélite dependera de multiples factores,
tanto geométricos como radioeléctricos. Los factores mas influyentes son los siguientes.

- Orbita: la distancia entre el satélite y la Tierra afecta mucho al retardo sufrido y a la
atenuacién. Dependiendo de la aplicacion, podemos vernos obligados a utilizar una
determinada érbita. Por ejemplo, en comunicaciones moviles por satélite se suelen
utilizar orbitas de baja altura (LEO) por su menor retardo y atenuacion.

- Cobertura: hay que considerar el tamafio de la zona a la que queramos dar cobertura.
No es lo mismo dar cobertura a un continente que a una zona de pocos kilémetros
cuadrados.

- Conectividad: capacidad de efectuar enlaces via satélite entre estaciones terrenas.
Dependeremos de la capacidad del sistema y de las técnicas de acceso mdultiple
utilizadas.

- Acceso multiple: como se reparte el acceso al satélite. Las técnicas mas habituales de
acceso multiple son FDMA, TDMA y CDMA.

- Banda de frecuencia y ancho de banda: estamos ante un sistema limitado por
interferencia. Por tanto, la banda de frecuencia utilizada y el ancho de banda marcaran el
funcionamiento y las capacidades del sistema de comunicaciones por satélite.

- Potencia: la energia es critica en los satélites. Hay que tener un compromiso entre la
distancia del satélite con la Tierra y las limitaciones de energia a bordo. Por este motivo,
los satélites utilizan las frecuencias mas bajas del sistema, porque son las frecuencias
gue menos potencia requieren.

- Cinturones de radiacion de Van Allen: en la magnetosfera terrestre, existen ciertas zonas
con particulas de alta energia. Dichas particulas pueden afectar de forma significativa a
los satélites artificiales y a los seres vivos.

Vamos a ampliar un poco mas varios de estos factores. En concreto, nos centraremos en
la 6rbita del satélite, en las técnicas de acceso multiple y en los cinturones de radiacion de
Van Allen.
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Orbita de un satélite.

La oOrbita del satélite es un factor fundamental en el disefio de un sistema de
comunicaciones por satélite. La eleccion de la o6rbita apropiada para el sistema de
comunicaciones por satélite, dependera (principalmente) del tipo de cobertura que
deseemos, de la aplicacion y de los recursos financieros disponibles.

Las drbitas son un recurso natural limitado, por ello se debe seguir una cuidadosa
planificacion a la hora de utilizar dichas orbitas.

Existen dos tipos de orbitas, érbitas geoestacionarias (GEO) y oOrbitas oblicuas (no GEO),
vamos a verlas.

- Orbita geoestacionaria (GEO): esta Orbita es circular y ecuatorial. El satélite en esta 6rbita
se mueve a la misma velocidad que la Tierra, es decir, el periodo orbital del satélite
coincide con el periodo de rotacion de la Tierra.

Si se utiliza una 6rbita geoestacionaria, el sistema de seguimiento de la estacion terrena
es muy simple, ya que los angulos de vision (elevacion y Acimut) no varian. Desde la
perspectiva de la estacion terrena el satélite no se mueve.

- Orbita oblicua (no GEO): como vimos en el capitulo 3, los satélites seguiran una orbita
eliptica (recordamos que un circulo es una elipse con excentricidad cero). Dentro de las
orbitas oblicuas, se encuentran las Orbitas de baja altura (LEO), las 6rbitas de media
altura (MEO) y las orbitas de alta altura e inclinada (HEO). En cualquier caso, el satélite
solo es visible durante un periodo de tiempo determinado, decimos que el satélite sale y
se pone.

Graficamente, las érbitas resultan ser de la siguiente forma.

GEO

HEO

Figura (4.2). Tipos de orbitas. Modificacion de [32]
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Tanto las Orbitas geoestacionarias como las 6rbitas oblicuas tienen ventajas e
inconvenientes. Hay que ver que Orbita se ajusta mejor a los requisitos del sistema y elegir
en consecuencia. Vamos a ver algunas de estas ventajas e inconvenientes.

- Cuanto mas alta sea la oOrbita, mayores seran el retardo y el coste (el cohete necesitara
mas combustible para dejar al satélite en érbita). Ademas la potencia de transmision
necesaria aumenta con la altura, porque hay que compensar la atenuacién (Qque aumenta
con la distancia).

- Las drbitas geoestacionarias permiten cubrir grandes areas (un tercio de la Tierra
aproximadamente). Ademas las antenas en tierra no se tienen que ir moviendo, para
ellas el satélite no se mueve.

- Las orbitas geoestacionarias no permiten cubrir regiones de latitudes elevadas, como por
ejemplo los polos.

- Cuanto mas alta sea la 6rbita mayor area se cubre.

Una vez vistas las Orbitas y sus ventajas e inconvenientes, vamos a ver un concepto
relacionado con las orbitas antes de pasar al siguiente factor en el disefio del sistema de
comunicaciones por satélite, el acceso al medio.

Vamos a ver la érbita de alta altura e inclinada (HEO) Molniya.

La orbita Molniya es una érbita HEO bastante utilizada por Rusia (y anteriormente por la
URSS). La orbita Molniya es muy eliptica, permite dar cobertura a zonas de latitudes
elevadas (por ejemplo las zonas polares). Por este motivo es utilizada por Rusia, ya que
sus regiones polares pueden ser cubiertas con esta érbita. En algunos puntos el satélite
esta mas alto que en las 6rbitas geoestacionarias, la comunicacion se realiza en estos
puntos (cercanos al apogeo) porque es cuando el satélite se mueve mas despacio (como
ya vimos con la Segunda Ley de Kepler).

Finalmente, vamos a ver una tabla comparativa de las diferentes oOrbitas, en relacién con
su altura y con el nimero de satélites necesarios para una cobertura practicamente global.

Orbita Altura (km) Numero de satélites
Geoestacionaria 35876 3
LEO De 200 hasta 3000 De 60 a 90
MEO De 3000 hasta 11000 De8al2
HEO Hasta 40000 (Cubre zonas polares)

Tabla (4.1). Comparativa de 6rbitas.
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Acceso multiple.

Vamos a ver las técnicas de acceso multiple mas utilizadas en comunicaciones por satélite.
Recordamos que el acceso mdultiple permite a varios usuarios compartir el medio de
transmision.

- FDMA.
El canal se reparte entre las estaciones participantes. Cada estacion tiene asignado un
subcanal (una banda de frecuencia) para transmitir y otro subcanal para recibir.
Los subcanales se separan mediante bandas de guarda.
En comunicaciones por satélite, el satélite tiene como subcanal de transmision el
conjunto de todos los subcanales de recepcion de las estaciones terrenas. Es decir, el
satélite difunde su subcanal de transmision y las estaciones terrenas sintonizan
(obtienen) las portadoras destinadas a ellas.

- TDMA.
Cada estacioén participante sélo puede utilizar el canal durante una fraccion de tiempo
(cada fraccion de tiempo de uso se denomina “slot”).
Cuando se puede utilizar el canal, se utiliza al completo, es decir, utilizamos todo el
ancho de banda disponible. Cada estacion participante tiene asignado un “slot” de tiempo
para transmitir y un “slot” de tiempo para recibir.
En comunicaciones por satélite, se suele utilizar tiempos de guarda, debido a la
problematica de la sincronizacion entre los satélites y las estaciones terrenas.
Si utilizamos TDMA, debemos tener una o dos estaciones terrenas que se encarguen
exclusivamente del control de acceso al satélite y de la sincronizacién.
El acceso multiple TDMA solo se utiliza en el enlace ascendente. En el enlace
descendente, el satélite transmite todas las tramas multiplexadas por division en el
tiempo (TDM), es decir se transmite continuamente y cada “slot” de tiempo esta destinado
a una determinada estacion terrena.

- CDMA.
En el acceso multiple por division de codigo (CDMA), las estaciones participantes utilizan
las mismas frecuencias para la transmision, pudiendo transmitir en el mismo instante de
tiempo. Para diferenciar las transmisiones, las estaciones patrticipantes utilizan un codigo
ortogonal a los demas cddigos de las demas estaciones participantes.

Comparando las tres técnicas de acceso al medio, puede parecer que CDMA es la mejor
opcion, ya que permite utilizar todo el ancho de banda en cualquier momento. Pero no todo
son ventajas. Por un lado, los cédigos ortogonales son finitos, es decir, existen un nimero
maximo posible de estaciones participantes. Por otro lado, y como factor mas critico, si se
utiliza CDMA las estaciones participantes se complican mucho. Para poder trabajar con
CDMA una estacion participante tiene que ser bastante mas compleja que si utilizara
FDMA o TDMA.

Por esto, hay que considerar siempre las ventajas y desventajas de cualquier sistema.
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De la misma forma, FDMA y TDMA tienen sus ventajas e inconvenientes.

Si nos centramos en FDMA, podemos decir que tiene dos ventajas fundamentales. Por un
lado no requiere temporizacion, por lo que se evita todo el sistema de sincronizacion de
tiempo. Por otro lado, implementar FDMA en una estacion participante es relativamente
sencillo. El principal inconveniente de FDMA es el ruido de intermodulacion (la interferencia
entre portadoras). Si nos centramos en TDMA, podemos destacar dos ventajas principales.
Por una parte, se puede utilizar todo el ancho de banda del canal. Por otro lado, el ajuste
de los intervalos de tiempo (de los “slots”) es dinamico, por tanto se puede adaptar a la
variabilidad del trafico. Como principales inconvenientes podemos destacar la necesidad
de una temporizacién estricta y todo lo que ello supone, asi como un retardo afadido
debido a los tiempos de guarda necesarios para el correcto funcionamiento del sistema.

Si nos centramos en el uso de la frecuencia y del tiempo, las tres técnicas de acceso
multiple que hemos visto operan de la siguiente forma.

FDMA TDMA CDMA

. A & Codigo
. 1 2 31 2 3 d
f3 i |

B 5 1]

2 g e

o f1 o o 1

L » L - L »
Tiempo Tiempo Tiempo

Figura (4.3). Técnicas de acceso mdltiple. [33]
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Cinturones de radiacion de Van Allen.

En la magnetosfera terrestre existen dos grandes zonas con una gran concentracion de
particulas cargadas de alta energia (por tanto estamos ante zonas con alta radiacion).
Dichas zonas se denominan cinturones de radiacion de Van Allen, o simplemente
cinturones de Van Allen.

