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Resumen

Las orbitas bajas estan cada vez mas congestionadas y es por ello por lo que es interesante estimar el tiempo
producido hasta que se produzca la reentrada del satélite.

El objetivo de este proyecto es estimar el tiempo de vida de un satélite en orbita baja sometido a algunas
perturbaciones como la resistencia atmosférica y el achatamiento terrestre.

Para ello, se parte inicialmente de conceptos de la mecanica orbital. La resolucion de este problema se llevara a
cabo mediante un método determinista en el que seran conocidos todos los datos realizandose también estudio
paramétrico del tiempo de vida respecto a los parametros de los que depende y posteriormente mediante un
método probabilista en el cual no se conocera alguno de sus parametros sino una funcion de distribucion de
estos.

Finalmente se propondran trabajos futuros completando asi el trabajo realizado.
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Abstract

The low orbits are increasingly congested and is why it is interesting to estimate the time produced until the
satellite reentry occurs.

The objective of this project is to estimate the lifetime of a satellite in low orbit subject to some disturbances
such as atmospheric drag and land flattening.

To do this, it begins with basics concepts of orbital mechanics. The resolution of this problem will be conducted
by a deterministic method that will be known all data, also performing parametric study of the lifetime on the
parameters on which it depends and then by a probabilistic method which will not be known one of'its parameters
but a distribution function thereof.

Finally, future work will be proposed to complete the project done.
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1 INTRODUCCION

1.1. Introduccion. Motivacion del proyecto

El objetivo de este proyecto es la obtencion del tiempo de vida de satélites que se encuentran en orbita baja.
No es una tarea sencilla debido a la incertibumbre que éste tiene asociado a sus multiples pardmetros y efectos
que entran en juego a la hora de calcularlo, sobre todo uno de ellos: 1a densidad.

Es por ello por lo que al no conocerse con exactitud muchos de estos parametros seria de interés la utilizacion
de algiin método probabilistico que permitiese a partir de la incertidumbre introducida por una funciéon de
densidad, por ejemplo, obtener una funcion de distribucion del tiempo de vida.

Una o6rbita terrestre baja es una orbita alrededor de la tierra entre la atmosfera y el cinturon de radiacion de
Van Allen, con un angulo bajo de inclinacion. Sus limites no estan rigidamente definidos, pero estan tipicamente
entre 200 - 2000 km sobre la superficie de la Tierra.

La mayoria de los vuelos espaciales tripulados han sido en orbita terrestre baja. Aunque actualmente la
orbita media es utilizada también por ejemplo para satélites de navegacion, la mayoria de los satélites estan
dispuestos en Orbita terrestre baja, donde viajan alrededor de 27.400 km/h (8 km/s), dando una vuelta a la tierra
cada 90 minutos. Otra excepcion son los satélites de comunicacion que requieren Orbita geoestacionaria. Sin
embargo, hace falta menos energia para situar un satélite en orbita terrestre baja y ademas el satélite necesita
transmisores menos potentes para transferencia de datos, asi que la orbita terrestre baja se usa para muchas
aplicaciones de comunicacion. Dado que estas orbitas no son geoestacionarias, se requiere una red de satélites
para suministrar cobertura continua. Las orbitas bajas también ayudan a satélites de teledeteccion gracias al nivel
de detalle afiadido que puede ser obtenido. Los satélites de teledeteccion pueden tomar también ventaja de orbitas
terrestres bajas sincronas solares a una altitud de alrededor de 800 km y cerca de la inclinacion polar.

En las dos décadas pasadas, mientras el nimero de satélites en la orbita baja de la tierra se incrementaba,
los cientificos empezaron a darse cuenta de los problemas particulares asociados con esas orbitas. En primer
lugar, las orbitas bajas involucran perturbaciones debido a la resistencia que son la mayor cantidad de veces del
orden de magnitud de otras perturbaciones orbitales existentes. En segundo lugar, cuando el satélite pierde su
energia debido a la friccion atmosférica, sus elementos orbitales varian hasta llegar al punto de la reentrada. A
continuacion se produce la ruptura por ablacion y la volatilizacion y en algunos casos aunque con pequetia
probabilidad se produce un impacto a tierra. La reentrada de satélites puede representar un considerable peligro
para las personas o aviones.

Por toda la aplicabilidad que las orbitas bajas tienen, sumado a la basura espacial que almacenan, pueden
sufrir riesgos de congestionamiento y es por ello por lo que muchos proyectos de investigacion deciden observar
el movimiento del satélite y tratar de predecir su trayectoria (analisis de dispersion) y estimar el tiempo de vida
de dichos satélites.

Con el andlisis de dispersion se predice con mejor exactitud la posicion del satélite en cualquier instante
futuro, ademas de proporcionar las herramientas necesarias para el calculo de las propiedades de la atmosfera
(principalmente la densidad). Con la estimacion del tiempo de vida del satélite se permite planificar una mision
de forma realista y adecuada; en los casos donde el satélite es incontrolado, la prediccion del tiempo hasta la
reentrada evitando dafios en aeronaves o humanos; y en los casos en los que el satélite aun se encuentra bajo el
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control de actitud, obtener la prediccion de su reentrada como una funcion de la actitud, lo que permite el control
con una precision razonable del reingreso y la obtencion del punto y la region de impacto en un lugar deseado
evitando las zonas pobladas.

El andlisis de dispersion no es objeto del proyecto, sin embargo, si lo sera la estimacion del tiempo de vida
de satélites que se encuentren en Orbitas bajas.

El tiempo de vida es el tiempo entre el instante inicial para el cual el satélite en estudio se encuentra en una
posicion determinada, a una altura determinada y con unos elementos orbitales y el instante en el que llega a
una altitud fijada como la altitud de reentrada. A partir de ésta, el decaimiento es inminente y muy rapido.

El tiempo de vida depende de una gran cantidad de parametros o efectos como pueden verse en la figura

- Lifetime
perturbations | | conditions Sl e SRP
/N _
Launcher Deployment c::#iig::ei;t — Atmr:izgleric Airspeed
Attitude Solar activity Geoirrr:gg:etic un::ﬂecr)gaeilnty

Figura 1-1. Esquema de los parametros de los que depende el tiempo de vida.

En primer lugar depende de la condicion inicial del satélite la cual viene dada por los elementos orbitales en
el instante inicial. También lo hace de la perturbacion gravitacional conocida como el J>. Ademas de éstas,
depende fuertemente de la resistencia atmosférica en orbitas bajas por lo que para obtener un resultado coherente
se debe tener un buen modelo atmosférico. Dentro de esta tltima dependencia aparecen parametros como el
coeficiente balistico, definido a partir de la masa, superficie del satélite y coeficiente atmosférico; la velocidad
relativa; y otros parametros que no se tendran en cuenta como son la actividad solar o el indice geomagnético.

Aun conocidos gran parte de estos parametros, algunos no se haran de forma exacta, apareciendo una
incertidumbre en el modelo, como se comento con anterioridad. Estas incertidumbres pueden minimizarse con
un amplio estudio y pruebas, sin embargo, no se podran eliminar por completo dejando un error inherente en
cualquier calculo del tiempo de vida.

1.2. Alcance del proyecto.

El objetivo de este proyecto es realizar desde inicio un modelo que permita simular el comportamiento
dinamico de un satélite alrededor de la tierra, obteniendo en cada instante su vector estado (posicion y velocidad),
y con éste poder estimar su tiempo de vida restante. Mas exactamente, se basa en dicho calculo pero para satélites
en orbitas bajas en los que como se vera mas adelante afectara la resistencia que opone la atmosfera al igual que
la no esfericidad de la tierra.

Por tanto, a modo de resumen, los objetivos son:



1.3.

Generacion completa de un modelo de simulacion del movimiento de un satélite en orbitas bajas
en la plataforma MATLAB para la obtencion de su tiempo de vida teniendo en cuenta la resistencia
atmosférica.

Ampliacion de dicho modelo afiadiendo la perturbacion debida al achatamiento de la tierra: J> y de
nuevo obtencion del tiempo de vida.

Comparacion del modelo con datos reales del decaimiento y obtencion del error.

Estudio de la evolucion de los elementos orbitales durante el decaimiento del satélite.

Realizacion de un estudio paramétrico de la masa, superficie del satélite, coeficiente de resistencia
atmosférica y elementos orbitales respecto al tiempo final de vida.

Ademas del modelo determinista, para el cual se tiene la funcion de densidad dependiente de la
altitud, se genera un modelo probabilista en el que no se conoce la densidad sino una funcioén de
distribucion de ésta y con la que se obtiene la funcion de distribucion del tiempo de vida del satélite.

Estructura del proyecto.

La estructura del proyecto es la que sigue:

Capitulo 1: Introduccion del proyecto. En este capitulo se presenta brevemente la problematica del
acumulamiento de cuerpos en drbita baja y se motiva la necesidad de crear una herramienta de
calculo de tiempos de vida para satélites afectados por la resistencia acrodinamica. Finalmente, se
define el alcance concreto de este proyecto.

Capitulo 2: Conceptos de la mecanica orbital. Este capitulo estd dedicado a la desviacion del
problema de los dos cuerpos y a la explicacion de las perturbaciones que afectan al caso en
consideracion (J y la resistencia atmosférica).

Capitulo 3: Modelo determinista. Se define y genera el modelo que se utiliza en la plataforma
MATLAB viendose la importancia de afiadir la perturbacion J> a la ya incluida resistencia
atmosférica. Se toman algunos satélites que ya hayan reingresado en la atmosfera para poder
estimar y comparar los tiempos de vida de éstos. Se observa y comenta la evolucion de los
elementos orbitales con el paso del tiempo de vida del satélite. También se realiza un estudio
paramétrico de la masa del satélite, superficie del satélite, coeficiente de resistencia atmosférica y
elementos orbitales para obtener la influencia que éstos generan al tiempo final de vida del satélite.

Capitulo 4: Modelo probabilista. Se varia el modelo determinista debido al desconocimiento de la
densidad generando asi una herramienta probabilistica que permita la obtencion de una funcion de
distribucion del tiempo de vida del satélite a partir de la funcion de distribucion de la densidad.
Posteriormente se realiza la media y la desviacion tipica.

Capitulo 5: Conclusiones y trabajos futuros. Se comenta en este capitulo las concluisones obtenidas
sobre el proyecto, resumiendo el trabajo realizado. También se indicaran unas lineas de trabajo
futuras sobre las cuales poder mejorar y completar el proyecto.
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2 CONCEPTOS DE LA MECANICA ORBITAL

Las ecuaciones que permiten obtener el movimiento de un cuerpo, es decir, su vector posicion y
velocidad en cada instante parten del problema de los dos cuerpos [1].

Se recuerdan las hipotesis sobre las que se sostenia dicho problema:

= Se considera el sistema aislado del resto del Universo.
= Las masas se pueden considerar puntuales y localizadas en el centro de masas del cuerpo.

F4

Figura 2-1. Sistema que muestra dos masas aisladas y puntuales.

Estas consideraciones podrian ser aceptadas, aun alejandose de la exactitud, ya que indican que solo existen
dichos cuerpos, como se aprecia en la figura 2-1, y por tanto la inica fuerza que apareciese es la de atraccion
entre ellos. Como se quiere obtener un resultado lo mas preciso posible, se debe descartar esta hipdtesis.

Es por ello por lo que se consideran una serie de perturbaciones y efectos que hacen del problema algo mas
complejo.