El Sol emite particulas altamente cargadas. La mayoria de estas particulas son detenidas,
en los cinturones de Van Allen, si se acercan a la Tierra. El campo magnético terrestre nos
proporciona esta proteccion, que permite la vida en la Tierra.

Existen dos cinturones de Van Allen. Uno interior en el que se detienen principalmente los
protones de alta energia, y uno exterior en el que se detienen principalmente los electrones
de alta energia.

A la hora de disefiar la 6rbita del satélite, hay que tener en cuenta los cinturones de Van
Allen. Por una parte, hay que intentar que el satélite pase el minimo tiempo posible en
dichos cinturones de Van Allen. Por otra parte, hay que evitar las zonas de los cinturones
de Van Allen con mayor radiacion.

Huelga decir que la radiacion es muy perjudicial, tanto para los equipos electrénicos como
para los seres vivos.

Podemos ver graficamente los cinturones de Van Allen.

GEO Galileo

Estacion espacial
internacional

Figura (4.4). Cinturones de Van Allen. [34]
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4.4. Balance de enlace.
Para determinar la calidad de los enlaces en un sistema de comunicaciones, es necesario
realizar un calculo de potencias. Este calculo de potencias se denomina balance de enlace.

El balance de enlace es un proceso que consta de dos pasos.

El primer paso consiste en calcular la potencia de sefal disponible a la entrada de los
receptores.

P, = P+ z Ganancias — z Pérdidas (4.2)
El segundo paso consiste en verificar que las especificaciones de calidad para el enlace se
cumplen.
Vamos a ver estos dos pasos un poco mas en detalle.
1. Célculo de la potencia de sefal disponible a la entrada del receptor.
Dependeremos de si el enlace es ascendente o descendente. Podemos trabajar con la

densidad espectral de ruido o, con la potencia de ruido.

Potencia portadora C

Densidad espectral de ruido - Ny

Potencia portadora

C
Potencia ruido N

- Si el enlace es ascendente.

C
N PIREgr + Factor méritogge — Lprop — 101log(K) — z Pérdidas adicionales [dB Hz]
0

(4.2a)

C
i PIREgr + Factor méritogge — Lyrop — 10log(K B) — Z Pérdidas adicionales [dB]

(4.2b)
Siendo.
PIREg;: Potencia transmision g + Ganancia antena transmision g [dB]

Factor méritogy; : (

Grados Kelvin

Ganancia antena gx ) [ dB ]
Temperatura de ruido del receptor sat

Lyrop: Pérdidas de propagacién en el enlace [dB]
K:Constante de Boltzmann = 1.3806504 x 10723 [
B: Ancho de banda del canal [Hz]

Julios ]

Grados Kelvin
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- Si el enlace es descendente.

C
N PIREgq: + Factor méritogr — Lprop — 101log(K) — z Pérdidas adicionales [dB Hz]
0

(4.3a)
C
N= PIREgq: + Factor méritogr — Lyyop — 101log(K B) — Z Pérdidas adicionales [dB]
(4.3b)

2. Calidad del enlace.

La calidad del enlace dependera del tipo de sistema con el que trabajemos. Si el sistema

. . Cc C
es analdgico, nos basta con las relaciones que acabamos de ver (N— - )
0

Sin embargo, si el sistema es digital, lo que mas informacién aporta sobre la calidad del
enlace es la tasa de error de bit (Bit Error Rate, BER). Vamos a ver como calcular la tasa
de error de bit (BER).

. . ., Energia por bit
El primer paso consiste en calcular la relaciéon

Densidad espectral de ruido

Energia por bit ep c 1
, — = — = — — (4.4)
Densidad espectral deruido ny ng Ry

Siendo.

c Potencia portadora

—: , — (en unidades naturales)
nog Densidad espectral de ruido

Ry,: Tasa binaria (bps)

Si estamos ante un enlace de subida y de bajada, se puede calcular la calidad del enlace
total de la siguiente forma. Siempre y cuando el ruido se distribuya uniformemente en todo

el ancho de banda.
c\~ 1! c\ 1 c\~ 1!
G =)+ ()
Ng ng ng

Subida Bajada
Independientemente del ruido, siempre se cumple lo siguiente.

e = D™ Qe

Subida Bajada
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Una vez calculada la relacion (Z—) se puede calcular la tasa de error binario (BER).
0

Dependiendo de la modulacién, el calculo de la “BER” varia.

- Modulaciones BPSK y QPSK.

€p
BER = (Q 2 —

- Modulaciones M-PSK. Utilizando cadigo Gray.

BER 4 ( 1 ) 3k e - i
i N, Q M—1n, Si Kk es un numero par
BER 4 ( 3k eb) K , .
~ Q M—1 n, st k es un numero impar
Siendo.
Q: Funcién Q(x) = — [7ex (_—tz) dt
' 2w Yx p 2
€p, Energia por bit

ng Densidad espectral de ruido

k: Numero de bits por simbolo = log, M

(4.5a)

(4.5b)

(4.5¢)
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Vimos que en el balance de enlace, aparecia un sumatorio de pérdidas adicionales. Pero,
¢cuales son estas pérdidas? Se van a considerar las siguientes pérdidas adicionales.

- Pérdidas en el equipo transmisor [dB].

- Pérdidas en el equipo receptor [dB].

- Pérdidas por “back-off” de entrada (IBO) [dB].
- Pérdidas por “back-off” de salida (OBO) [dB].
- Pérdidas por despolarizacion [dB].

- Pérdidas por desapuntamiento [dB].

- Pérdidas atmosféricas [dB].

- Pérdidas por lluvia [dB].

Las pérdidas en el equipo transmisor y en el equipo receptor, son pérdidas adicionales
debidas a diferentes factores en dichos equipos.

Recordamos que queremos trabajar en la zona lineal de los amplificadores. Por tanto
puede ser necesaria una reduccion de potencia a la entrada o a la salida de los
amplificadores. Dicha reduccién de potencia es a fin y al cabo una pérdida adicional, y es
lo que tenemos en cuenta con las pérdidas de “back-off”.

Las demas pérdidas son algo mas complejas de explicar, por ello vamos a verlas mas en
detalle.

Pérdidas por despolarizacion.

Recordamos que las ondas electromagnéticas se componen de un campo eléctrico y de un
campo magnético. Ambos campos son perpendiculares a la direccion de propagacion.

Si observamos el campo eléctrico en el plano perpendicular a la direccion de propagacion,
podemos comprobar que el vector campo eléctrico (E(t)) puede seguir tres tipos de
direcciones. Como la polarizacion “describe” el comportamiento del campo eléctrico en el
plano perpendicular a la direccion de propagacion, a cada tipo de “movimiento” del campo
eléctrico le corresponde una polarizacion diferente.

Hablamos de polarizacion lineal, polarizacion circular y polarizacion eliptica.

Como ya vimos, el espectro radioeléctrico es un recurso natural muy limitado, por tanto se
utilizan muchos métodos para aumentar la eficiencia. Uno de estos métodos consiste en
utilizar dos sefiales con la misma frecuencia, pero con polarizaciones ortogonales. De esta
forma se dobla la capacidad del canal, aumentando la eficiencia. El problema de este
meétodo es que necesita un buen aislamiento entre las dos sefiales, para reducir al minimo
la interferencia entre ellas. Si el medio fuera ideal, no habria interferencia entre las sefiales,
pero en la realidad esto no ocurre. A medida que la sefal se propaga, la polarizacion varia,
produciéndose interferencias entre las sefales y, por tanto, pérdidas. A la variacion de la
polarizacion es a lo que llamamos despolarizacion.
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En comunicaciones por satélite, se suele utilizar polarizaciones circulares si la frecuencia
es menor que 5.85 GHz ([12]). El motivo es la rotacion de Faraday que, en comunicaciones
por satélite, sucede en la ionosfera. Basicamente, cuando las ondas electromagnéticas,
polarizadas linealmente, atraviesan la ionosfera sufren una rotacion de su vector de
polarizacion. Esto implica la recepcién de una sefal polarizada de forma diferente (el
cambio puede ser mas o menos significativo) a la sefial transmitida, lo que implica
pérdidas, ya que el receptor estd optimizado para sefiales con una determinada
polarizacion (por ejemplo, una polarizacion lineal en un eje del plano de polarizacion en vez
de en el otro eje).

La rotacion de Faraday afecta muchisimo menos a la polarizacion circular, ademas es
inversamente proporcional a la frecuencia, por ello se prefiere utilizar polarizaciones
circulares si la frecuencia es menor que 5.85 GHz.

Finalmente, vamos a ver como calcular las pérdidas debidas a la despolarizacion. Vamos a
trabajar con los vectores de polarizacion de las antenas transmisora y receptora.

2

Pérdidas despolarizacion = | (pAnifcna) producto escalar (pAnf‘?cna) (4.62)
Pérdidas despolarizacion [dB] = 10 log(Pérdidas despolarizacion ) (4.6b)
Siendo.

DPantena: Vector unitario de polarizacion de la antena transmisora
tx

Dantena: Vector unitario de polarizacién de la antena receptora
rXx
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Pérdidas por desapuntamiento.

Las antenas cumplen un principio de reciprocidad, la ganancia es la misma para la
transmision y para la recepcion. De la misma forma, los demas parametros de radiacion
son los mismos para la transmisién y para la recepcion. Por ello, el caso ideal seria que la
antena transmisora y la antena receptora estuvieran alineadas, de esta forma no habria
pérdidas por desapuntamiento. En la realidad esto no pasa (salvo muy raras excepciones)
y, por tanto, hay pérdidas por desapuntamiento.

Vamos a ver como calcular las pérdidas por desapuntamiento [12].

o \? Xp \2
Pérdidas desapuntamiento = 12 ( ! ) + 12 ( R ) [dB] 4.7)
O34 O34

Siendo.
xr:  Angulo de desapuntamiento en transmision

Xy : Angulo de desapuntamiento en recepcién
0345: Anchura de haz de la antena a 3dB

Gréaficamente, los angulos «;, < se ven mejor.

oy Og

G, Desapuntamiento Gg

Figura (4.5). Pérdidas por desapuntamiento. [12]
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Pérdidas atmosféricas.

Las ondas electromagnéticas pueden ser absorbidas en la atmésfera, en mayor o menor
medida dependiendo de su frecuencia. Los responsables de esta absorcion son dos, el
oxigeno y el vapor de agua, ambos presentes en la atmoésfera.

Las pérdidas atmosféricas suelen ser despreciables a frecuencias menores de 10 GHz,
pero a frecuencias superiores pueden ser muy significativas.

Vamos a ver como calcular las pérdidas atmosféricas [12].

- Contribucion del oxigeno a las pérdidas atmosféricas.

( * Ea)

Siendo.
f : Frecuencia de la sefial en GHz

- Contribucion del vapor de agua a las pérdidas atmosféricas.

dB

) pu f2 107 [ (4.8b)

3
=~ (0.067
Yw ( T 2237+ 73

Siendo.
f : Frecuencia de la sefial en GHz

pw: Densidad promedio de vapor de agua en superficie [%]
Las pérdidas atmosféricas en el enlace se obtienen de la siguiente forma.
— hs

Yo hO eh_o + Yw hw [dB] (4.8)
sin(EL)

Pérdidas atmosféricas =

Siendo.
hy: Altura equivalente de un medio vertical uniforme = 6 km

hg: Altura de la estacion terrena [km]
3
(f-22.3)2+3

f:Frecuencia de la sefial en GHz

h,,: Altura equivalente = 2.2 + [km]

EL: Angulo de elevacion de la antena
Yo: Contribucion del oxigeno a las pérdidas atmoféricas
Yw: Contribucion del vapor de agua a las pérdidas atmosféricas

Podemos ver claramente, que las pérdidas atmosféricas varian segun cambia el &ngulo de
elevacion de la antena.
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Pérdidas por lluvia.

Durante la propagacion de la sefial se producen atenuaciones (en dicha sefial) debidas a
hidrometeoros como la lluvia, nieve granizo o niebla. Dichos hidrometeoros provocan la
absorcién y la dispersion de la sefial, lo que se traduce en pérdidas.

La atenuacion por lluvia puede despreciarse a frecuencias menores de 5 GHz, pero a
frecuencias superiores es significativa (mayor atenuacion cuanta mayor sea la frecuencia).
El proceso que vamos a seguir es el siguiente [13], [14].

Para calcular la atenuacion debida a la lluvia, nos tenemos que basar en un modelo
estadistico de las lluvias. El primer paso consiste en calcular la atenuacién especifica (y,.)
para el 0.01% del afio.

db ] (4.9a)

Vr=k R3<.01 [E

Siendo.
Ry 01: Intensidad de lluvia durante el 0.01 % de un afio medio,

mm
con un tiempo de integracioén de un minuto. Unidades [hora]

k: Parametro
«: Parametro

Los parametros "k" y “x " se pueden estimar de la siguiente forma.

= {4.21 f2*2107° si29 <f <54
~ 14.09 £96%° 1072 5i54 < f <180

B { 1.41 f700779 i85

<25
2.63 70272 i 25 < 164

=f
=f

Siendo.
f:Frecuencia de la sehial en GHz

El siguiente paso consiste en calcular la altura de la lluvia, h,..
Segun la referencia [15].

(4.9b)

h, + 0.36 [km]

- hO isoterma

Siendo.

Oisoterma: Valor medio de la altura de la isoterma de 0°C [km]

Nota: la isoterma de 0° nos indica la altura a la que se registran en media 0 grados centigrados.
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Una buena aproximacién que nos permite calcular la altura de la lluvia (h,) mediante la
latitud de la estacién terrena es la siguiente [13].

4 si0< |Lgr| <36

hr [km] = { 4 —0.075 (|Lgr| — 36) si|Lgr| =36 (4.9¢)

Siendo.
Lgr: Latitud norte de la estacion terrena (grados)

Nuestro siguiente objetivo es calcular la longitud del trayecto de la sefial a través de lluvia.
Dicha longitud se denomina L.

hr - hS
= — [ > §° 4.9d
L, [km] Sn(ED) si EL =5 ( )
Siendo.
h,: Altura de la lluvia [km]
hs: Altura de la estacion terrena [km]

EL: Angulo de elevacion de la antena
Es suficiente con esta expresion para el célculo de la longitud del trayecto a través de la
lluvia (Ls), ya que consideramos que el satélite sélo es visible cuando el angulo de

elevacion de la antena es mayor o igual que 5°.

El siguiente paso consiste en calcular un factor de reduccion r; ;.

1
= 4.9e
0017 77370.045 L, cos(EL) (4.9€)
Siendo.
Ls: Longitud del trayecto de la sefial a través de la lluvia [km]
EL: Angulo de elevacion de la antena
Calculamos la atenuacién por lluvia durante el 0.01% del afio (4.91)-
Ago1 = Vr Lsr001 [dB] 4.9f

Siendo.
¥y: Atenuacion especifica para el 0.01% del afio
Ls: Longitud del trayecto de la sefial a través de la lluvia [km]
To.01: Factor de reducciéon

76



Comunicaciones por satélite

Llegados a este punto, ya podemos calcular la atenuacion debida a la lluvia, o lo que es lo
mismo, las pérdidas por lluvia.

Pérdidas por lluvia = Ay, 0.12 p* [dB] (4.9)

Siendo.
Ap.o1: Atenuacion por lluvia durante el 0.01% del afio
p: Porcentaje de tiempo en el afio del calculo. Intervalo [0.001%, 1%]
x: Parametro = —(0.546 + 0.043 log(p))

Como en las pérdidas atmosféricas, las pérdidas por lluvia dependen del angulo de

elevacion de la antena de la estacion terrena. Por lo que varian si cambia dicho angulo de
elevacion.

77






Java
Desarrollo de la herramienta

Capitulo 5.
Java. Desarrollo de la herramienta.

Nuestra herramienta, de disefio y simulaciéon de Orbitas y coberturas en un sistema de
comunicaciones por satélite, se ha desarrollado mediante el lenguaje de programacion
Java. Dicho lenguaje no es la Unica alternativa para desarrollar nuestra herramienta (como
se podra ver posteriormente) pero es la mejor opcion en nuestro caso.

Vamos a ver los puntos mas importantes del desarrollo de la herramienta. Comenzaremos
con la distribucién de las clases Java.

5.1. Visién general de la herramienta.

Las clases Java estan separadas en cinco paquetes Java diferentes. Cada paquete
contiene las clases necesarias para realizar una determinada tarea.

Dichos paquetes son los siguientes.

- Paquete “balanceEnlace”: contiene las clases Java que se encargan de calcular el
balance de enlace en el escenario. También incluye clases que se encargan de las
coberturas de los satélites.

- Paquete “sistemaCoords”: contiene las clases Java que se encargan de calcular las
posiciones de los satélites, asi como de calcular los dngulos de vision de las
estaciones terrenas.

- Paquete “controlSimu”: este paquete contiene las clases Java que se encargan de
controlar la simulacién actual. Dicha clases controlan el balance de enlace, las
coberturas y los desplazamientos.

- Paquete “ventanaPrincipal”’: contiene las clases Java que se encargar de mostrar
la ventana principal de nuestra herramienta. También incluye las clases que se
encargan de recoger los parametros necesarios para la simulacion.

- Paquete “ventanaSimu”: este paquete contiene las clases Java que se encargan de
mostrar la ventana de simulacion. Dicha ventana muestra el escenario actual, los
parametros mas destacados de la simulacion y el acceso a la funcionalidad que permite
crear una ruta.

Nota: una clase Java contiene los atributos y métodos de un determinado objeto. Recordamos que Java es
un lenguaje de programacion orientado a objetos.

Una vez vista la distribucion de las clases en los diferentes paquetes, vamos a ver qué
bibliotecas Java adicionales, es decir, bibliotecas no incluidas en el “Java Standard Edition
Runtime Environment” (se compone de las bibliotecas fundamentales de Java), utilizamos
en nuestra herramienta.
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5.2. Uso de bibliotecas adicionales.

La uUnica biblioteca Java que utilizamos, fuera del “Java Standard Edition Runtime
Environment”, es la biblioteca “Java3D”.

La biblioteca “Java3D” permite la representacion gréfica del escenario 3D. Dicha biblioteca
es una biblioteca antigua, pero util para nuestros objetivos.

Utilizamos esta biblioteca porque permite crear el escenario 3D y los objetos en dicho
escenario de forma simple y clara. Con claridad nos referimos al hecho de saber qué
estamos haciendo y como lo hacemos. La claridad permite ahorrarnos tiempo a la hora de
depurar una herramienta, ya que si sabemos cémo se realiza una tarea podemos
identificar errores, y corregirlos, rdpidamente.

Bibliotecas mas complejas (como por ejemplo “OpenGL”), con mas utilidades, implican
utilizar funciones que sabemos lo que hacen pero no sabemos cémo lo hacen. Si aparecen
errores, cuanto menos sepamos de la forma de realizar las tareas, mas tiempo
necesitaremos para detectar y corregir dichos errores. Por ello hemos preferido utilizar la
biblioteca “Java3D”.
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5.3. Particularidades de la herramienta.

Una vez vistas la distribucién de las clases Java, y la biblioteca adicional que hemos
utilizado (Java3D), vamos a ver ciertas particularidades de la herramienta.

Estas particularidades se deben a ciertos elementos de las comunicaciones por satélite,
gue tienen que ser adaptados en la herramienta. Dichas particularidades son las
siguientes.

- Anomalia excéntrica.

- Funcion Q.

- Coberturas.

- Sistema de coordenadas del escenario 3D.
- Ejecucion de la ventana de simulacion.

Anomalia excéntrica.

Como ya vimos, para obtener las coordenadas del satélite en el plano orbital, es necesario
calcular la anomalia excéntrica (ecuacion (3.7a)).

Para implementar este calculo en Java se ha utilizado el método de las aproximaciones
sucesivas. Basicamente, consiste en calcular la anomalia excéntrica hasta que los valores
entre dos calculos sucesivos practicamente no cambien (es decir hasta que su diferencia
sea menor que una determinada tolerancia). En Java, el algoritmo es el siguiente.

double ancmaliaExchct;//ED

double anomaliaExcSig;//El

//Bnomalia media, M = E - excentricidad * sen(E).

//Primera iteracidn, E0 = M, E1l = M + sen(E0)

ancmaliaExchct = anomaliaMedia;

ancomaliaExcSig = anomaliaMedia +2*tol;

//Iteramos, hasta que la diferencia E1-E0 sea menor gue la cota.

while (Math.abs(anomaliakExcSig-anomaliaExchet) >= tol){
ancmaliaExchct = anomaliaExcSig:
anomaliaExcSig = anomaliaMediatexcen*Math.sin(anomaliaExchct);

Figura (5.1). Anomalia excéntrica en Java.

Funcion Q.

Vimos que para calcular la BER (Bit Error Rate) es necesario utilizar la funcion Q(Xx).