2.1. Analisis general de las perturbaciones

La primera suposicion permite reducir, como se acaba de indicar anteriormente, las fuerzas que actian a las
gravitatorias entre los dos cuerpos. Pero no hay que olvidar que existen otras fuerzas:

o La fuerza gravitatoria ejercida por otros cuerpos.

e Laresistencia atmosférica en orbitas bajas.

e Fuerzas propulsivas (especialmente a tener en cuenta en la realizacion de maniobras).
e Lapresion de radiacion solar.

En cuanto a la segunda suposicion es solo valida si los cuerpos son esferas macizas y homogéneas. No
obstante:

e Los planetas no son esferas perfectas. En concreto la Tierra esta achatada.

e Los vehiculos espaciales no son esferas perfectas. Un vehiculo no esférico se ve afectado por el
gradiente gravitatorio (fendmeno que afecta a cuerpos no puntuales, y que tiene su origen en que la
gravedad que actlia sobre ellos resulta no uniforme) debido a que ésta se distribuye en la masa del
satélite y este no tiene una forma esférica.

Respecto a la primera suposicion cabe indicar:

Que no se tendra en cuenta la fuerza ejercida por otros cuerpos ya que como se puede observar en [1],
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conceptos de la mecanica orbital

el orden de magnitud de la fuerza de perturbacion generada por un tercer cuerpo, por ejemplo el sol, sobre el
satélite es:

-

r

Yy = Ho—= 2.1
)/p Ho T'®3 ( )
Y comparandola con la fuerza kepleriana:
R 7
Yk = ~Ho 73 (2.2)

Se puede tener una estimacion del orden de magnitud de una respecto a la otra y ver si es despreciable

- 3
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Habiendo  considerado  que: 1o = 1AU =149.597.870.700km y que jpp =
132.712.440.000 km?s 2

Por lo que se puede comprobar que para orbitas bajas, dicha atraccion comparada con la fuerza
kepleriana es despreciable.

0 no.
Ye

Yk

En cuanto a las fuerzas propulsivas, indicar que tampoco se tendran en cuenta ya que no se considerara
ninguna fuerza realizada por los propios satélites estudiados.

Por ultimo, la presion de radiacion solar, llega a ser muy importante para orbitas con grandes altitudes
pero para satélites en orbitas bajas, la perturbacion debida a la resistencia atmosférica juega un papel mas
importante en muchos casos, excepto para satélites tipo globo en los que el ratio area/masa es muy alto.

En cuanto a la segunda suposicion indicar que en este proyecto se plantearan las ecuaciones del
movimiento sobre satélites esféricos, si bien se considera la no esfericidad de la Tierra, provocando como se ve
a continuacion la perturbacion del Jo.

A continuacion, se explican las perturbaciones que se van a considerar a la hora de modelar el problema
del calculo del tiempo de vida. En concreto, se describe tanto el efecto de la resistencia provocada por la
atmosfera residual en orbitas bajas, como el efecto del achatamiento de la tierra.

2.2. Perturbacion debido al achatamiento de la tierra.

En Geodesia (disciplina que estudia la forma y tamano de la Tierra y su campo gravitatorio), se
consideran multiples modelos de Tierra segin el nivel de precision requerida por la aplicacion. Cada modelo
considera un tamario y figura de la Tierra distintos, desde un modelo topografico exacto de la Tierra (no deseable
para calculos matematicos, pues el tomar en cuenta todas las irregularidades conllevaria un nimero
prohibitivo de calculos) hasta incluso un modelo de Tierra plana en estudios locales (no aplicable en Mecanica
Orbital por razones obvias).

El concepto pitagérico de una Tierra esférica ofrece una superficie simple que es matematicamente facil
de manejar. Muchos computos astrondmicos y de navegacion la utilizan como representacion de la Tierra.
Mientras que la esfera es una aproximacion cercana a la verdadera forma de la Tierra, y satisfactoria para muchos
propositos, para otros se necesitan figuras mas precisas. Mejores aproximaciones van desde modelar la forma
entera de la Tierra como un esferoide oblato, hasta el uso de armonicos esféricos o aproximaciones locales en
términos de elipsoides de referencia locales.

Dado que la Tierra esta achatada en los polos y abultada en el ecuador, la figura geométrica utilizada en
geodesia que mas se aproxima a la forma de la Tierra es un esferoide oblato. Un esferoide oblato es un elipsoide
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de revolucion obtenido por rotacion de una elipse alrededor de su eje mas corto. Un esferoide que representa la
forma de la Tierra u otro cuerpo celeste recibe el nombre de elipsoide de referencia.

Un elipsoide de revolucion queda univocamente determinado por dos magnitudes, dos dimensiones, o
una dimensioén y un numero representando la diferencia entre las dos dimensiones. Los geodestas (personas que
se dedican profesionalmente a la geodesia), por convencion, utilizan el semieje mayor y el achatamiento.

Un satélite orbitando la Tierra en una 6rbita baja se vera fuertemente influenciado por las asimetrias en
la distribucion de masa terrestre, ya que el potencial gravitatorio no dependera exclusivamente del radio sino
también de las latitudes y longitudes sobrevoladas. La fuerza de perturbacion resultante puede alterar
considerablemente la 6rbita.

El potencial gravitatorio permite obtener la fuerza gravitatoria especifica con lo que su calculo es de
mucho interés.

Si se supusiese un cuerpo esférico y homogéneo con parametro gravitatorio u, se tendria su potencial
gravitatorio como UK=E , sin embargo, no es asi. Y para la obtencion de un potencial gravitatorio para un cuerpo
cualquiera se verifica la Ecuacion de Laplace VU=0.

Se supondra un cuerpo cuya masa estara distribuida homogéneamente con simetria de revolucion
(alrededor de un eje), es decir, solo varia con ¢ (no con A) como la mostrada en la figura 2-2.

Figura 2-2. Distribucion de la masa terrestre con simetria de revolucion.

En este caso y para mayor facilidad se utilizaran las coordenadas esféricas, U=U(r, @). Con lo que la
ecuacion de Laplace quedard de la siguiente forma:

16(26U)+ 1 6( au)_o 24
rzor\" ar r2cos @ d @ COS(p(’)q) - @4

La solucion general de dicha ecuacion viene dada por:

U= % [1 - Z]n (R%)n pn(seng)

= El primer término representa, como se comento, el potencial de una esfera, mientras el resto (la serie)
representa la desviacion del modelo esférico.

=  Los coeficientes /,, son los llamados armonicos zonales del potencial.

= p, eseln-ésimo polinomio de Legendre, definido recursivamente como

(2.5)

Donde:

po(x) =1
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p1(x) =x

1
Pt (1) = —= (@1 + Dapa () = npy () (26)

El significado de los diferentes armonicos se puede ver a continuacion en la figura 2-3 (segundo, tercero,
cuarto y quinto armonico esférico).
i/

Figura 2-3. Tipos de armonicos esféricos.

Los primeros armonicos son los de méas importancia. Para la Tierra, J>=1,083 x 107, J;=-2,534 x 107,
Ji=-1,620x 107, Js5=-2.273 x 107 ...

Un modelo frecuentemente utilizado consiste en despreciar todos los armonicos excepto el segundo, lo
que equivale a considerar la tierra como un elipsoide de revolucion.

Esto se justifica en el sentido de que es el término que produce la mayor perturbacion y por tanto domina
el movimiento global del satélite. Para el caso de la Tierra, el valor del J> es al menos mil veces mayor que
cualquiera de los restantes coeficientes.

3x2-1
2

Usando la férmula encontramos que p, =
Por tanto el modelo potencial, considerando tan solo el J», es:

R 2
U =li—$ 1+]—2<%) (1 -3 sen?p)

> (2.7)

Donde el primer término, estd implicitamente incluido en las ecuaciones KS por tratarse del potencial
que da origen al movimiento kepleriano. El potencial perturbador (U,), equivalente al segundo término, genera
la denominada teoria principal del satélite artificial.

2.3. Perturbacion debido a la resistencia atmosférica.

El efecto de la resistencia atmosférica es, para orbitas bajas, el que mas peso tiene y determina el tiempo
de vida de un satélite. También es muy importante en los estudios de reentrada y es util para las maniobras de
aerofrenado como lo fue para la “Mars Reconnaissance Orbiter” en la cual se consiguié ahorrar 600 kg de
combustible o la “Magallanes” (Venus).

Se encuentran variaciones o perturbaciones seculares en a, e y i mientras que en todos los elementos
orbitales, incluidos los anteriores, se producen perturbaciones periodicas.

Si la excentricidad es mayor que cero el efecto inicial de dicha perturbacion por la resistencia
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atmosférica es la de circularizar la orbita (ver figura 2-4), haciendo disminuir el radio de apogeo hasta que
coincida con el de perigeo. Una vez esto, el efecto es la lenta disminucion del radio, provocando una caida en
espiral del cuerpo hasta que se produce su reentrada.

Figura 2-4. Efecto de circularizacion generado por la resistencia atmosférica.

En cuanto a la fuerza que aparece aqui es la provocada por dicha resistencia atmosférica y tendra la
direccion de la velocidad relativa a la atmosfera, pero el sentido opuesto:

Urel

¥p=-D (2.8)

Vret
La velocidad relativa se define como la velocidad que llevaria el cuerpo en estudio restandole la
velocidad atmosférica, suponiendo que la atmosfera rota con la Tierra: Uyo; = U — Uy donde dicha velocidad

-

S
de la atmosfera se define como Vgp = Wy X 7 = wg k X 7

La resistencia se modela como:
1 2
D = 5‘[)17 rel (29)

Donde, B = smTV es el coeficiente balistico, con m, la masa del vehiculo, S la superficie frontal
D

(dependiente con la actitud del vehiculo), y Cp el coeficiente de resistencia aerodinamico.

La densidad del medio depende de la altura y es dificil de modelar ya que para una misma altura los
valores fluctian entre un maximo y un minimo debido a miltiples y complejos factores (variaciones debidas a
la geografia y el achatamiento, fluctuaciones solares...). A continuacion se hablara de ella con mas detalle.

2.3.1. Densidad atmosférica

La densidad en la atmosfera alta cambia debido a la interaccion compleja entre tres parametros basicos:
la naturaleza de la estructura molecular de la atmoésfera, el flujo solar incidente, y las interacciones
geomagnéticas. La composicion molecular afecta fuertemente a la densidad. El flujo solar, generado por la
radiacion incidente que llega provocada por el sol, afecta a la densidad atmosférica casi instantaneamente,
haciendo de la densidad una funcion del tiempo. La actividad geomagnética afecta a la atmosfera a través de la
calefaccion de particulas que colisionan con otras particulas energéticas cargadas procedentes del sol. Juntos,
estos efectos hacen que la densidad atmosférica aumente a altas altitudes debido al incremento de las colisiones
entre particulas. El nivel del flujo solar y la actividad geomagnética son dificiles de predecir pero muy
importantes para un modelo preciso.

La atraccion gravitacional de las moléculas en la atmosfera determina su presion y densidad. Ademas, la
relacion con la temperatura es importante ya que €sta es una de las mayores causas de la dificultad en la
determinacion de un modelo exacto de densidad.