La implementacion de dicha funcién en Java, se ha realizado mediante una aproximacion.
La idea es utilizar los valores conocidos de la funcion Q para determinados argumentos (X),
y realizar una aproximacion para los argumentos cuyo resultado no conozcamos.

Existen tablas de resultados de la funcién Q, que proporcionan el valor de la funcion Q
para diferentes argumentos. Si se tiene el valor de la funcion Q para un determinado
argumento, se utiliza dicho resultado. Pero si no se tiene el valor de la funcién Q, se
calcula una media de los valores del argumento mayor mas cercano y del argumento
menor mas cercano (es decir, se realiza una aproximacion).
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Coberturas.

La visualizacion de las coberturas no es una representacion exacta. Este hecho se debe a
varios motivos. El primero de ellos es que la visualizacion es un apoyo visual de la
herramienta pero no es el eje principal de su funcionamiento. Lo mas importante, y por
tanto lo que mayor exactitud debe tener, es el calculo de la BER (Bit Error Rate). La
visualizacion permite darnos una idea de la cobertura, pero lo que nos dice si puede haber
0 no comunicacion es la tasa de error de bit (BER). El segundo motivo es que los mapas
utilizados no son exactos, por tanto aunque se trate de ser exacto al milimetro nunca
podremos conseguir esta exactitud ya que debemos utilizar dichos mapas.

Todo esto no significa que la herramienta no sea funcional, si un punto se sitia en Europa,
no aparece en Africa, ni en América. La herramienta es lo suficientemente precisa como
para fiarnos de las localizaciones en los mapas, pero esto no quita que tengamos que ser
conscientes de sus limitaciones.

Sistemas de coordenadas en el escenario 3D.

En el escenario 3D se utilizan las coordenadas en el sistema rotativo. Por tanto, la
visualizacion del movimiento del satélite no es la “clasica”, es decir, la trayectoria mostrada
no es la drbita eliptica (ésta se puede observar en la pantalla a la derecha de la ventana de
simulacién). La trayectoria del satélite en el escenario 3D, se puede ver como la diferencia
entre el movimiento de rotacién de la Tierra y el movimiento del satélite. Por eso si el
satélite es geoestacionario la imagen es estatica, porque el satélite y la Tierra realizan el
mismo movimiento de rotacion, la Tierra rota sobre su eje de rotacién y el satélite rota
alrededor de la Tierra en una Orbita circular.

Recordamos que el sistema de coordenadas rectangular rotativo (sistema rotativo), permite
localizar al satélite con respecto a un punto de la Tierra que esta rotando. De ahi esta
visualizacion.

Ejecucién de la ventana de simulacion.

La ventana de simulacion se ejecuta en un nuevo hilo, (por tanto puede ejecutarse al
mismo tiempo que la ventana principal).

Como la simulaciéon considera el paso del tiempo, se deben actualizar periédicamente los
paradmetros de la simulacion, lo que implica trabajar con un bucle infinito. Este es el motivo
por el que se utiliza un nuevo hilo a la hora de trabajar con la ventana de simulacion.
Gracias al nuevo hilo, se pueden actualizar peri6dicamente los pardmetros de la simulacién
y mostrar los escenarios graficos con los nuevos datos.

La funcionalidad que permite crear una ruta se ejecuta en un nuevo hilo, independiente de
la ventana de simulacion. De esta forma se puede realizar el calculo de la tasa de error de
bit en los puntos de la ruta, independientemente de lo que ocurra en la ventana de
simulacion.
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5.4. Funcionamiento basico de la herramienta. Manual de usuario.

La herramienta se compone de dos ventanas graficas, la ventana principal y la ventana de
simulacion. La ventana principal se encarga de recoger los datos necesarios para la
simulacion. La ventana de simulacién se encarga de mostrar los escenarios 2D y 3D,
también se encarga de simular el paso del tiempo y de mostrar los pardmetros mas
importantes de la simulacion. Vamos a ver el funcionamiento basico de ambas ventanas.

Ventana principal.
La ventana principal es la siguiente.

|= | Principal == XS

Archivo Ayuda

Balance de enlace / Parametros orbitales

Simular |

Figura (5.2). Ventana principal de la herramienta.

Para iniciar la simulacién se deben introducir dos tipos de datos. Por una parte, hay que
introducir los parametros orbitales. Por otra parte, se tienen que introducir los datos del
balance de enlace.

Los parametros orbitales se introducen pulsando en la imagen a la derecha de la etiqueta
“Parametros orbitales”.

Los datos del balance de enlace se introducen pulsando en la imagen a la derecha de la
etiqueta “Balance de enlace”.

Hay que tener en cuenta que el formato de los nimeros decimales es el siguiente “0.00”,
es decir, que la parte decimal se indica con un punto y no con una coma.

Los datos introducidos se pueden guardar en un archivo para utilizarlos en otra ocasion.
Para guardar una determinada simulacién hay que pulsar “Archivo” y después “Guardar”.
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Si tenemos una simulacion guardada en un archivo, podemos cargarla sin tener que volver
a introducir sus datos. Para cargar una simulacion hay que pulsar “Archivo” y después
“Abrir”.

Podemos observar que en la ventana principal, aparece una pestafia de ayuda. Esta ayuda
consiste en una pequefia coleccion de las preguntas mas frecuentes al utilizar la
herramienta.

Una vez introducidos los datos de la simulacion, se inicia la simulacién pulsando en el
boton “Simular” en la parte inferior de la ventana principal.

Ventana de simulacion.

La ventana de simulacion se crea al iniciar la simulacion, permite visualizar graficamente el

escenario, también muestra los parametros mas importantes de dicha simulacion (por

ejemplo la tasa de error de bit, BER). La ventana de simulacién se divide en tres partes,

vamos a verlas.

- Visualizacion gréfica del escenario 2D o 3D, pudiendo mostrar cualquiera de los dos en
cualquier momento.

- Pardmetros mas importantes de la simulacion.

- Pantalla adicional en la que se muestra al satélite en su plano orbital, por tanto se
muestra la Orbita del satélite alrededor de la Tierra.

Desde la ventana de simulacion tenemos acceso a la funcionalidad que permite establecer

una ruta y calcular el balance de enlace en los puntos de dicha ruta. Para acceder a dicha

funcionalidad hay que pulsar en el boton “Ruta”.

Un ejemplo de ventana de visualizacion es el siguiente.

|£] Simulacion | = =X
Escenario 2D Escenario 3D
informacidn del satélite
Satélite n -
Plano orbital X: 2.399661894334061E7
Plano orbital Y: -1.5560450509260494E7
Sistema geocéntrico ecuatorial X: -1.5560450509260498E7
Sistema geocéntrico ecuatorial Y: -1.0744704209284732E7

Sistema geocéntrico ecuatorial Z: -2.1456678498007845E7

Sistema rectangular rotatorio X: 72987339,
Sistema rectangular rotatorio Y:
Sistema rectangular rotatorio Z:

Anomalia media (*): 344 69897900458216
iempo desde iltimo paso por el perigeo: 82504.00000000004
Periodo orbital (segundos): 86166.31266437605

03998
17444333513758935E7
-2 1456678498007845E7

informacién estacion terrena
Estacién terrena 0 -

20
L 2.0
ngu\oelevacibn o 17.461731111380644
Angulo Acimut (°): -50.55008798409456
Establecer ruta Ruta
" ion general de la
Fecha simulacion: 03-02-2002 01:38:45
elocidad simulacién, factor: 2500 hd

Detener Continuar

informacién Bit Error Rate (BER)
BER maxima admisible: 0.01

Figura (5.3). Ventana de simulacion.
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Como ya sabemos, el dato mas relevante de la ventana de simulacion es la tasa de error
de bit (BER). Si la tasa de error de bit (BER) del enlace es mayor que la maxima tasa de
error de bit admisible, el color de fondo del cuadro donde se muestra la BER del enlace es
rojo. Por el otro lado, si estamos dentro de los limites admisibles de la BER, el color del
fondo de dicho cuadro es verde. Se puede cambiar el valor de la médxima BER admisible
en cualquier momento, sin mas que cambiar el valor en el cuadro de texto que contiene
dicho valor. Un ejemplo en el que la BER del enlace es mayor que la méaxima BER
admisible es el siguiente.

Informacion Bit Error Rate (BER)
BER maxima admisible: 0.01

BER eniace bajac: T

Figura (5.4). Tasa de error de bit en un enlace.

En cuanto a la funcionalidad que permite crear una ruta, se puede decir que sigue un
proceso muy intuitivo. Tras indicar el nUmero de puntos de nuestra ruta y el intervalo de
tiempo entre puntos adyacentes de la ruta, aparece un mapa de la Tierra en dos
dimensiones. Para introducir un punto de la ruta, sélo hay que pulsar en el mapa. Por cada
punto, aparece un cuadro de dialogo que permite ajustar la latitud y la longitud del punto de
la ruta. Para introducir el punto hay que pulsar “Aceptar”. Si no queremos utilizar todos los
puntos que hemos indicado anteriormente, pulsando “Cancelar’ se detiene la introduccion
de puntos.

Una vez conocidos los puntos de la ruta, apareceran dos cuadros de dialogo con los que
se indican los datos del balance de enlace. Se ha considerado un enlace bidireccional
entre el satélite y un punto de la ruta genérico (obviamente cada punto se encuentra en
una posicién determinada). Tras introducir los datos del balance de enlace, la herramienta
calculara la BER de los puntos de la ruta introducidos. Un ejemplo del resultado de este
proceso es el siguiente.

Informacién de la ruta

BER objetivo:

Punto 0 BER:

Punto 1 BER:

Punto 2 BER:

Punto 3 BER:

Figura (5.5). Ruta.
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Capitulo 6.
Evaluacion y validacion de la
herramienta.

Nuestra herramienta de disefio y simulacion de Orbitas y coberturas, ha sido evaluada de
diferentes formas. Por un lado, se ha comprobado el correcto funcionamiento de cada
clase Java mediante pequefios programas de prueba. Por otro lado, se ha realizado una
serie de pruebas con el objetivo de comprobar la herramienta en su conjunto.

Como las pruebas de cada clase Java son muy numerosas y no aportan una informacion
critica (nos basta con conocer que las clases Java hacen lo que deben), nos vamos a
centrar en las pruebas que evaltan la herramienta.

La herramienta tiene dos funcionalidades basicas, calcular el balance de enlace y calcular
la Orbita de los satélites. Por tanto, las pruebas que evallan la herramienta se tienen que
centrar en dichas funcionalidades basicas. Hemos realizado dos pruebas para el balance
de enlace y otras dos pruebas para la érbita de los satélites, vamos a ver dichas pruebas.

6.1. Prueba |. Balance de enlace.
El problema que se utiliza para evaluar la herramienta es el siguiente [16].

“El sistema IRIDIUM proporciona servicios de telecomunicaciones a méviles mediante
una constelacion de 66 satélites distribuidos en 6 planos a 780 km de altura. El angulo
minimo de elevacion es de 8.2°. Se garantiza un retardo minimo de 2.6 ms y un retardo
maximo de 8.22 ms en cada sentido de la comunicacion entre el movil y el satélite. Las
frecuencias utilizadas para los enlaces moévil-satélite son 1616 - 1626.5 MHz tanto en el
UL como en el DL. El sistema de acceso multiple empleado es un esquema
FDMA/TDMA/TDD, de forma que el ancho de banda de cada canal es de 1.2 kHz.

Se desea estudiar un servicio de transmision de datos a 2.4 kbps con modulaciéon QPSK,
considerando el valor medio de la elevacién entre el minimo y el maximo especificados.
La PIRE del satélite por canal de dato es de -10 DBW, y el factor de mérito de los
receptores es de -20 dB/K.

Calcule la probabilidad de error de bit en el receptor del mévil.

Dato adicional: la distancia entre el satélite y el movil es de 992 km”
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- Resolvemos el problema, realizando nosotros los calculos.

. . c .
El primer paso consiste en calcular (N—) en el enlace de bajada.
0

C G
(—) = PIRE , + (—) — Pérdidas propagacion — 10log(K) = 42 [dB Hz]
NO l movil

Calculos de cada término.

Calculamos la calidad del enlace (e—) )

PIRE;, = —10 [dBw]

() o = 2[5
Pérdidas propagacion = 20 log (M;—d) = 201log (%) = 156.6 [dB]

velocidad de la luz en el vacio

A= = (0.1844 metros

fcaso peor

fraso peor = 1626.5MHz — 1.2kHz = 1626.4988 MHz

d = distancia entre el mévil y el satélite = 992000 metros
10 log(K) = —228.599 [dB]
K = Constante de Boltzmann

b
No

e _ 1 = 10%2

ng n_o Tasa binaria 2400

Siendo.

N_0/10>
— 104.2

ni: Balance de enlace en unidades naturales = 10<
0

Calculamos la tasa de error de bit (BER).

BER =Q (2 —”) = Q (3.63)

e
Ny

BER =14 x 107*
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- Si resolvemos el problema con nuestra herramienta, obtenemos los siguientes resultados.

@ Javadoc |2 Declaration|E Console 2 x b%| % b & | = >[4 -=0

<terminated> ParamBalanceEnlace (1) [Java Application] C\Program Files (x86)\Java\jreb\bin\javaw.exe (16/04/2015 14:37:15)
Pérdidas propagacidén = 156.59708057320725

10log(K) = —-228.601209135%8763

C/N0 = 42.00412856278038

eb/n0 = 6.610002360343634

BER = 1.4511437228%00536E-4

Figura (6.1). Balance de enlace (I).
Podemos observar que obtenemos practicamente los mismos resultados. Las diferencias

minimas que se dan, se deben a las diferentes precisiones en los niumeros decimales
(cuando resolvemos nosotros el problema, utilizamos menos cifras decimales).
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6.2. Prueba |Il. Balance de enlace.
El problema que utilizamos en esta prueba es el siguiente [16].

“En una red VSAT ofrecida por el satélite HISPASAT 1D (30°0) y 35685 km de altura,
el HUB esta compuesto por un equipo que es capaz de dar servicio a 10 terminales
VSAT y un amplificador de potencia cuya PIRE es de 20 dBW y con un ancho de banda
de 6 MHz. La antena tiene unas dimensiones de 6 m de diametro y una eficiencia del
85%. La temperatura de ruido es de 250 K. El transpondedor utilizado para ofrecer el
servicio por parte del satélite tiene un ancho de banda de 36 MHz, una PIRE de 30
dBW en toda la banda, un back-off de entrada de 3 dB y uno de salida de 2 dB. La
antena utilizada es de 5 metros de diametro, y una eficiencia del 95 %. La temperatura
se puede considerar igual que la del HUB. Por ultimo, los terminales VSAT transmiten
una potencia de 5 W utilizando una antena de 2 metros de diametro y una eficiencia del
70%. Como son terminales baratos, tienen unas pérdidas adicionales en recepcion de 1
dB y en transmisiéon de 2 dB. La temperatura se puede asumir que es la misma que el
HUB.

La tasa binaria de las estaciones VSAT es de 400 kbps bidireccionales. La modulacion
utilizada es QPSK tanto en el inbound como en el outbound. Las frecuencias son las
siguientes: 1.5/ 13 GHz para comunicacion HUB-Satélite y 1.6 / 12 GHz para satélite-
VSAT. El sistema utiliza TDM/TDMA.

Se le pide calcular la tasa de error de bit (BER) para el outbound de una estacién
terrena receptora (VSAT).

Datos adicionales:

Distancia HUB - satélite = 37984.97 km

Distancia satélite - estacion = 39080.97 km

Modulacién QPSK con una eficiencia de 2bps/Hz”
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- Como antes, primero resolvemos el problema realizando nosotros los calculos.

Calculamos (Ni) en el enlace de subida del outbound (HUB — Satélite - VSAT).
0

&)

Céalculos de cada término.
_ . Ancho banda amplificador
PIREHUB = 20dBw 10 log ( Ancho banda HUB

Ancho banda amplificador = 6 MHz
Ancho banda HUB = 10 Ancho banda VSAT = 2 MHz

Ancho banda VSAT = 220500S _ 500 kHz
2bps/Hz

G
= PIREyyp + (7) — Pérdidas propagacion, — 10log(K) — IBO = 66.972[dB Hz]
1 sat

) = 15.228 [dBw]

(E) = Guantenarx — 101log(T) = 56.465 — 10 log(250) = 32.485 [%B
sat sat

T
T = 250 [K]
., 2
Gantenarx = 10log (eficiencia (w) ) = 56.465 [dB]

sat
eficiencia = 0.95
diametro = 5 metros
frecuencia = 13 GHz —» A1 = 0.02307 metros

4m distanciayyp-sat
A

2
Pérdidas propagacion, = 10 log([ ] > = 206.34 [dB]

distanciayyg_sqr = 37984.97 Km

10log(K) = —228.599 [dB]
K = Constante de Boltzmann

IBO = 3 [dB]
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Calculamos (Ni) en el enlace de bajada del outbound.

Recordamos que tenemos una pérdida adicional de 1 dB, debida al equipo receptor
del VSAT.

C G
(—) = PIREg,: + (—) — Pérdidas prop, — 101log(K) — OBO — 1 = 49.658[dB Hz]
No/, T/vsar

Calculos de cada término.

PIREgq, = 30 dBw — 10 log (e TEPOReecon) — 7,447 [dBw]
Ancho banda transpondedor = 36 MHz

Ancho banda VSAT = 200kbps _ 200kHz
2 bps /Hz

(E) = Gantenarx — 10 IOg(T) = 28954 — 10 log(ZSO) = 4.975 [dYB]
VSAT

T VSAT

., 2
Gantenarx = 10log (eficiencia (A=) ) = 28.954 [dB]
VSAT

eficiencia = 0.7

diametro = 2 metros

frecuencia = 1.6 GHz — A = 0.1875 metros
T = 250 [K]

4m distanciasae—vSAT
A

2
Pérdidas prop, = 1010g<[ ] ) — 188.363 [dB]

distanciagsgi_ysar = 39080.97 Km

10log(K) = —228.599 [dB]
K = Constante de Boltzmann

0BO = 2[dB]
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Para calcular la calidad del enlace (Z—”) necesitamos calcular el balance de enlace total.
0

Siendo.

(ni) :Balance de enlace en unidades naturales = 10<
0

Por tanto.

(i)_l — (106.6972)—1+ (104.9658)—1

o/ rotal

1 1

c 1
(—) = =90742.968
106.6972 + 104.9658

Calculamos la calidad del enlace (Z—”)

0

(eb)—<c) 1 — 90742.968 — = 0.226
ny/ \ng rotq 10SQ binaria B ' 400k

Calculamos la tasa de error de bit (BER).

€p
BERgpsk = Q Zn— = (Q(0.672)
0

BERgps = 0.251
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- Si resolvemos este mismo problema con nuestra herramienta, obtenemos los siguientes
resultados.

@ Javadoc [ Declaration| & Console 2 X% GplE &t * [+ =0
<terminated > ParamBalanceEnlace (1) [Java Application] C\Program Files (x86)\Java\jref\bin\javaw.exe (17/04/2015 14:00:34)

Pérdidas propagacidn Asc = 206.31287498699%6 «
Bsc -» 10log(K) = -228.60120913558763

C/N0 RBsc: 67.00133414858804

Pérdidas propagacién Des = 188.36347852885285
Des -> 10log(K) = -228.60120513558763

C/N0O Des: 49.659730607134776

eb/n0 Total: 0.2265%57404400088653
BER Total: 0.245504881514465

Figura (6.2). Balance de enlace (ll).
Podemos ver que obtenemos practicamente los mismos resultados. Las ligeras variaciones

se deben, como en la primera prueba, a las diferentes precisiones en los numeros
decimales.
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6.3. Prueba lll. Orbita del satélite.

La orbita Tundra es una orbita HEO (alta altura e inclinada), se utiliza para cubrir regiones
situadas en latitudes elevadas. Vamos a simular la 6rbita Tundra en nuestra herramienta.
Compararemos la traza del punto subsatélite en nuestra herramienta, con la traza de una
orbita Tundra conocida [17].

Los parametros orbitales que permiten simular la érbita Tundra son los siguientes.

Longitud del semieje mayor de la elipse, a = 42164 km

Excentricidad (e), intervalo [0.25, 0.4]. En nuestra simulacion e = 0.25
Anomalia media, M = 0°

Inclinacion, i = 63.4°

Argumento del perigeo, w = 270°

Ascension recta del nodo ascendente, Q = 0°

Nuestra herramienta, simula la siguiente traza.

Figura (6.3). Orbita Tundra en nuestra herramienta.
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La traza de la orbita Tundra con la que comparamos nuestra simulacion, es la siguiente.

Figura (6.4). Orbita Tundra de referencia. [17]

Podemos observar que la traza del punto subsatélite es muy similar en ambos casos. Las
diferencias se deben a la excentricidad utilizada (marca la anchura de cada l6bulo) y a la
fecha en la que se recogieron los parametros orbitales (marca la latitud y la longitud del
punto subsatélite).