La complejidad de la atmosfera es debido al niimero de regimenes que ésta tiene. Aunque hay valores
que se muestran para una temperatura y altitud, estos siempre cambian con el tiempo y son dificiles de predecir.
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En general, los modelos atmosféricos pueden clasificarse en estaticos o variables en el tiempo.
Obviamente los estaticos son los mas simples de usar ya que todos los parametros atmosféricos permanecen
constantes. Sin embargo, algunos factores afectan a dichos modelos:

e Variaciones latitudinales: estos efectos son muy faciles de ver con un satélite en una 6rbita circular e
inclinada. Pasando por encima del ecuador de la tierra, efectivamente, cambia la actual altitud y por
tanto cambia la densidad. Este efecto produce la resistencia en todos los puntos virtuales de la orbita.

e Variaciones longitudinales: aunque este efecto es considerado en los modelos que varian con el tiempo,
también pueden influir en los modelos estaticos. Hay que considerar la dificultad en determinar la
completa simetria de la atmosfera en todas las regiones de la tierra. Por ejemplo, las cordilleras del
Himalaya causa significantes diferencias en el viento, densidad y temperatura respecto a las vastas
expansiones del océano abierto a la misma latitud pero diferentes longitudes.

También existen una serie de factores que afectan a los modelos variantes en el tiempo. Tan solo se citan
sin entrar a explicarlos detalladamente.

e  Variaciones diurnas.

e  Ciclo de rotacion solar de 27 dias.

e Ciclo de 11 afos de las manchas solares.

e Variaciones estacionales.

e  Variaciones ciclicas.

e Rotacion atmosférica.

e Vientos.

e Variaciones debidas a las tormentas magnéticas.
e Variaciones de corto periodo e irregulares.

e  Mareas.

Si se quiere saber mas sobre estos factores se puede consultar la bibliografia [3].

Modelos atmosféricos: numerosos modelos de densidad han sido desarrollados en las tltimas décadas con
dos enfoques principales: 1) combinando leyes de conservacion y modelos de constitucion atmosférica en
modelos fisicos; 2) usando conceptos fisicos simplificados desarrollados a partir de datos o medidas in-situ y
datos de satélites.

Se podria utilizar algin modelo variante en el tiempo, como el atmosférico Jacchia-Roberts pero los
requerimientos computacionales serian demasiado altos. Modelos de esa fidelidad son los mas completos y
necesitan también datos de la época en los que sean requeridos necesitando un alto poder computacional. Por
otro lado, se encuentran por ejemplo y mas simple, el modelo exponencial el cual puede ser demasiado incorrecto
para algunas aplicaciones. Sin embargo, éste es el que se utiliza en dicho proyecto.

Modelo exponencial: este modelo simple y estatico asume que la densidad de la atmosfera decae
exponencialmente con el incremento de altitud. También se asume una distribucion esférica-simétrica de las
particulas, en la que la densidad, varia exponencialmente siguiendo la siguiente expresion:

_hellp —ho

p=poel (3.11)

Donde la densidad de referencia, p,, es usada con la altitud de referencia, hy, la altitud actual sobre el
elipsoide, heyyp, y la altitud de escala, H. La tabla 3-2 da estos valores a diferentes alturas.
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Altitude Base Nominal Scale | Altitude Base Nominal Scale
h(,;,p Altitude Dcnsity} Height her Altitude Density Height
(km) kh,(km) p,(kg/m’) H(km) (km) h, (km) o, (kg/m3) H (km)

0-25 0 1.225 7.249 | 150-180 150 2.070x 107 22523
25-30 25 3.899x 102 6.349 | 180-200 180 5.464x10710 29749
30-40 30 1.774x 102 6.682 | 200-250 200 2.789x1071% 37,105
40-50 40 3972x107 7554 | 250-300 250  7.248x 107" 45546
50-60 50 1.057x103 8382 | 300-350 300  2.418x10°'" 53628
60-70 60 3206x107% 7714 | 350-400 350  9.518x 10712 53208
70-80 70 8.770x107°  6.549 | 400450 400  3.725x 10712 58515
80-90 80 1.905x107° 5799 | 450-500 450  1.585x 1072  60.828

90-100 90  3.396x10° 5382 | 500-600 500  6.967x 1071 63.822
100-110 100 5.297x 1077 5877 | 600-700 600  1.454x107"%  71.835
110-120 110 9.661x10™° 7263 | 700-800 700  3.614x107'* 88.667
120-130 120 2438x107® 9473 | 800-900 800  1.170x 107 124.64
130-140 130 8484x107 12.636 [ 900-1000 900  5.245x10° 18105
140-150 140 3.845x107° 16.149 | 1000 1000 3.019x107°  268.00

Tabla 2-1. Valores caracteristicos para la obtencion de la densidad en funcion de la altura.

La densidad en funcién de la altitud obtenida con este modelo y mostrada en la figura 2-1, es como
sigue:

Densidad [kg/m®]
=
[
|

=
<
=
T
|

10715 | | | | | | | | |
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000

Altitud [km]

Figura 2-5. Densidad obtenida del modelo exponencial.
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3 ESTUDIO DEL TIEMPO DE VIDA DE UN
SATELITE. MODELO DETERMINISTA

3.1. Analisis matematico/numérico de perturbaciones

Para tratar los efectos de perturbacion, y mas concretamente los vistos en el capitulo 2, existen esencialmente
dos metodologias:

e  M¢étodo de perturbaciones generales: emplea los elementos orbitales como base, estudiando su variacion
con el tiempo.
e Meétodo de perturbaciones especiales: no emplea elementos orbitales sino directamente las ecuaciones
del movimiento. A su vez se divide en dos posibles formas de tratar el problema:
o Meétodo de Encke: resolucion directa de las ecuaciones del movimiento, incluyendo las
perturbaciones y tantos cuerpos como sea necesario. El mas usado en la actualidad.
o Meétodo de Cowell: resuelve las ecuaciones de una correccion 67 sobre una solucion de
referencia de los dos cuerpos r = —u#/r3. Si la correccion crece, es necesario recalcular la
solucion de referencia. Hoy en dia, esta opcion es menos usada.

En este proyecto se utilizara el método de Encke como se vera a continuacion.

3.2. Modelo determinista

Se pretende por tanto obtener para cada instante el vector estado del satélite o cuerpo en estudio, es
decir, su vector posicion y su vector velocidad y con éstos poder saber la altitud a la que se encuentra respecto a
la Tierra, lo que equivale a obtener su tiempo de vida ya que como se vera a partir de una determinada altitud se
puede suponer la reentrada del cuerpo y la caida de éste durara tan solo unas pocas horas.

Se comieza a explicar el modelo determinista para el cual en un instante determinado, a una altitud
fijada, se conoce el valor de todos los parametros en estudio.

3.2.1. Perturbacion J2

Para calcular la fuerza que genera dicha perturbacion se debe obtener el potencial provocado por éste y
realizarle el gradiente: F = VU.

El potencial que se obtuvo en el capitulo anterior (ecuacion 2.7) se muestra a continuacion:

(4] R 2
U= “7 1 +]§2(%) 1-3 Sen2<p)] 3.1)

Para realizar el gradiente de este potencial, se supondran coordenadas esféricas que vienen dadas en la
figura 3-1:
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Figura 3-1. Sistema de coordenadas esféricas.

Las componentes del vector posicion se definen a continuacion:

T, = rcosAcos@ (3.2)
Ty = rsenicos¢ (3.3)
1, = rseng (34)
La fuerza que se obtiene es:
F=—(6—U-ér+la—U-§) (3.5)
or rap ¢

Con U= U, + U, donde Ui es la parte del potencial suponiendo la esfericidad de la Tierra'y U, es el
potencial afiadido por suponer el achatamiento, la parte de éste debido a la perturbacion. Por lo que podemos
dividir esta fuerza en dos componentes = F, + F),

Por tanto, se necesita conocer los vectores unitarios de direccion definidos a continuacion:

cosAcosp —cosAseng
é, = <Sen/1cosqo), €p = (—senlsenqo) (3.6)
seng cosQ

En primer lugar, la primera componente de la fuerza es:

E=VU,=—-—=e, =——=7 (3.7)

Rg * Rg *
—(1—35ench)-§r—3“127’—ea

2 SenQcosy - é, (3.8)

Con esto, se obtiene la fuerza resultante que origina el achatamiento terrestre, la cual se tendra en cuenta
a la hora de realizar el modelo dinamico.
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3.2.2. Resistencia atmosférica.

Realmente la fuerza de resistencia es solo una parte de la fuerza aerodindmica total aplicada sobre un
cuerpo en movimiento en un fluido. Es por ello que los efectos aerodindmicos generan sobre dicho cuerpo:

1. Una componente de la fuerza paralela al flujo (resistencia)
2. Una componente de la fuerza perpendicular al flujo (sustentacion)
3. Un par respecto al centro de masas

Pero cabe indicar que tanto el par como la sustentacion no se tendran en cuenta en este proyecto. Debido
a que el ratio sustentacion-resistencia para satélites tiene un valor de (L/D < (.1), la sustentacion es despreciada
y no se tiene en cuenta bajo las condiciones mencionadas. Pero a medida que la altitud del satélite disminuya,
acercandose a la superficie terrestre, dicho ratio ira aumentando, sobre todo para altitudes cercanas a los 100
kilémetros.

En el presente problema, la resistencia atmosférica es una perturbacion dificil de modelar debido a su
dependencia con un gran niumero de parametros, muchos de ellos conocidos con una baja exactitud. Ademas de
esto, los efectos de la resistencia atmosférica son fuertemente dependientes de algunos parametros relacionados
con dicha perturbacion (Cp y A) como puede verse en su expresion matematica:

1
Fp =D = ﬁpvzrel (3.9)

Donde B es el coeficiente balistico como se definid con anterioridad

B =2
SCp

(3.10)

En este apartado, se trata de explicar cada uno de los parametros, indicando que valores tomaran para
este modelo.

La tabla 3-1 muestra los satélites a los que se les ha aplicado dicho modelo determinista:

n NORAD . Cross-Sectional Drag

Spacecraft Name Catalogue No. Mass (kg) Area {ml) Coefficient
ODERACS-A 22990 1.482 0.0081 1.93
ODERACS-B 22001 1.482 0.0081 1.09
ODEFRACS-E 22004 5 0.0182 1.95

Tabla 3-1. Caracteristicas de los satélites utilizados en el modelo.

Como se puede observar en la tabla 3-1, vienen definidos parametros como son la masa, el area frontal
y el coeficiente de resistencia atmosférica. Se presenta ahora la explicacion mas detallada de cada uno de ellos.

1. Masa del satélite: la masa del satélite es conocida y ademas se supone invariante en el tiempo que
esté orbitando el cuerpo ya que ademas, al no generar empuje el satélite, no disminuye por la pérdida
de combustible.

2. Area de la seccion: estd directamente relacionada con la superficie, la dimension y la actitud del
satélite. Representa el area proyectada del satélite en un plano perpendicular al flujo del fluido.
Cada uno de los satélites de la Tabla anterior es esférico, lo que permite la simplificacion de las
etapas iniciales del desarrollo del modelo, ya que permite la eliminacion del problema de la actitud.
Las actitudes de una nave espacial en descomposicion pueden ser dificiles de predecir, ya que la
mayoria por la reentrada son incapaces de mantener una actitud constante y caen alterando el
coeficiente de arrastre y el area de la seccion transversal, accion que complica el analisis. Sin
embargo, los satélites con areas de seccion transversal no uniforme podrian ser analizados mediante
la ISO (Organizacion Internacional de Normalizacion), Estandar para promediar el area de seccion
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transversal, en la cual se incluye normalizacion para toda forma de satélites [2].