Lo que nos importa es que la traza en nuestra simulacion es la de una 6érbita Tundra, por
tanto, la érbita del satélite en nuestra herramienta es la correcta.
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6.4. Prueba IV. Orbita del satélite.

El sistema de radiodeterminacion GPS utiliza una 6rbita MEO (media altura) para sus
satélites. Vamos a simular la orbita del sistema GPS en nuestra herramienta. De esta
forma, podremos comparar los resultados de nuestra herramienta con los resultados de la
orbita GPS de referencia [17].

Los pardmetros orbitales que permiten simular la orbita del sistema GPS son los
siguientes. Tendremos una constelacion de 4 satélites.

Longitud del semieje mayor de la elipse, a = 26570 km
Excentricidad, e = 0.0094

Anomalia media, M = 0°

Inclinacion, i = 55°

Argumento del perigeo, w = 173.16°

Ascension recta del nodo ascendente, Q = 57.6°

Nuestra herramienta proporciona la siguiente traza del punto subsatélite.

Figura (6.5). Orbita GPS en nuestra herramienta.
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La traza de la 6rbita GPS de referencia es la siguiente.

Figura (6.6). Orbita GPS de referencia. [17]

Podemos ver que la traza del punto subsatélite es practicamente la misma. Las pequefas
diferencias se deben a la distinta fecha en la que se recogieron los parametros orbitales.
Viendo los resultados que arroja nuestra herramienta, se puede concluir que simula la
orbita de forma correcta.

Gracias a todas las pruebas que hemos realizado, se ha podido comprobar que la
herramienta trabaja correctamente. Como en cualquier sistema relativamente complejo, no
se pueden comprobar todas las posibilidades; pero evaluando los puntos criticos (en
nuestro caso el balance de enlace y la 6rbita del satélite) se puede comprobar que la
herramienta es lo suficientemente fiable como para operar con ella.
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Capitulo 7.
Conclusiones. Trabajos futuros.

Nuestra herramienta permite disefiar y simular érbitas y coberturas en un sistema de
comunicaciones por satélite. Pero, ¢por qué la necesitamos?, vamos a recordarlo.

Vimos que los sistemas de comunicacion por satélite son, y seran, una alternativa viable
para establecer un sistema de comunicaciones. Los sistemas de comunicacion por satélite
son complejos, por tanto son necesarias herramientas informaticas que ayuden en el
disefio de dichos sistemas y permitan simular su funcionamiento, herramientas como la
presente. Ademas, nuestra herramienta tiene una funcion didactica, puede utilizarse para
comprender los factores més relevantes de un sistema de comunicaciones por satélite.

Por tanto, podemos concluir que hemos satisfecho la necesidad que ha motivado el
desarrollo de nuestra herramienta. Adicionalmente hemos conseguido, como valor
afiadido, que la herramienta tenga una funcién didactica.

Como todo, nuestra herramienta puede mejorarse. Vamos a ver unos cuantos puntos que
pueden ser objeto de desarrollo en el futuro.

Una posible mejora de nuestra herramienta es el aumento de la eficiencia.

Al desarrollar la herramienta, se ha tratado de ser lo mas eficiente posible en la
implementacion de los algoritmos. A pesar de ello hay margen de mejora, las clases Java
pueden hacer lo mismo utilizando menos recursos informaticos.

Poder optimizar el nimero de satélites del sistema seria una interesante funcionalidad
extra para nuestra herramienta. Dicha funcionalidad permitiria obtener el nimero minimo
de satélites para conseguir una determinada tasa de error de bit (BER), en un determinado
punto de la Tierra, durante un cierto periodo de tiempo. Esta funcionalidad no seria
excesivamente compleja de implementar, ya que existen funcionalidades en la
herramienta, como el céalculo de la BER en un determinado punto, que simplificarian el
desarrollo. La idea basica seria calcular las tasas de error de bit durante un periodo orbital,
variando el niumero de satélites. De esta forma, podemos obtener el caso 6ptimo en el que
se utilizan el minimo nimero de satélites posible.

100



Conclusiones
Trabajos futuros

Otro punto en el que se podria trabajar se centra en los archivos de datos. En nuestra
herramienta, los datos de la simulacion se almacenan en archivos mediante clases
“serializables” de Java (los objetos de estas clases pueden convertirse en un array de
bytes y viceversa, estas clases implementan la interfaz “Serializable”). Por tanto, no se
pueden modificar facilmente mediante un editor de texto. Si se definiera formalmente un
formato para los archivos de la herramienta, y dicho formato estuviera orientado a la
edicion por parte del usuario, podriamos modificar facilmente cualquier parametro de la
simulacién sin mas que abrir el archivo de simulacién con un editor de texto.

Finalmente, podriamos adaptar la herramienta para disefar sistemas de comunicacion por
satélite en cualquier planeta o satélite natural (como la Luna). Es una evolucién futurista
pero interesante, ya que adaptamos la herramienta a cualquier escenario posible (no nos
limitamos a trabajar con la Tierra). Ademas seria muy sencillo de implementar, sélo
tendriamos que generalizar el radio equivalente del cuerpo celeste, su masa, y la constante
dieléctrica de su atmosfera. De esta forma podriamos trabajar con cualquier planeta o
satélite natural.
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Chapter 7.
Conclusions. Future works.

Our program allows us to design and simulate orbits and coverages in a satellite
communications system.

We saw that the satellite communications systems are, and will be, a viable alternative for
establish communications system. The satellite communications systems are complex,
therefore we need programs that help in the design of these systems and allow simulate
their working, programs like our program. Also, our program has a didactic function, it can
be used for understand the most important factors of a satellite communications system.
So, we can conclude that we have satisfied the necessity that has motivated the design of
our program. Additionally we have achieved, like added value, a didactic function for the
program.

Having said this, even a good program can always be improved. We should look a little
more closely at some points.

A possible improvement is the increase of the efficiency.

We have developed the program trying to be the more efficient possible in the
implementation of the algorithms. Nevertheless, there be margin of improvement, Java
classes can do the same things using less computing resources.

Optimize the number of satellites, could be an extra functionality very interesting for our
program. With this functionality, we can know the minimum number of satellites for obtain a
certain Bit Error Rate (BER), in a specific point of Earth, during a certain period of time.

This functionality isn’t excessively complex to implement, the program has various
functionalities, like the BER calculus in a specific point of Earth, that simplify the
development of this extra functionality.

The basic idea would be calculate the BER during an orbital period, changing the number of
satellites. In this way, we can obtain the optimum case wherein we use the minimum
number of satellite possible.
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Another improvement could focus in the data files. In our program, the simulation data are
stored in files through Java classes that implement interface “Serializable” (the objects of
these classes can be transformed in a byte array and vice versa). Therefore, we can’t
modify easily these files with a text editor. If a standard was defined for these files, and this
standard is oriented to the user’s edition, we could modify easily any parameter of the
simulation with a text editor.

Finally, we could adapt our program to design satellite communications systems in any
planet or natural satellite (like the Moon). It's a futuristic upgrade but interesting, since we
adapt the program to any possible scene (we aren’t limited to work with the Earth).
Moreover, it would be very simple to implement, only we have to generalize the equivalent
radius of celestial body, its mass, and the relative permittivity of its atmosphere. With these
minimal changes, we can work with any planet or natural satellite.
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Anexo A.
Alternativas de diseno.

Nuestra herramienta de disefio y simulacion de 6érbitas y coberturas, ha sido desarrollada
mediante el lenguaje de programacion Java. Esto no implica que Java fuera la Gnica opcion
posible. Vamos a ver un par de alternativas para el desarrollo de nuestra herramienta y los
motivos que nos han hecho elegir el lenguaje de programaciéon Java. Estas dos alternativas
son el lenguaje de programacién C y la herramienta de software matematico Matlab.

Lenguaje de programacion C.

El lenguaje de programaciéon C fue creado en 1972 por Dennis M. Ritchie. C posee
caracteristicas de los lenguajes de alto nivel (como la expresion de los algoritmos de forma
mas préoxima al lenguaje “humano” que al lenguaje “maquina”) y caracteristicas de los
lenguajes de bajo nivel (como el acceso a memoria). Al estar entre ambos tipos de
lenguajes, C se define como un lenguaje de medio nivel [18].

Lo que mas nos puede interesar de C para el desarrollo de nuestra herramienta, es la
posibilidad de acceso a memoria. Dicho acceso a memoria puede verse como una ventaja
de C frente a Java y a Matlab, ya que éstos no dan cabida a dicha posibilidad. El acceso a
memoria, la reserva y liberacion de recursos cuando el desarrollador lo desea, implica una
mejor eficiencia, ya que nosotros sabemos exactamente cudndo necesitamos unos
recursos y cuando podemos liberarlos. Pero, esta posibilidad implica también una
complicacion en el desarrollo, ya que para conseguir esa eficiencia hay que manejar muy
bien la reserva y liberacion de memoria, no es algo que se pueda utilizar a la ligera.

Otro punto negativo de C, es la complejidad de implementar una interfaz grafica en dicho
lenguaje. En comparacion con las otras alternativas, Java y Matlab, C es la peor parada en
cuanto a la complejidad de la implementacion de la interfaz grafica, por no hablar del
tratamiento de graficos 2D y 3D. Este punto es fundamental para descartar C frente a Java
y a Matlab, ya que la herramienta tiene una parte muy importante de interfaz grafica cuya
implementacion en C implicaria un esfuerzo mucho mayor que en las otras alternativas.

Por tanto, la posible mejora en cuanto a la eficiencia de la herramienta no compensa el
esfuerzo requerido para la implementacion de la interfaz grafica.
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Matlab (Matrix Laboratory).

Matlab es una herramienta de software matematico que se compone de un entorno de
desarrollo integrado (IDE) y de un lenguaje de alto nivel. Matlab se ide6 para trabajar con
matrices, por ello realiza operaciones con matrices de forma muy eficiente. También
permite la representacion de graficos 2D y 3D de forma simple y eficaz [19].

Para el desarrollo de nuestra herramienta, Matlab tiene ventajas e inconvenientes, pero
¢compensan las ventajas a los inconvenientes?

Hemos visto que Matlab se ided para trabajar con matrices, esto implica que va a ser la
alternativa mas eficiente en cuanto al trabajo con matrices y en cuanto al trabajo con
operaciones matematicas complejas. Ademas, la implementacion de la interfaz gréfica es
mas simple que en C, pero mas compleja que en Java y con mas limitaciones.

Matlab permite la representacion de gréficos 2D y 3D de forma simple y eficaz, pero dichos
gréaficos estan pensados para representar funciones, no para representar un escenario 3D
como es el nuestro con la Tierra, las orbitas, las coberturas y los satélites en movimiento.
Representar todos estos elementos no es nada facil en Matlab.

En nuestra herramienta, no realizamos calculos excesivamente complejos, por lo que la
ganancia en cuanto a las operaciones matematicas no es muy grande. Lo que si que
necesitamos es poder representar el escenario 3D de una forma simple y eficaz. Por estos
motivos no hemos utilizado Matlab para el desarrollo de la herramienta y nos hemos
decantado por Java.

Java.
El lenguaje de programacién Java fue creado por Sun Microsystems. Java es un lenguaje
de alto nivel, multiplataforma, orientado a objetos [20].

El desarrollo de nuestra herramienta mediante Java tiene varias ventajas e inconvenientes
(como cualquier otra opcion). Vamos a ver las implicaciones del uso de Java en el
desarrollo de nuestra herramienta, y el motivo de nuestra eleccion.

Java proporciona una potente interfaz gréfica, que permite una gran variedad de opciones
gréficas para que el usuario interaccione con el programa. Ademas, el uso de dicha interfaz
gréafica es bastante simple, sobre todo si lo comparamos con C.

Otro punto a favor es la existencia de varias bibliotecas Java que facilitan el trabajo en
escenarios 2D y 3D (por ejemplo, la biblioteca Java3D). De esta forma, se simplifica mucho
la creacidbn y manejo de escenas tanto 2D como 3D. En nuestra aplicacion esto es
fundamental, ya que todo el sistema de comunicaciones por satélite se tiene que mostrar
graficamente. Esta es la principal ventaja de Java sobre Matlab, la facilidad de crear la
escena del sistema de comunicaciones por satélite.
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Por otra parte, Java no permite el acceso a memoria, por lo que no podemos elegir cuando
se reservan y liberan los recursos. Esta es la principal desventaja con respecto a C.

Por dltimo decir, que las operaciones con matrices y las operaciones matematicas
complejas son menos eficientes en Java que en Matlab.

Viendo el problema en perspectiva, podemos ver que las ventajas de Java (interfaz grafica
potente y simple, facilidad creacion escenario 3D) coinciden con las necesidades de
nuestra herramienta (interfaz gréfica y escenario 3D). Mientras que las desventajas de
Java (no puede acceder a memoria, menos eficiente con matrices y operaciones
matematicas complejas) no son criticas en nuestra herramienta (la eficiencia no es un
factor critico, no necesitamos realizar operaciones muy complejas).

Por este motivo hemos elegido Java para el desarrollo de nuestra herramienta de disefio y
simulacion de oOrbitas y coberturas en un sistema de comunicaciones por satélite.
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Marco regulador

Anexo B.
Marco regulador.

Los sistemas de comunicaciones por satélite requieren del uso de dos recursos naturales
limitados y estratégicos, el espectro radioeléctrico y las Orbitas de satélite. Para un uso
eficiente y responsable de dichos recursos es necesaria una regulacion a nivel
internacional.

La ITU (Unién Internacional de Telecomunicaciones) es un organismo de las Naciones
Unidas (ONU) que se encarga de armonizar las telecomunicaciones a nivel internacional.
Ademas de estados, muchas empresas también son parte de la ITU [21].

El sector de la ITU encargado de las radiocomunicaciones, se denomina ITU-R; dicho
sector realiza estudios y formula recomendaciones en relacibn con las
radiocomunicaciones. Las recomendaciones ITU-R son una serie de normas técnicas
internacionales que, entre otras cosas, regulan la gestién del espectro radioeléctrico y las
Orbitas de satélite. Hay que decir que las recomendaciones no son de obligado
cumplimiento, aunque en la practica se aplican en todo el mundo [22].

El departamento del sector ITU-R que se encarga de los servicios espaciales se
denomina SSD (Departamento de Servicios Espaciales, Space Services Department) [23].
Por tanto, la ITU se encarga de atribuir el espectro radioeléctrico y las orbitas de satélite.

En cuanto al espectro radioeléctrico, debemos saber que son los estados los que tienen
gue gestionar la asignacion del espectro radioeléctrico, es decir, la ITU regula qué bandas
de frecuencia se utilizan para qué servicios, y los estados deciden quién utiliza dichas
bandas y cémo se deben utilizar. Los estados son los beneficiarios econdmicos de la
“venta” del espectro, por ejemplo para las comunicaciones moviles se subastan las
diferentes bandas asignadas para dicho servicio y el estado recibe la compensacién
econdmica correspondiente. En Espafia, el organismo que se encarga de asignar las
bandas de frecuencia es el “Centro Nacional de Atribucion de Frecuencias” (CNAF), que
depende del Ministerio de Industria.
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En cuanto a las orbitas de satélite, es la ITU quién se encarga de atribuir la 6rbita que debe
seguir un satélite. ElI procedimiento que sigue la ITU se basa en una solucién de
compromiso. Por una parte se intenta facilitar la atribucion de orbitas, siguiendo un método
basado en la idea de “primero en llegar, primero en ser servido” (First come, first served).
Pero por otra parte, se intenta evitar el acaparamiento de érbitas que impidan en un futuro
a otras entidades utilizar dichas orbitas. Este hecho de acaparamiento es muy significante
en las orbitas geoestacionarias, ya que muchos paises en desarrollo no pueden desarrollar
un programa de comunicaciones por satélite, por lo que los paises desarrollados utilizan
“sus posiciones”. Si no se favorece a los paises en desarrollo, cuando éstos quieran
desplegar satélites veran que no quedan orbitas disponibles.

Por ello la ITU intenta ofrecer una solucién de compromiso, ofreciendo Orbitas a los
primeros en solicitarlas, pero favoreciendo a las entidades que no “tengan” ninguna érbita
[24].

Una vez visto el marco regulador de los sistemas de comunicaciones por satélite, vamos a
estudiar si afecta al desarrollo de nuestra herramienta. Podemos comprender que a
nosotros, como desarrolladores de la herramienta, no nos va a afectar este marco
regulador. Es al usuario de la herramienta al que le afecta dicha regulacion. Este usuario,
al disefiar el sistema de comunicaciones por satélite, debe utilizar unas frecuencias de
trabajo y unas 6rbitas obtenidas en el marco regulador que acabamos de ver.

Es cierto que podriamos limitar las frecuencias y las posiciones orbitales, al conjunto de
frecuencias y posiciones orbitales libres actualmente, pero esto no seria buena idea ya que
nos quitaria flexibilidad. ¢Qué ocurre si en el futuro estas limitaciones cambian, y se
pueden utilizar otras frecuencias u Orbitas distintas a las disponibles actualmente? Por ello
no limitamos las frecuencias ni las posiciones orbitales.
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Anexo C.
Planificacion.

El presente trabajo fin de grado se ha divido en diversos bloques con el fin de seguir una
adecuada planificacion. De esta forma se facilita el desarrollo, ya que se centra el esfuerzo
en unos objetivos a corto o medio plazo y no en el objetivo genérico de completar el
trabajo. Ademas, mediante la division en bloques de trabajo se puede conocer el tiempo
utilizado para completar cada bloque, asi como la cantidad de trabajo restante para
finalizar.

Vamos a ver los bloques de trabajo y el tiempo requerido para completarlos. La unidad de
medida es el dia; se considera que cada dia de trabajo ocupa entre 6 y 8 horas, por tanto
podemos hacer una media de 7 horas por cada dia de trabajo.

indice bloque Bloque Tiempo de trabajo (dias)
1 Determinar los objetivos del proyecto 3
2 Determinar los bloques del proyecto 5
3 Conceptos basicos: Java interfaz grafica 4
4 Conceptos béasicos: Java 3D 7
5 Conceptos clave: comunicaciones por satélite 8
6 Java: comunicaciones por satélite 8
7 Conceptos clave: mecanica orbital 9
8 Java: mecénica orbital 12
9 Memoria: introduccion 3
10 Memoria: alternativas de disefio 2
11 Memoria: estado del arte 3
12 Java: interfaz grafica ventana principal 13
13 Memoria: marco regulador 3
14 Memoria: entorno socioeconémico 2
15 Java: simulacién 15
16 Memoria: mecanica orbital 8
17 Java: interfaz grafica ventana de simulacion 16
18 Memoria: comunicaciones por satélite 7
19 Memoria: desarrollo de la herramienta 4
20 Memoria: evaluacién de la herramienta 3
21 Memoria: conclusiones y trabajos futuros 2
22 Java: correcciones y comprobaciones 4
23 Memoria: resumen 1
24 Memoria: elementos en inglés 9
25 Memoria: correcciones 5
Total dias: 156 dias
Total horas (7 horas en media por dia) 1092 horas

Tabla (C.1). Tiempo necesario para desarrollar la herramienta.
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El desarrollo de la herramienta puede observarse dia a dia en el siguiente grafico. Los
numeros representan el indice de bloque correspondiente.
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Figura (C.1). Linea temporal del desarrollo de la herramienta.
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Anexo D.
Summary.

The satellite communication systems are a viable alternative for establish a
communications system. Let's take a look and see the principal advantages and
disadvantages of the satellite communication systems, in this way we can compare the
satellite communication systems with other communication systems.

On the one hand, the principal advantage of the satellite communications systems is that
don’t need ground infrastructure beyond transmitter and receiver. This is relevant when it's
not possible or profitable to deploy ground infrastructure. On the other hand, the coverage
areas are very flexible, can include from cities to continents.

The main disadvantage of the satellite communications systems is the high cost of the
launch. Each kilogramme placed in orbit involves thousands of dollars. Moreover, is
required a high reliability. It's impossible to repair the satellite when it's in orbit (except very
special cases, like the Hubble).

The satellite communication systems are based on two fields of study, the orbital
mechanics and the satellite communications. The orbital mechanics focuses on the orbit of
the satellite, in the movement of the satellite around the Earth. The satellite
communications focus on the sending and reception of information through electromagnetic
waves.

We will see both areas of study, in this summary we focus in the key concepts of these
areas.

Orbital mechanics.