En este caso y para estos satélites debido a su forma esférica la obtencion del area frontal es trivial
y no cambiara con su actitud.

3. El coeficiente de resistencia aerodinamica: varia mucho con las condiciones de flujo, angulo de
ataque, rango de velocidad, tipo de fluido y el recorrido libre medio de las moléculas. Su
determinacion no es facil, especialmente debido a la forma irregular de la mayoria de los satélites.
Para cuerpos esféricos suele tomar valores 2.0 < Cp < 3.0, y para dichos cuerpos y a bajas altitudes
valores en el intervalo 1.9 <Cp < 2.3 [3] y [4].

En este caso, al igual que con la masa y el area frontal, se tomara el valor del coeficiente de
resistencia proporcionado por la tabla 3-1 obtenida de [5].

3.2.3. Condicion inicial

La condicion inicial es el punto a partir del cual se comienza a contar el tiempo de vida del
satélite. Es importante su conocimiento para poder realizar el modelo y para los satélites en estudio es
el mostrado en la tabla 3-2:

SATELLITE EPOCH SMA ECC INC RAN AP MA PH AH
NAME yymmdd hhmmss | [km] [deg] | [deqg] | [degq] | [deg] | [km] | [km]
ODERACS A 940209 173759 6723.4 | 0.00080 | 56.9 188.1 256.6 103.9 339.8 350.6
ODERACS B 940210 162931 6724.7 | 0.00062 | 56.9 183.8 254.3 105.6 342.3 350.7
ODERACS E 940211 091627 6726.4 | 0.00017 | 56.9 180.7 292.3 677 347.1 349.4

Tabla 3-2. Condicion inicial en elementos orbitales de los satélites en estudio.

Se puede observar que los datos ofrecidos son:

e Laépoca en la que se encuentra dicho punto de inicio.

e Algunos elementos orbitales como semieje mayor de la orbita, excentricidad, inclinacidn, ascension
recta del nodo, argumento de perigeo y anomalia media.

e Altitudes de perigeo y apogeo.

3.2.4. Método de resolucion

Como se indic6 al comienzo de este capitulo para estimar el tiempo de vida se utilizaria el método de
Encke el cual trabaja con las ecuaciones del movimiento afiadiendo las perturbaciones y asi obteniendo el nuevo
vector estado (posicion y velocidad) del satélite.

Para obtener este vector estado se realizara en la plataforma MATLAB un sistema de ecuaciones
diferenciales el cual se integrara un tiempo ¢, con una condicion inicial determinada. Dicha condicion inicial
debera ser el vector estado en el punto de partida, es decir, un vector posicion y otro velocidad. Para transformar
los datos iniciales dados en la tabla anterior a estos vectores hay que realizar una conversion que se puede
observar en la bibliografia [1].

El sistema a integrar sera el siguiente:

P=7 (3.12)
7oL o
%(0) = %, (3.14)

Donde el vector estado x se define:
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(3.15)

Y las fuerzas F, + Fp son las fuerzas provocadas por la resistencia atmosférica y el achatamiento de la
Tierra respectivamente.

Se indican a continuacion unas consideraciones muy importantes a tener en cuenta durante el método
resolutivo ya que pueden afectar en gran medida al resultado final debido a lo sensible que es este estudio.

400

350

300

Altitud [km]

250

200

150

En primer lugar el paso o intervalo de tiempo escogido: dicho paso no podra ser excesivamente
grande ya que si es asi, el tiempo de vida obtenido sera diferente al verdadero. Realizandose varias
pruebas en las que para un mismo satélite se variaba ese intervalo de tiempo se llego a la conclusion
de que podria definirse en t=100 segundos. Aunque pueda parecer un paso pequefio esos cien
segundos debido a que las simulaciones realizadas suelen constar de unos cien dias
aproximadamente (como tiempo final de vida del satélite), el cuerpo aproximadamente avanza con
velocidad de 7 kilometros por segundo por lo que un paso mayor que este puede ser excesivo.

En segundo lugar, pero no menos importante, se debe indicar que otro factor que igualmente afecta
en la obtencion del resultado final es el error tenido en cuenta en la plataforma MATLAB para
realiza los célculos. Este trae por defecto preestablecido un valor de 10 tanto de error relativo
como absoluto, pero debido al tipo de célculo que se quiere realizar (mas preciso), es necesario
otro mas pequefio. Con un valor fijado en 10 para ambos dos seré suficiente y aproximara mejor
el resultado final.

_ rel=10°
abs=10"°

_ rel=10®

abs=10"%

20 40 60 80 100 120
Tiempo [dias]

Figura 3-2. Altitud en funcion de los errores relativo y absoluto.
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Figura 3-3. Velocidad en funcion de los errores relativo y absoluto.

Como puede observarse en las figuras 3-2, 3-3 los comportamientos en cuanto a altitud y velocidad son muy
similares. La diferencia practicamente se produce en el tramo final como puede apreciarse en el que para el caso
de mayor precision y por tanto menor error relativo y absoluto (grafico azul), el satélite tiene algo menos de
velocidad para un mismo instante de tiempo y en la grafica de la altitud se puede ver como alcanza ese punto de

reentrada a los 160 kildometros algo mas tarde. Se aprecia una diferencia de unos dias en el tiempo de vida del
satélite.

Tambien se puede ver en las figuras 3-4 (zoom de la altitud) y 3-5 (zoom de la velocidad) como durante
el movimiento del satélite se produce una oscilacion amortiguada sobre su valor medio en cada instante el cual
se mantiene durante todo el tiempo pero sin embargo, se va reduciendo.
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Figura 3-4. Zoom de la altitud en funcidn de los errores relativo y absoluto.
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Figura 3-5. Zoom de la velocidad en funcién de los errores relativo y absoluto

Se observa como la oscilacion del satélite es de aproximadamente unos 10 kilometros de altitud. Dicha
fluctuacion es provocada debido a la imposibilidad de obtener una orbita totalmente circular. Este caso que se
ha probado corresponde con una excentrididad inicial de valor e=0.00080 la cual ird variando entorno al cero
(caso correspondiente con una orbita circular). Aun con este valor tan bajo se puede observar como los puntos
de la oscilacion de mayor altitud corresponden a cuando el satélite alcanza el apogeo de la orbita y los mas bajos
corresponden por tanto al perigeo de la misma. También en la velocidad los puntos de mayor valor corresponden
a cuando el satélite se encuentra en el perigeo de la drbita y los de menor velocidad cuando éste se encuentre en
el apogeo. Dicha excentricidad observando la figura 3-5 se podria obtener sin mas que tomando los valores de
la altitud de perigeo y apogeo:

T, — T 10
e=—2_P— = 0.00075 (3.16)
,+t1 2(Rg +336)

Obteniéndose un valor muy cercano al introducido en el modelo para este caso.

También se puede observar en las figura 3-5 como para un dia se producen 16 oscilaciones. Teniéndose en
cuenta que el periodo medio de un satélite en orbita baja es de unos 90 minutos, dara 16 vueltas a la Tierra
verificadonse también dicha comprobacion.

3.2.5. Altitud de reentrada

Para obtener el tiempo de vida del satélite partiendo de que en cada instante se conocera el vector posicion
y el vector velocidad, es decir, el vector estado (3.15), habra que obtener la altitud en la que el cuerpo se encuentra
y crear un criterio de parada, es decir, una altitud para la cual se suponga la reentrada. Ademas, para modelar
mas correctamente el movimiento del satélite haria falta para cuando se aproxime a la tierra incluso tener en
cuenta la sustentacion que originaria.

Segun la bibliografia, hay varios criterios para dicho punto de reentrada. En algunos casos se indica que
dicha reentrada se origina entre los 120 km y los 160 km [6]; otras indican que cuando el perigeo debe estar
entre 120 y 150 km [2]; pero la que se va a tener aqui en cuenta es la que indica que para 160 km de altitud, la
reentrada se produce unas pocas horas mas tarde [7], por lo que el criterio de parada se situara a esa altitud y se
realizara una comprobacion de la veracidad de dicha afirmacion.
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3.3. Resultados

3.3.1. Caso practico de tres satélites en orbita baja.

Las predicciones de los tiempos de vida o de la fecha de reingreso de los satélites son de gran interés para
los planificadores, usuarios, seguidores de satélites, y con frecuencia para el publico en general.

La prediccion del tiempo de vida de satélites depende como ya se vio de muchos parametros. Incluso con
un modelo atmosférico completo, la descripcion de las variaciones con el tiempo, estacion, la latitud y la altitud,
la especificacion completa de decaimiento orbital no es posible debido a la incertidumbre en la prediccion de la
posicion del satélite.

Aun cuando la mayor parte de estos son conocidos parece que hay un nivel irreducible debajo del cual no
es posible predecir. Este nivel parece ser alrededor del 10% de la vida restante de satélite, con independencia de
la duracion de esta. En otras palabras, el error en la prediccion de la desintegracion de un satélite que se espera
se mantenga en el aire durante unos 10 afos es de un aflo como minimo.

Se realizo la estimacion de dicho tiempo de vida a los tres satélites esféricos que se indicaron con anterioridad:
Oderacs A, Oderacs B y Oderacs E (véase tabla 3-3). Los resultados se muestran a continuacion:

SIN J2 (H=160KM) CON J2 (H=160KM) CON J2 (H=100KM)

ODERACS A 105.8266 dias 92.4836 dias 92.7938 dias
ODERACS B 105.4845 dias 92.2221 dias 92.5397 dias
ODERACS E 166.6871 dias 145.9202 dias 146.3989 dias

Tabla 3-3. Tiempos de vida para los satélites en estudio.

Se pueden observar tres columnas:

e En la primera, se ha simulado el movimiento del satélite teniendo s6lo en cuenta la resistencia
atmosférica como perturbacion, es decir, se ha supuesto que la tierra es una esfera perfecta y no tiene
asimetrias, luego el J, no se tiene en cuenta. Ademas, se ha tomado la altitud de 160 kildémetros como
el punto de reentrada a partir del cual se termina el tiempo de vida del satélite.

e En la segunda, a diferencia de la primera, se tienen en cuenta ambas perturbaciones, la resistencia
atmosférica y el achatamiento terrestre. Se toma como altitud de reentrada los 160 kilometros.

e En la tercera columna, la inica diferencia respecto a la anterior es la altitud del punto de reentrada el
cual se situa en 100 kilometros. Ahora se indica el porqué de esa simulacion.

Se comenzara explicando todos los aspectos importantes vistos con los resultados y las conclusiones tenidas
en cuenta, si bien antes, se representa la proyeccion del radio segun el eje x frente a la del radio segun el eje y
(véase figura 3-6), en la que se puede observar un circulo en el que se aprecia alguna inperfeccion o asimetria
debido a las perturbaciones introducidas en el modelo.
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Figura 3-6. Relacion entre el radio segun el eje x y el radio segln el eje y.

Para empezar, y vista la diferencia entre el caso en el que solo se modela la resistencia atmosférica y en la
que también se tiene en cuenta la perturbacion del J», se ha de indicar que dicha perturbacion es de importancia
y que se debe afiadir a la hora de realizar un modelado lo mas realista posible para un buen resultado en el tiempo
de vida del satélite. La diferencia de tiempo en los dos primeros satélites (casi idénticos) es de unos 13 dias y en
el ultimo la cifra aumenta hasta los 21 dias. Se observa de la importancia que tiene ya que la diferencia es bastante
considerable y por ello se tendra que considerar.

También es interesante la diferencia entre la segunda y tercera columna de la tabla 3-4. Esta es de 0.3 dias
es decir de 6 horas aproximadamente. Y es la diferencia de tiempo en la que el satélite pasa de estar de 160
kilometros de altitud a 100 kilometros. Como se observa, la diferencia es practicamente despreciable (tan solo
horas) comparandola con los cerca de 100 dias o los 150 del tercer satélite, es una diferencia pequena por lo que
es cierto lo visto en la bibliografia [7] que indicaba que podia suponerse los 160 km de altitud ya que pasada
esta altitud el satélite tardaba unas pocas horas en caer. Dicho fenomeno es debido a que la densidad de la
atmoésfera aumenta fuertemente a esas altitudes haciendo que la perturbacion de la resistencia atmosférica
también lo haga y por ende, el satélite caiga mucho mas rapido.

A continuacion se muestran dos figuras de cada uno de los satélites anteriormente modelados (Oderacs-
A, Oderacs-B, Oderacs-E) y figuras 3-7, 3-8, 3-9, 3-10, 3-11, 3-12 respectivamente de la evolucion de la altitud
y de la velocidad respecto al tiempo.
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Figura 3-7. Altitud del satélite Oderacs-A frente al tiempo.
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Figura 3-8. Velocidad del satélite Oderacs-A frente al tiempo.
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Figura 3-10. Velocidad del satélite Oderacs-B frente al tiempo.
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Figura 3-11. Altitud del satélite Oderacs-E frente al tiempo.
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Figura 3-12. Velocidad del satélite Oderacs-E frente al tiempo.
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Por tltimo, indicar que estos satélites cuya reentrada ya fue efectuada presentan el tiempo de vida mostrado a
continuacion en la tabla 3-4:

True Lifetime
h " N b
Spacecraft Name (Days)'j
ODERACS-A 235.1
ODERACS-B 2354
ODERACS-E 384.4

Tabla 3-4. Tiempo real de vida de los satélites en estudio.

La diferencia con respecto al que se ha obtenido en este proyecto (tabla 3-4) es del 60%

aproximadamente. Dicha diferencia puede parecer muy alta, sin embargo, se deben indicar algunos datos:

En primer lugar, cabe indicar que dicho estudio es una prediccion y que por tanto nunca podra llegar a
ser totalmente exacta. Son muchos los factores a predecir y cuyo comportamiento ademas de muy dificil
de obtener, es aleatorio en cierta medida.

Es por ello por lo que se tienen que hacer buenos modelos de estos parametros o factores para tener una
buena estimacion. Sin embargo en este caso, por ejemplo se ha supuesto un modelo atmosférico estatico
y algo sencillo ya que la complejidad de modelar todos los factores (ya indicados anteriormente) que en
¢l aparecen, es muy alta y en muchos casos no se tienen medios para poderlos tener en cuenta.

Debido a todas estas suposiciones y simplificaciones que se han supuesto, el resultado no ha sido lo
preciso que se hubiese querido. Aun asi, las consideraciones tenidas en cuenta en la plataforma
MATLAB y los razonamientos llevados a cabo han permitido mejorar en cierta medida los resultados.

Aun difiriendo de los datos reales del tiempo de vida, los resultados obtenidos entre si tienen coherencia,
también la comprobacion realizada de la altitud entre 160 y 100 kilometros.

3.3.2. Estudio paramétrico de m,, S'y Cp

Se presenta ahora un estudio para el cual tomando un satélite de referencia, en este caso el Oderacs-A, se

realizara una variacion de los parametros que afectan al coeficiente balistico, es decir, la masa del satélite (my),
la superficie frontal de éste (S) y el coeficiente de arrastre (Cp). El estudio se hara para cada uno de los parametros
por separado obteniendo la evolucion de la altitud respecto al tiempo de vida para cada caso y viendo también
como afecta dicho parametro al tiempo final del satélite.

Se comienza por variar la masa del satélite respecto al tiempo para la cual se obtiene la siguiente

evolucion de la altitud en la figura 3-13:
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Figura 3-13. Comparacion de la variacion de altitud respecto al tiempo para satélite con diferente masa.

Se observa como, a medida que la masa del satélite aumenta, manteniendo la misma superficie frontal y el
mismo coeficiente de resistencia, el tiempo de vida también lo hace. Esto es provocado por un aumento del
coeficiente balistico lo que a su vez genera una disminucion de la fuerza provocada por la resistencia atmosférica.
Dicha disminucion de la fuerza hace consecuentemente que el satélite no pierda altitud tan rapidamente y por
tanto se mantenga mas tiempo en 6rbita baja previo a la reentrada.

2 T - T
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| | | | | |
70 80 90 10 ¢ [dias] 110 120 130 140

Figura 3-14. Variacion del tiempo final de vida respecto a la masa del satélite.

Se puede apreciar en la figura 3-14 como una variacion de masa de apenas 200 gramos puede en las mismas
condiciones atmosféricas y con los mismos elementos orbitales iniciales generar una variacion de
aproximadamente 15 dias. Con una variacion de 800 gramos los tiempos de vida distan unos 55 dias
aproximadamente.
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Altitud [km]

En segundo lugar se realizo el mismo analisis pero en este caso manteniendo constantes la masa del satélite
y el coeficiente de resistencia y variando la superficie. El resultado se muestra en la figura 3-15 a continuacion:
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Figura 3-15. Comparacion de la variacion de altitud respecto al tiempo para satélites con diferente superficie.

Se aprecia de nuevo como manteniendo el resto de parametros constantes y tan solo variando la superficie,
a medida que esta disminuye provoca una disminucion en el coeficiente balistico que a su vez, como en el caso
anterior, disminuye la fuerza de resistencia que ejerce la atmosfera sobre el satélite y por tanto el tiempo de vida
se ve aumentado.
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Figura 3-16. Variacion del tiempo final de vida con la superficie del satélite.

Se puede apreciar en la figura 3-16 como disminuyendo el area frontal del satélite a la mitad aumenta el tiempo
de vida practicamente al doble. Al igual que en el caso anterior, se puede observar la fuerte dependencia del
tiempo de vida con estos parametros.
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A continuacion y por ultimo, (ver figura 3-17) se muestra la variacion del coeficiente de resistencia
manteniendo el resto de parametros. El resultado es el siguiente:

350
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Figura 3-17. Comparacion de la variacion de altitud respecto al tiempo para diferentes Cp.

Se observa como a medida que se reduce el coeficiente de resistencia el tiempo de vida aumenta por el
mismo razonamiento que en los dos anteriores casos. Disminuye el coeficiente balistico y eso provoca a su vez
la disminucion de la fuerza de resistencia que le genera la atmosfera.

O 2051

195

1.9 | | | | | | | |
92 94 96 98 100 102 104 106 108

t [dias]

Figura 3-18. Variacion del tiempo final de vida con el coeficiente de resistecia atmosférico.

En este caso, las variaciones que se han realizado del coeficiente de resistencia para este satélite han sido
acordes al intervalo de valores valido que puede tomar dicho coeficiente para un satélite esférico en orbita baja
y en el que se puede observar (figura 3-18), como el tiempo de vida varia aproximadamente 15 dias variando el
coeficiente de resistencia aerodinamico tres décimas.
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3.3.3. Evolucion de los elementos orbitales con el tiempo

Previo a realizar un estudio paramétrico con los elementos orbitales sobre el tiempo de vida de un
satélite, al igual que se realizo anteriormente con la masa, la superficie y el coeficiente de resistencia del satélite,
es interesante ver como evolucionan dichos elementos a medida que el satélite avanza en el tiempo. Se mostraran
dos casos: el primero en el cual se tendra en cuenta tan solo la resistencia atmosférica y un segundo en el que
ademas de ésta, se anadira la perturbacion debida al /.. Se ha de indicar que dichas evoluciones se realizan para
el satélite Oderacs-A, es decir, con sus elementos orbitales iniciales.

Comenzando por el semieje mayor de la orbita y para el primer caso con la perturbacion debida a la
resistencia atmosférica se obtiene en la figura 3-19:
6750
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Figura 3-19. Evolucion del semieje mayor de la orbita respecto al tiempo.

En ella se observa el decaimiento orbital del satélite reduciéndose la altitud con el avance del tiempo.

Se observa ademas del efecto secular producido y un pequefio efecto periddico que hace oscilar el valor del

semieje mayor entre un maximo y un minimo. Sin embargo, este efecto se ve acrecentado por la perturbacion
debida al J> como se puede observar a continuacion en la figura 3-20:
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Figura 3-20. Evolucion del semieje mayor de la orbita respecto al tiempo teniendo en cuenta el J».
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En cuanto a la excentricidad sin el efecto del J>, se aprecia en la figura 3-21 como a medida que
avanza el tiempo se reduce su valor tendiendo a cero (circularizacion de la 6rbita) aunque nunca se mantenga en
esa cantidad.

Evolucion de la excentricidad respecto al tiempo de vida del satélite

0.012—

0.01

0.008

o 0.006

0.004
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Figura 3-21. Evolucion de la excentricidad de la orbita del satélite respecto al tiempo.

Para el caso en el que aparecen las dos perturbadores (véase figura 3-22), la excentricidad sufre un efecto
periddico importante el cual se puede apreciar en la siguiente figura. Se producen obscilaciones alrededor del
valor inicial de ésta que ha sido introducido (e=0.0008).
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Figura 3-22. Evolucion de la excentricidad de la 6rbita del satélite respecto al tiempo teniendo en cuenta el Js.
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Una vez observado la evolucion del semieje mayor de la 6rbita y de la excentricidad se puede obtener otra figura
a partir de ambos como es la evolucion del radio de perigeo y el radio de apogeo respecto al tiempo. Ambos se
definen como:

,=a(l—e) (3.17)
a(l+e) (3.18)
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Figura 3-23. Evolucion del radio de perigeo y apogeo de la orbita del satélite respecto al tiempo.

Se puede ver en primer lugar el caso con tan solo la resistencia atmosférica (figura 3-23). Se observa
como se reduce el radio de apogeo drasticamente mientras el radio de perigeo practicamente se mantiene
constante produciéndose el efecto conocido como la circularizacion de la érbita.

A continuacion (figura 3-24), se muestra el mismo efecto pero a diferencia del anterior se tiene en cuenta
el efecto de perturbacion producido por el achatamiento terrestre generandose una oscilacion en ambos radios:
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Figura 3-24. Evolucion del radio de perigeo y apogeo de la orbita del satélite respecto al tiempo teniendo
en cuenta el J.
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Representando el radio en la direccion del eje x frente al radio en la direccion del eje y para un caso con
mayor excentricidad (figura 3-25), se puede observar como la forma es mas eliptica que en el de los satélites
Oderacs ya que estos tienen una menor excentridad de inicio y los radios de apogeo y perigeo son practicamente
los mismos.
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Figura 3-25. Radio de la orbita segin el eje x frente al radio segln el eje y.

Continuando por la inclinacion y en primer lugar en el caso de la resistencia atmosférica sin la perturbacion
del Jo:
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Figura 3-26. Evolucion de la inclinacion de la orbita del satélite respecto al tiempo.