The orbital mechanics is based on the works of Kepler and Newton. Briefly, it is noteworthy
to point out that a satellite orbiting the Earth moves in a same plane, describing an elliptical
movement. We need six orbital elements to describe the orbit, the longitude of the semi-
major axis of the ellipse (a), the mean anomaly (M), the eccentricity of the ellipse (e), the
inclination (i), the right ascension of the ascending node (Q) and the argument of perigee
(w). We place the satellite in the following coordinate system.

Figure (3.3). Reference coordinate system. [10]

Summary
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Due to the complexity of the differential equations, various transforms are needed to place
the satellite in the reference coordinate system.

Firstly, we locate the satellite in his orbital plane. The process to obtain the coordinates in
the orbital plane (x,, y,) is the following.

1. Calculate the Eccentric anomaly, E, solving the equation (3.8b).
M=F—esinE
2. Calculate the coordinate r,, on the basis of the equation (3.7a).
ro=a(l—e coskE)
3. Calculate the coordinate @, solving the equation (3.4).

a(1l-— e?
1+ e cos(@y)

T‘0=

4. Calculate the coordinates x,, y, using the polar coordinates ry, 9.

Xo = Ty cos @
yO = ro Sln Q)O

Secondly we calculate the position of the satellite in the geocentric equatorial system
(x:,¥:,2;)- We use the following linear transformation.

sin(Q) cos(w) + cos(Q) cos(i) sin(w) —sin(Q) sin(w) + cos(Q) cos(i) cos(w) —cos(Q) sin(i) || Yo
sin(i) sin(w) sin(i) cos(w) cos(i) 0

<xi> (cos(ﬂ) cos(w) — sin(Q) cos(i) sin(w) — cos(Q) sin(w) — sin(Q) cos(i) cos(w)  sin(Q) sin(i) ) Xo
Vi | = ( )

Zi

Finally, we calculate the position of the satellite in the reference system (x,., y,, z,.).
We need to use this linear transformation.

Xy cos(Q.T,) sin(Q.T,) 0\ /%
<)’r> = <— sin(Q,T,) cos(Q,.T,) 0) (yi>
Zr 0 0 1 Z
Where Q,T, is calculated as follows.

_ Julian day of the calculus — 2415020
° 36525

(Julian centuries)

a =99.6909833 + 36000.7689 T, + 0.00038708 T.> (degrees)

Q. T, = a+0.25068447 t (degrees)

Summary
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Now, we see the look angles, that are very related with the movement of the satellite.

The look angles allow to orientate the antenna of the ground station toward the satellite.
Therefore, if the satellite moves, the look angles change.

There are two look angles, the elevation angle and the Azimuth angle. We see them
graphically.

Local vertical
A o~

Elevation
] angle

» North

Azimuth angle

East

Local horizon
Figure (3.10). Look angles. [3]

We are going to see how to calculate both angles.
For calculate the elevation angle we have to follow these steps.
1. Calculate the central angle (y).
cos(y) = cos(Lgr) cos(Ly) cos(lgr — Lg) + sin(Lgy) sin(Ly)
Where.
Lgr: North latitude of the ground station
Lg: North latitude of the subsatellite point

lgr: West longitude of the ground station
l;: West longitude of the subsatellite point

118



2. Calculate the distance between the ground station and the satellite, distance “d”.

2

d= hs\/1+ (:—j) -2 (Z—j) cos(y)

Where.
hg: Distance from the center of the Earth to the satellite
h.: Distance from the center of the Earth to the ground station
y:Central angle

3. Calculate the elevation angle “EL”.

sin(y) hs

cos(EL) = 7

Where.
d: Distance between the ground station and the satellite

If the elevation angle is greater than zero degrees, the satellite is visible. It is customary to
establish a minimum elevation of five degrees, due to the ground obstacles.

In our program, if the elevation angle is less than five degrees, the ground station can’t see
the satellite.

To calculate the Azimuth angle, we need spherical trigonometry equations.

As reference, we take two generic points on the surface of the Earth, the point “A” and the
point “B”. Any of the two points can be the ground station or the subsatellite point. The point
“B” must be closer to the pole (north or south) than the point A; if it's possible, the point “B”
must be in the Northern Hemisphere. The pole (north or south) and the points “A” and “B”
form a spherical triangle with three angles. These angles are, the angle “X” in the vertex of
the point “A”, the angle “Y” in the vertex of the point “B” and the angle “C” in the vertex of
the pole.

Once seen the geometry of the problem, we are going to see how to calculate the Azimuth

angle. The process is the following.
Note: we depend on the hemisphere of the point “B”.

1. We calculate the polar angle, the angle “C”.

C = { |la_ lbl iflla_ lbl < 180°
~ 1 360°— |l — L] if |l — lp| > 180°

Where.
l,: West longitude of the point "A"(degrees)
l,: West longitude of the point "B" (degrees)
C <180°

Summary
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2. We calculate the angles “X” and “Y”. We have two possible cases.

If the point “B” is in the Northern hemisphere.

cot(0.5 C) sin( 0.5 (L, — Lg))

tan(0.5(Y — X)) = cos(0.5 (Ly + Lg))

cot(0.5C) cos( 0.5 (L, — L))
sin( 0.5 (L, + L))

tan(0.5(Y +X)) =

If the point “B” is in the Southern hemisphere.

cot(0.5C) sin( 0.5 (|Ly| — |Ly))
cos( 0.5 (|Ly| + |Lgl))

tan(0.5(Y - X)) =

cot(0.5C) cos( 0.5 (|[Ly| — |Lgl))

tan(0.5 (Y +X)) = sin(0.5 (ILp| + ILaD))

Where.
Lq: North latitude of the point "A" (radians)
Ly: North latitude of the point "B" (radians)
C: Polar angle (radians)

3. We calculate the Azimuth angle. We also have two cases.

If the point “B” is in the Northern Hemisphere.

Subsatellite point Ground station Position Azimuth (°)
A B A to the west of B 360°- Y
B A A to the west of B X
A B A to the east of B Y
B A A to the east of B 360 - X

If both points are in the Southern hemisphere.

Table (3a). Azimuth angle.

Subsatellite point Ground station Position Azimuth (°)
A B A to the west of B 180 +Y
B A A to the west of B 180 — X
A B A to the east of B 180-Y
B A A to the east of B 180 + X

Where.

X:Angle in the vertex of point "A" (degrees)
Y: Angle in the vertex of point "B" (degrees)

Table (3b). Azimuth angle.




Satellite communications.

Our supreme intention is to send and receive information through the satellite using
electromagnetic waves. Knowing the quality of the link, we can determine whether it's
possible establish the communication.

For determine the quality of the links in a satellite communications system, it's necessary to
perform a calculus of powers. This calculus of powers is called link budget.

The link budget is a process that consists of two steps.

1. Calculate the power of signal available at the receiver input.
The calculus depends on whether the link is an uplink or a downlink. We can work with the
noise power spectral density or with the noise power.

Carrier power

C
Noise power spectral density N_O

Carrier power _ C
Noise power ~ N
- Uplink.
C
N PIREgs + Merit factorsgs — Lprop — 10log(K) — ZAdditional losses [dB Hz]
0
C
i PIREgs + Merit factorsgs — Lprop — 10log(K B) — ZAdditional losses [dB]

Where.
GS: Ground Station

PIRE;s: Transmission power ;s + Gain of the transmission antenna;s [dB]

Gain of the antenna rx ) [ dB ]
Noise temperature of the receiver sat Kelvin degrees

Merit factorgy:: (

Lyrop: Losses of propagation in the link [dB]

K: Boltzmann constant = 1.3806504 x 10723 [&]
Kelvin degrees

B: Bandwidth of the channel [Hz]

- Downlink.

C
N PIREgq: + Merit factorgs — Lprop — 10log(K) — ZAdditional losses [dB Hz]
0

C
i PIREgy: + Merit factorgs — Lypyop — 10log(K B) — ZAdditional losses [dB]
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2. Quality of the link.
The quality of the link will depend on the type of system used (analog or digital).

If the system is analog, it's enough with the previous parameters (Ni , % )

0
However, if the system is digital, what more information gives about the quality of the link is
the Bit Error Rate (BER). We will see how to calculate the Bit Error Rate (BER).

The first step is to calculate the parameter Energy per bit

Noise power spectral density

Energy per bit ép c 1

Noise power spectral density - Ny ny Ry

Where.

c Carrier power

— — — (in natural units)
ng Noise power spectral density

R,: Bit rate(bps)

If the link is “double”, if we have an uplink and a downlink, we can calculate the total quality
of the link as follows. Provided that the noise is distributed evenly throughout the
bandwidth.

) ™ 6 )

Uplink Downlink
Regardless of the distribution of the noise, the following applies.

e = Do )

Uplink

-1

Downlink

Summary
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€p

Once the parameter (n—) has been obtained, we can calculate the Bit Error Rate (BER).
0

Depending on the modulation, the calculus of the BER varies.

BPSK and QPSK modulations.

M-PSK modulations. Using Gray code.

BER z%Q /zfl—bk sin(%)
0

Rectangular M-QAM modulations. Using Gray code.

Where.
. 1 o -t
Q(x): Q-function = — J, exp (T) dt

ep . Energy per bit

ng Noise power spectral density

k: Bits per symbol = log, M

Summary

123



At this point, we can intuit that the satellite communications systems are complex. We need
programs that allow to design and simulate orbits and coverages in a satellite
communications system, programs like ours.

We are going to see how we have implemented the program.

We have used the Java programming language for develop the program. Nevertheless, we
have considered others alternatives like Matlab or “C” for the development of the program.
Java is the best option from our point of view, that’'s why we use it.

We have used the library “Java3D” for the graphic representation of the 3D scenario. It's an
old library, but it's useful for our purposes.

Once the program has been developed, we have made different tests for check its working.
On the one hand, it has checked the working of every Java class, using small test
programs. On the other hand, it has made a series of tests for check the program as a
whole.

As the tests of every Java class are very numerous and don’t contribute a critical
information (we only have to know that the Java classes work correctly), we will focus on
the tests that check the program. The program has two basic functionalities, calculate the
link budget and calculate the orbit of the satellites. Therefore, the tests that check the
program have been focused in these basic functionalities.

Finally, we can say that the necessity of programs that allow to design and simulate orbits
and coverages in a satellite communications system, has motivated the development of our
program. In addition to these functionalities, our program has extra functionalities like, for
example, the establishment of routes (the program calculates the link budget at the points
of the route).

All can be improved, our program too. A pair of interesting improvements would be, the
optimization of the number of satellites (calculate the minimum of satellites for obtain a
determinate coverage) and adapt the program to be able to work with others planets or
natural satellites (like the Moon).

Summary
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Ventana principal.
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