En la figura 3-26 se observa como la inclinacion se mantiene constante practicamente, aunque con una
tendencia decreciente de dos centésimas de grado en los 100 dias de decaimiento orbital.esto es debido a que la
resistencia atmosférica genera un efecto secular pero muy pequefio sobre este angulo.
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Para el caso con el J, se vuelve a observar la misma tendencia y practicamente el valor constante que se
mantiene en el tiempo de la inclinacion (ver figura 3-27). En este caso con una mayor oscilacion (efecto
periodico) originado por esta nueva perturbacion tenida en cuenta:

56.96 -
56.94 -

56.92

56.9

56.88

i [grados]

56.86

56.84

56.82

56.8 | | | | | | | | | |
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Tiempo [dia]

Figura 3-27. Evolucion de la inclinacion de la orbita del satélite respecto al tiempo teniendo en cuenta el J».

En cuanto al RAAN se puede observar como en el caso de la resistencia atmosférica como Unica
perturbacion (figura 3-28), se mantiene constante en el tiempo (con un pequefio efecto periddico) y
produciéndose una perturbacion despreciable por su valor en la reentrada del satélite.

Evolucién del RAAN respecto al tiempo de vida del satélite
188.1000

188.1000 —

188.1000

188.1000

188.1

188.1000 —

RAAN [grados]

188.1000

188.1000 [~

188.1000

188.0999 ‘ ‘ ‘ ‘ ' ‘
0 20 40 60 80 100 120

Tiempo [dias]
Figura 3-28. Evolucion del RAAN de la orbita del satélite respecto al tiempo.

En el caso en el que se tiene en cuenta la perturbacion del J, se produce una variacion secular en el RAAN
conocida como regresion del nodo ascendente y que se puede apreciar en la figura 3-29:
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34 estudio del tiempo de vida de un satélite. modelo determinista

Evolucion del RAAN respecto al tiempo de vida del satélite

RAAN [grados]
8 8 8 8 8

z

100 |

507

1 L 1 1 1 ]
50 &0 70 B0 20 100
Tiempo [dias]

Figura 3-29. Evolucion del RAAN de la orbita del satélite respecto al tiempo teniendo en cuenta el J,.

Esta figura permite comprobar si la pendiente de dicho angulo respecto al tiempo coincide con el valor analitico:

d? —3J;nRg *
dt 2p?
Para los valores iniciales que se tienen para el satélite Oderacs-A se calculo dicha pendiente obteniéndose
el siguiente valor:

cosi (3.19)

dn
— = —4.5261 [

grados
= —] (3.20)

dias

Se puede ver mas claro en la figura 3-30 si observamos el cambio para 10 dias para los cuales se observan
los aproximados 50 grados que deben haber avanzado los nodos.

También se realizo una representacion de la evolucion del argumento de perigeo respecto al tiempo (véase
figura 3-30), en el que se puede observar como para el primer caso, tan solo con la resistencia atmosférica, no
se produce ninguna variacion exceptuando la producida también en la figura 3-30 en la que aparece un pequefio
efecto periddico provocado por la propia resistencia atmosférica:
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Figura 3-30. Evolucion del argumento de perigeo de la orbita del satélite respecto al tiempo.

Al igual que con el RAAN, al argumento de perigeo también le afecta secularmente la perturbacion del J, pero
en este caso la pendiente es positiva y por tanto, en vez de disminuir, el angulo aumenta conociéndose el efecto
como el avance del perigeo.

En este caso la pendiente tiene la siguiente forma:

400 —

350

w
o
o

Argumento de perigeo [grados]
N
o
o

Y el valor obtenido es:

d0Q  3J,nRg 2

= IZL;T'? (5 - cos?i — 1) (3.21)
a _ 2.0353 [‘gmdos] 3.22
dt 7 dias (3:22)

| | | | | 1 |

5 10 15 20 25 30 35

Tiempo [dias]

Figura 3-31. Evolucion del argumento de perigeo de la drbita del satélite respecto al tiempo de vida teniendo

en cuenta el J».

Al generar un mayor efecto periddico en el angulo del argumento de perigeo es mas complicado observar dicha

35



36 estudio del tiempo de vida de un satélite. modelo determinista

pendiente pero para 10 dias se puede apreciar como el valor medio aumenta aproximadamente en 20 grados.

A partir de aproximadamente los 40 dias el argumento de perigeo debido al valor tan bajo de la
excentricidad deja de estar bien definido y obscila entre 0 y 360 grados hasta la reentrada del satélite. En estos
casos se define un nuevo angulo llamado argumento de latitud:

u=w+86

Dicho angulo aparece cuando la linea de apsides no queda bien definida. Y se utiliza para medir la

posicion del cuerpo desde el nodo ascendente en el sentido del movimiento.

Por ulitmo, se observa a continuacion en la figura 3-32 la evolucion de 6 respecto al tiempo de vida del
satélite:
400~
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0 | | | | | | |
0 0.5 1 1.5 2 25 3 35 4 45 5
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Figura 3-32. Evolucion del 8 de la orbita del satélite respecto al tiempo.

Se observa el avance del angulo theta desde los 0 grados hasta los 360, y como se producen 16 periodos
por dia, es decir, 16 vueltas completas a la orbita por dia. Para tan solo la consideracion de la resistencia
atmosférica. Para el caso en el que se tenga en cuenta la perturbacion del J, (figura 3-33) se obtiene esa misma
evolucion del angulo entre 0 y 360 grados pero con un pequefio efecto mostrado en la siguiente figura:
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Figura 3-33. Evolucion del 6 de la 6rbita del satélite respecto al tiempo teniendo en cuenta el J».
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3.3.4. Estudio paramétrico de los elementos orbitales.

Una vez se ha estudiado la evolucion de los elementos orbitales respecto al tiempo, se procede a realizar
un estudio paramétrico de dichos elementos respecto al tiempo final de vida. Con ello quiere verse como afecta
una variacion de los elementos orbitales al tiempo de vida o si realmente les afectan.

Se comienza con el semieje mayor de la drbita para el cual se obtiene el resultado mostrado en la figura
3-34:
18000 ' ' —

16000

14000 —

12000

10000 —

[dias]

t

= 8000

6000~

4000 [~

2000

0 | el - 1 | |
6600 6650 6700 6750 6800 6850 6900 6950 7000 7050
a [km]

Figura 3-34. Tiempo final de vida respecto a diferentes valores iniciales del semieje mayor de la orbita.

Se realiz6 un bucle en la cual se variaba el valor del semieje incrementandolo en 20 kilometros cada
iteracion desde los 6638 hasta los 7028 kilometros. Como se puede observar, un aumento del semieje mayor de
la 6rbita produce un efecto igual en el tiempo de vida del satélite. Debido a que este se encuentra a mas distancia
de la tierra y por tanto, en una 6Orbita mas alta, tardara mas en descender debido a que el efecto de la resistencia
atmosférica es inferior a medida que el cuerpo se aleja de la Tierra y de igual manera ocurre con fuerza
gravitatoria que la Tierra ejerce sobre el satélite.

Continuando con la excentricidad y variando su valor, el resultado obtenido en la figura 3-35 es el
siguiente:
110
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e

Figura 3-35. Tiempo final de vida respecto a diferentes valores iniciales de la excentricidad de la orbita.
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38 estudio del tiempo de vida de un satélite. modelo determinista

En este caso se ha aumentando la excentricidad desde 0.0008, valor que adquiria inicialmente para el
satélite Oderacs-A, hasta un valor 10 veces superior a éste comprobandose que a medida que ésta aumenta el
tiempo de vida disminuye siguiendo la curva mostrada en la figura 3-35. Esto es debido a que al simular esta
variacion de excentricidad, se fijo la misma altitud inicial para todos los casos. A medida que la excentricidad
aumenta, la diferencia entre el radio de perigeo y apogeo se hace mayor y por tanto habra momentos en los que
el satélite cuando pase por el radio de perigeo tenga una altitud menor respecto a la Tierra produciéndose una
fuerza gravitaroria mayor sobre éste ademdas de influir también més fuertemente la resistencia atmosférica
haciendo que se produzca su caida mas rapidamente.

Habiendo observado las tendencias creciente y decreciente del tiempo de vida con el semieje mayor de
la orbita y la excentricidad respectivamente, se muestra a continuacion la figura 3-36, en la que se observan
ambos comportamientos o influencias al tiempo final de vida del satélite de forma muy clara.

x104

181 —e—e=0.0008
—&—e=0.0020
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Figura 3-36. Tiempo final de vida respecto a diferentes valores iniciales del semieje mayor de la orbita para
dos excentricidades distintas.

Se puede observar, como para la curva roja, la cual tiene mas excentricidad que la azul, manteniéndose
la tendencia creciente, se desplaza a la derecha, significando esto que, para el mismo valor inicial del semieje
mayor de la orbita, el tiempo de vida del satélite es menor.
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Figura 3-37. Tiempo final de vida respecto a diferentes valores de la inclinacion de la orbita.
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La figura 3-37 muestra la variacion del tiempo de vida para diferentes valores de la inclinacion. Se
puede observar como a medida que ésta aumenta, es decir, que pasamos de tener una orbita de baja inclinacion
(parecida a una orbita ecuatorial) a otra de mayor inclinacion (mas parecida a una 6rbita polar), el tiempo de
vida se reduce en unos dias. Esto es debido a que para orbitas de alta inclinacion la velocidad atmosférica es
algo menor que en la zona ecuatorial y eso conlleva a que la velocidad relativa en los polos sea un poco mayor,
generando que la fuerza atmosférica sea mayor y haga que el satélite decaiga en menos tiempo.

Continuando con el efecto que genera la variacion del RAAN al tiempo de vida del satélite se observa en
la figura 3-38 que:

10591
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10682 7 - - -
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Figura 3-38. Tiempo final de vida respecto a diferentes valores iniciales del RAAN de la orbita.

La figura 3-39 muestra la variacion del argumento de perigeo inicial y como afecta al tiempo de vida:
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Figura 3-39. Tiempo final de vida respecto a diferentes valores iniciales del argumento de perigeo de la orbita.
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40 estudio del tiempo de vida de un satélite. modelo determinista

Por ultimo, se probd dicho estudio paramétrico para diferentes valores iniciales de la anomalia media
para la cual el resultado es mostrado a continuacion en la figura 3-40:
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Figura 3-40. Tiempo final de vida para diferentes anomalias medias iniciales de la orbita.

Ninguno de estos tres angulos produce variacion alguna al tiempo final de vida del satélite, es decir,
que si ya que fijados los elementos que mas importancia tienen o que afectan en mayor manera al tiempo de
vida (semieje mayor, excentricidad e incluso como se ha visto la inclinacion de la 6rbita) , el que ésta tenga un
angulo de RAAN inicial u otro, cualquier valor del argumento de perigeo o que el satélite tenga una posicion
inicial u otra con el angulo theta, no produce la disminucion en la altitud de manera mas rapida o mas lenta,
manteniéndose constante el valor del tiempo de vida.
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4 ESTUDIO DEL TIEMPO DE VIDA DE UN
SATELITE. MODELO PROBABILISTA

En el capitulo anterior se realizé el estudio del tiempo de vida para varios satélites en orbita baja para los
cuales todos sus parametros eran definidos y conocidos: sus caracteristicas fisicas (masa, superficie), las
cararteristicas ambientales (densidad atmosférica) y también algin dato aerodindmico (coeficiente de arrastre).
Pero en la realidad esto nunca ocurre asi. Nunca se pueden conocer todos los parametros de una forma exacta
ya que éstos varian con el tiempo siguiendo una determinada dindmica. Dindmica que tiene una componente
aleatoria y que por ello no puede predecirse sin albergar error.

e Lamasa puede ir disminuyendo a medida que el tiempo de vida del satélite avance.

e Lasuperficie frontal del satélite es muy compleja de obtener en cada instante y es por ello por lo que se
utilizan métodos aproximativos.

e El coeficiente de arrastre es funcion de la altitud a la que se encuentre el cuerpo. También se sabe que
depende de la superficie frontal, también complicada de obtener.

e Ladensidad quizas sea de los pardmetros mas complejos de obtener debido a la cantidad de factores de
los que depende y muchos de ellos con un comportamiento un tanto aleatorio.

Visto que o no se pueden conocer o son dificiles de estimar en cada instante y de forma exacta ninguno de
estos parametros que influyen en la estimacion del tiempo de vida de un satélite, se puede realizar un estudio
probabilistico en el que en vez de conocer el valor de dichos parametos, se conociese una funcion de éstos y a
las funciones de distribucion del tiempo de vida obtenidas realizarles la media y desviacion tipica y asi obtener
un valor aproximativo de ésta.

4.1 Modelo probabilista.

Para una variable aleatoria X de la cual no se conoce su valor exacto en cada instante sino una funcion de
distribucion de ésta, se puede obtener una funcion de distribucion de otra variable Y la cual depende de X, es
decir, Y = f(X) a partir de su transformacion y que vendria dada por la ecuacion 4.1:

f(F1(y))

G

4.1)

Se pretende realizar esto para obtener esa funcion de distribucion del tiempo final de vida del satélite a
partir de transformacion de la funcion de distribucion conocida de la densidad atmosférica. Como se comento,
al depender de tantos factores la densidad, es interesante realizar este estudio probabilistico en el que se le da
una determinada incertidumbre a dicha variable.

Si bien hay muchas funciones de distribucion que podrian tomarse para seguir el comportamiento de la
densidad, aqui se escoge una funcion de densidad uniforme para la variacion de la densidad (Ap). La obtencion
de la densidad es de la siguiente forma:

Preal = Pnominal * AP (4.2)

Donde 1a p;,ominai €S la obtenida en cada instante del modelo exponencial explicado en el capitulo 3 y la
Prear €8 €l producto de ésta por el valor de Ap (funcién con distribucion uniforme).
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42 estudio del tiempo de vida de un satélite. modelo probabilista

Por tanto la ecuacion 4.1 se redefine como:

fap(g™t (tf))

4.3
FIeR )] *9

ftf(tf) =

Donde se tiene que tfi = g(Api) y por tanto, g1 (tfi) = Ap'. Luego finalmente, la ecuacion 4.3 queda:

fap(8p)

o) = g @b

Comenzando por el numerador, se observa (véase figura 4-1) la funcion de densidad de la variacion de
densidad que ya se indic6 que seria una funcion uniforme. Por tanto podemos obtener su valor de forma sencilla:

0 Ap <a
fap(Bp) = — Ap € [a,b] (4.5)
0 Ap>b
3
28— =
26— =
24— =
22— —
S 2
1.8 i
16 &
14 =
1.2 =
3 ! ! | ! | |
0.75 0.8 0.85 0.9 0.95 1 1.05 1.1 148 1.2 1.25
Ap

Figura 4-1. Funcion de densidad uniforme de la densidad atmosférica.

Donde q, b son los limites de la funcion de densidad los cuales se situan en los valores de 0.75 y 1.25, es
decir, que la densidad real llegara a tomar el valor del 75% y el 125% de la densidad nominal. Tomando el valor
fap(Ap)=2 para asi cumplir que el area bajo la curva debe ser igual a la unidad.

Continuando por el denominador y para obtenerlo, se tiene que utilizar la condicion de parada a 160
kilometros de altitud en la cual se terminara de contabilizar el tiempo de vida del satélite. Esta es la siguiente:

I7Ctr, Ap)||” = 1602 (4.6)
Se eleva al cuadrado el modulo del vector radio para facilitar posteriores calculos, de forma que:
2 (tr, Ap) +1,2(tr, Ap) + 1,2 (tr, Ap) = 1602 (4.7)
Derivando la ecuacion 4.7 se obtiene:
ory ar, or, Jat o7y ar, ar,
2= — — 2 =0 4.8
<6t o Y e )ann T \anp T anp " T anp (4.8)
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ory __ ory ory _ ory ory ory . . .
Donde 5 = Vs 5 = Vys 5, = VY oy = xAp’aAp = yAp’aAp = z,p sustituyendo y despejando:

atf__rx'xAp+Ty'yAp+TZ'ZAp (49)
dAp T Uy 1,00y + 1,00, ’
Luego:
dat e 'V +1 0, +1,0
‘—f =g'(bp)] = |- ALY = = (4.10)
dAp T Xpp T 1y Yap + 17" Znp

Si bien, tanto la posicién como la velocidad son conocidos en cada instante mediante el modelo explicado
en el capitulo anterior, no se conocen las nuevas variables definidas (x,, Yy, Zap)- Por tanto, a continuacion

se explicara como obtener el valor de f; - (tf).

4.2. Meétodo de resolucion.

El método se mantiene respecto al modelo determinista, sin embargo, se amplia con una nueva ecuacion
diferencial ordinaria la cual se debe afiadir a las que ya se tienen.

Se define la matriz f (derivada respecto al tiempo del vector estado), la cual tendra 6 componentes. Las tres
primeras pertenecientes al vector velocidad y las tres utimas debido a la componentes de la aceleracion:

v 3
I= <_“ri3 + ﬁD) - <fGRAV +]?ATM) (4.11)

El sistema a integrar es el mismo que con anterioridad pero a la vez que se resuelve éste, se debe ir
obteniendo la variable que falta para obtener la funcion de distribucion del tiempo final de vida del satélite:

?=7 (4.12)
. 7o

V= —yr—3 + Fp (4.13)
. 9x  of . 9% of _

=2 T A —— + Lz A 414
1= 305 = ax & ‘D)aAp+6Ap x,Ap) (4.14)

Con las condiciones iniciales siguientes:

(0) = %,
{)?(0) N (4.15)

Donde el vector estado x y el vector ¥ se definen como:

_X)Tx_
Ty .
fry] )iry
- Tz - )erl sz
X = , =""=\" 4.16
zx‘ X Xv Xv, ( )
y -
v, Xv,
| Xv, ]

= 2 1 . . .
La fuerza F, = fary = 5P Ap * Vyp * Uyep, €5 la fuerza provocada por la resistencia atmosférica la
cual se reagrupa junto al término gravitacional como se aprecia en la matriz 4.16.
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. of o of .~ . . . : .
Por tanto, se deben obtener las matrices é (x,Ap) y ﬁ (%, Ap) con dimensiones seis por seis y seis
por uno respectivamente y con éstas integrar y obtener el parametro que se busca ().

La primera de ellas tiene la siguiente expresion:

— -

of 0 I
ax \ZHry ﬁ + Ofarm  Ofarm (4.17)
73 THgs or ov

Donde el primer término corresponde a una matriz tres por tres de ceros; el segundo término se define
Ofatm _ 9farm

como la matriz tres por tres indentidad y los términos o7 Y o5 € definen a continuacion, partiendo de la
definicion de la velocidad relativa: U, = ¥ — @ X 7.
Ofarm 1 . L 0V
57 P op (Urel “(—@0%) + Ve a—r;) (4.18)
5 ST
Ofarm _ 1 L Ovpe  —1 L Vel
0 = ﬁp Ap (vrel I+ Ure a_;_)e) = ﬁp “Ap| Vrer + Vrer vre l (4.19)
re
Con el operador w* definido de la siguiente forma:
0 —w 0
@=lwo 0 0 (4.20)
0 0 0
La segunda de las matrices es la que sigue:
of 0
m =\ 0farm (4.21)
dAp

Donde el primer término es un vector columna de tres ceros y el segundo, un vector columna de tres
componentes también desarrollado a continuacion:

Ofurw _ 1 )
alp = ﬁp *Vrel " Vret (4.22)
Resumiendo, el sistema en 4.13 queda:
Xr =Ko (4:23)
5 __u_}_ ﬁ_lﬁqTMrT ."_|___1 -A v + v ﬁr_elT - D _|_i v
Xv r3 u 3r5 H r Xr 2B p p rel rel Vyol relgot 2B P Vrel
“Vrel (4.24)

Con:
1_7)reldot = )?v —w X ¥y (4.25)

Una vez definidas el sistema de ecuaciones diferenciales, se resuelve en la plataforma MATLAB como
se hizo en el anterior capitulo pudiendo obtener en este caso la funcion de distribucion del tiempo final de vida
del satélite. Para ello, se discretiza la funcion de distribucion de Ap y para cada particion se realiza todo el
proceso de integracion con el fin de obtener un grafico que represente el valor de la funcion de distribucion del
tiempo de vida del satélite respecto al propio tiempo final de vida.
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Un buen caso seria discretizar en cien valores la funcion de distribucion de la densidad, es decir para un
paso de 0.005 ir recorriendo dicha funcion desde el valor Ap = 0.75 hasta Ap = 1.25. Asi quedara un resultado
bien aproximado.

4.3. Condicion de parada.

En estre caso, la condicion de parada se toma para una altitud determinada, como en el capitulo 3, con
la diferencia de que no se hace a los 160 kilometros ya que en ese caso, la funcion de distribucion del tiempo
de vida desarrolla una evolucion con picos y no uniforme. Sin embargo, si la altitud de parada disminuye hasta
los 120 kilometros o incluso a los 100 kilometros, la funcién de distribucion se homogeniza mucho,
obteniéndose practicamente una curva perfecta con la disminucion del tiempo de vida.

Este problema, en el que la condicion de parada no parece estar bien establecida para que el resultado
de la funcion de distribucion sea aceptable, no ocurre para los casos en los que la excentricidad de la orbita es
cero. Esto es debido a que, sin ella, siempre se reduce su altitud. Pero como se ha visto, esto no ocurre cuando
hay excentricidad por muy pequeiia que ésta sea (para el caso en estudio, el satélite Oderacs-A vale 0.0008)
produciendose oscilaciones en el radio del satélite.

A continuacion (figura 4-2) se muestra la evolucion de la altitud respecto al tiempo de vida del satélite
Oderacs-A para las 100 iteraciones nombradas con anterioridad en los que la densidad avanza desde el 75% de
su valor hasta el 125% a paso de 0.005.
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Figura 4-2. Evolucion de la altitud respecto al tiempo para diferentes Ap .

Como se aprecia en la figura 4-2, la condicion de parada ha sido definida a los 120 kilometros de altitud.
Para ese valor, la caida de la curva altitud-tiempo es mas acusada. Las oscilaciones que se producen en la altitud
debido a la excentricidad (oscilaciones verticales) se aprecian cada vez menos hasta el momento en el que estas
desaparecen. Hecho también provocado por la reduccion de excentricidad y la igualdad del radio de perigeo y
apogeo como se vio en el capitulo anterior. Por este motivo, escoger una altitud de parada en la que ya no existan
esas oscilaciones del radio, y la altitud del satélite estrictamente disminuya, como para el caso en el que no hay
excentricidad, parece ser un hecho fundamental para obtener una funcion de distribucion aceptable del tiempo
de vida.

El motivo por el que esas oscilaciones (cuando la excentricidad aun no es tan pequefia como para que
la altitud solo disminuya con el tiempo) afectan a la funcion de distribucion, posiblemente sea debido a que para
la altitud de parada, una iteracion de las realizadas con mayor Ap, lo que se traduce en mayor densidad, y que
deberia generar la caida antes y por tanto que el tiempo de vida ser menor, no se cumpla. Sino que dicha iteracion
llegue a la altitud de parada después de la iteracion que sigue. Cuando existen esas oscilaciones y aun valores de
excentricidad considerable (para altitutdes superiores a 120 kilometros aproximadamente), puede ocurrir que en
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46 estudio del tiempo de vida de un satélite. modelo probabilista

el caso con densidad mayor se llegue a la altitud de parada antes porque justo ésta coincida con el radio de
perigeo de la 6rbita mientras que el caso con mayor densidad y que supuestamente debia llegar antes a la altitud
de parada coincida con la altitud de apogeo siendo la diferencia entre apogeo y perigeo de alglin kilometro y
ocurriendo que la primera sea menor que la segunda y que por tanto se contradiga el comporamiento esperado.
A este fendmeno le afecta también el paso que se escoja de la funcion de densidad, ya que si este es muy pequefio
y apenas hay diferencia en ella, dicho efecto se produce con mayor facilidad intensificando los picos y
haciéndolos méas acusados, luego una solucién de compromiso es lo mas adecuado.

Se puede observar este hecho al representar Ap respecto al tiempo de vida del satélite. En el primer caso
(véase figura 4-3), con los datos de la densidad indicados en la figura 4-2 (paso y limites de intervalo) y a la
altitud de parada de 120 kilometros, la figura 4-3 que se obtiene es la siguiente:
1.25 T \ 7 - T
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0.85—

0.8

0.75 | | | 1 |
70 80 90 100 110 120 130

Tiempo de vida [dias]

Figura 4-3. Evolucion del tiempo de vida respecto a Ap y condicion de parada h=120 km.

Como se puede observar, la curva no tiene pequefias oscilaciones y sigue un comportamiento
decreciente debido a la disminucion del tiempo de vida con el aumento de densidad.

Sin embargo, si se representa esta misma figura pero para un intervalo de Ap menor (entre 0.9 y 1.1)
con un mayor numero de iteraciones (200) y por tanto, un paso menor, se pueden observar en la figura 4-4 dichas
oscilaciones de manera mas clara. Realizando un zoom para su visuailizacion mas sencilla se obtiene:
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84 =1 | ! L \ | =
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Figura 4-4. Zoom de la evolucion del tiempo de vida respecto a Ap y condicion de parada h=120 km.
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Probando el caso anterior, pero para una altitud mayor de parada (200 kilometros), se observa como las
oscilaciones y por tanto el efecto comentado se acrecenta:

I I I
1.07 = =

1.065 - &

1.06
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Figura 4-5. Zoom de la evolucion del tiempo de vida respecto a Ap y con altitud de parada h=200 km.

Con estas oscilaciones se tiene que para un Ap se tiene un tiempo de vida determinado y que el Ap
inmediatamente después de éste (algo mayor que el primero) puede generar un tiempo de vida algo mayor y no
menor.

4.4. Resultados

A continuacion se muestra la figura 4-6, que representa la funcion de distribucion del tiempo de vida
del satélite respecto al propio tiempo final de vida. Se ha seleccionado como se indicé un caso intermedio de
iteraciones (41), con el paso de 0.0125 de Ap. El resultado se puede ver en la figura 4-6 a continuacion:
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0.03~ =

0.025 — =

0.02 =1
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0.01 n
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70 80 90 100 110 120 130
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Figura 4-6. Funcion de distribucion del tiempo de vida de un satélite respecto al tiempo final de éste.
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48 estudio del tiempo de vida de un satélite. modelo probabilista

Se pueden apreciar algunos picos pero muy leves en comparacion con los obtenidos con la altitud de
parada de 160 kilometros y con pasos de densidad menores.

También son de interés los nimeros que aparecen en el eje de ordenadas que no son méas que los necesarios para
que el area que encierra la curva sea igual a uno.

Se obtiene la media y la desviacion tipica de la funcion de distribucion del tiempo de vida cuyos valores
son los siguientes:

fir = 94.64 dias (4.26)
of,, = 13.9 dias (4.27)

Estos valores pueden ser comparados con los obtenidos mediante aproximaciones de primer orden y
cuya definicion se muestra a continuacion:

BLFOOT = E[f (i + X — )] ~ £ +1 (2“ 2~ fu) =92629dias (428)
Var[f(X)] = (' EIXD) var[X] = (f' (ux) 0%y = 174.07 dias (4.29)
Orx) =V Var[f(X)] = 13.19 dias (4.30)
Donde o2, utilizado en 4.29 se define como:
_(b—a)
g%, = —7 (4.31)

Realizando una prueba con otro satélite el cual tenga una excentricidad inicial mayor, en este caso:
€=0.005, y un valor menor del semieje mayor de la orbita (también como condicion al inicio): a=6623 km, el
cual equivale a comenzar a 245 kilémetros de altitud, se obtiene como resultado la funcién de distribucion
mostrada en la figura 4-7:
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Figura 4-7. Funcion de distribucion del tiempo de vida de un satélite respecto al tiempo final de éste para una
excentricidad de 0.005 y un semieje mayor de 6623 km.

Se puede observar como para este caso se producen unas oscilaciones mayores en comparacion a los
picos que se podian apreciar en la figura 4-6, ya que al aumentar la excentricidad y disminuir el semieje mayor
inicial, se magnifica el efecto explicando con anterioridad en el apartado 4.3 en el que la aparicion de
excentricidad junto con la utilizacién de un paso de Ap pequefio (teniendo asi mayor resolucion), produce la
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oscilacion en la funcion de distribucion. En este caso, se realizaron 200 iteraciones, con limites de Ap de 0.9 y
1.1 un paso de 0.001.

Probando un ultimo caso en el que se mantiene la excentricidad utilizada en la figura 4-7 pero el semieje
mayor inicial de la 6rbita se reduce hasta el valor de a=6573 km el resultado obtenido se muestra en la figura 4-
8:

0 | | | |
1 1.05 1.4 1.15 12 1.25

Tiempo de vida [dias]

Figura 4-8. Funcion de distribucion del tiempo de vida de un satélite respecto al tiempo final de éste para una
excentricidad de 0.005 y un semieje mayor de 6573 km.

Se observa en la figura 4-8 un incremento de la oscilacion respecto a las obtenidas en la figura 4-6
debido a que en este caso se tiene la misma excentricidad pero para una menor altitud de inicio.

También es de interés el poder observar como en estas funciones de distribucion en ningiin punto de
ellas ocurre que la derivada se hace cero, aspecto positivo ya que si esto ocurriese se le deberia dar un tratamiento
especial a dichas funciones. Se observa como se producen picos y valles, zonas en las que estas oscilaciones se
acumulan y otras en las que no, todo esto fruto de la complejidad de esta funcion de distribucion.

4.4.1 Método alternativo

Como forma alternativa de calculo, se puede utilizar otra condicion de parada en el programa. En vez
de utilizar una condicion en altitud, se utiliza la condicion de que el semieje mayor de la orbita alcance un valor
determinado. Esta variacion supondra dos cambios significativos en el método anteriormente comentado: uno

. .., , . at
de ellos es la propia condicion de parada, y la otra es el calculo diferente de ﬁ.

Comenzando por la condicion de parada del semieje mayor o condicion en energia se define de la
siguiente forma:

v pg o
R —eg=— 4.32
2 T ¢ 2a ( )
a=Rg +120 (4.33)
Luego,
v: g He
~ = — 4.34
2 T 2(Rg +120) ( )
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50 estudio del tiempo de vida de un satélite. modelo probabilista

A continuacion, el segundo cambio a tener en cuenta es el denominador de la funcion de distribucion
del tiempo de vida. Al ser la condicion de parada distinta, éste varia y se calcula de la siguiente manera:

v tr) e

=& 4.35
2 r(Ap, ty) (432)
Derivando la expresion de 4.35, se obtiene:
—> - .a 81-7) a - - - - - - at
V- Xy 0t0t Uy T Xr U T Xr Hp TV
+ 4 + + —=0 4.36
YTy Ty ap 1% r r2 r r:2 r adp (4:36)
Por ultimo, y despejando de 4.36 se obtiene:
- - ,u - - - - M - -
Jat U'Xv‘l'%r')(r v v+%r r
— == _ =— — (4.37)
ap ﬁ_a_v_l_ll@ 7B v-Fp
ot = r3
Con: g—f =—u r% +F b » como se defini6 al comienzo de este capitulo.

Con estos dos cambios significativos en la metodologia de resolucion, la funcion de distribucion del
tiempo de vida tiene la forma mostrada en la figura 4-9:
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Figura 4-9. Funcion de distribucion del tiempo de vida de un satélite respecto al tiempo final de éste (método
alternativo).

En el caso de la figura 4-9, la funcion ha sido obtenida mediante 30 iteraciones entre los limites de 0.75
y 1.25 de Ap.

A la vista de las graficas, ambos métodos tienen similares resultados comportandose la funcion de la
misma manera, es decir, decreciente con el aumento del tiempo de vida pero con leves picos en su evolucion en
ambos casos debido al efecto de la excentricidad explicado con anterioridad.
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5 CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

Como se describio en la introduccion, el objeto de este proyecto es realizar un modelo detallado
del movimiento de un satélite en drbita baja, de forma que dada una orbita (a partir de sus elementos
orbitales como condicidn inicial) se puedan obtener en cada instante su posicion y su velocidad y por tanto,
poder predecir el tiempo de vida del satélite.

Después de haber realizado el estudio, se concluye este trabajo con un anélisis de los resultados
obtenidos y las principales conclusiones que pueden extraerse de dichos resultados.

Posteriormente, se propondran lineas de trabajo futuro que serian interesantes para mejorar e
incluso completar los resultados obtenidos en el trabajo.

5.1 Conclusiones

La estimacion del tiempo de vida de un satélite ha sido realizada mediante dos métodos: uno
determinista en el cual son conocidos desde el inicio todos los parametros y datos necesarios para su calculo,
y otro probabilista en el cual no es conocido algln dato de interés o gran repercusion sino una funcién de
éste (se realizd para el caso en el que no era conocida la densidad).

e Método determinista

Partiendo del problema de los dos cuerpos, se pudo aplicar la Ley de Gravitacion Universal y
obtener la ecuacion del movimiento. Sin embargo, se refutaron algunas de las hip6tesis de dicho
problema para obtener asi un modelo mas realista y exacto. Se tuvo en cuenta la no esfericidad de
la Tierra (perturbacion del J2), demostrando la importancia que este efecto tiene, y la aparicion de
la fuerza de resistencia atmosférica. Ambas fueron implementadas junto con la ecuacion del
movimiento anterior en la plataforma Matlab y con ello se pudo estimar el tiempo de vida de tres
satélites en Orbita baja de los cuales se tenian el valor de su tiempo de vida real y que sirvi6 para
comparar resultados. La diferencia fue del 60% obteniéndose unos resultados a priori nada
similares. Como se habia indicado, bajar del 10% de error es practicamente imposible debido a la
inherente aleatoridad que ofrece esta prediccion, sin embargo se aleja bastante de este resultado el
obtenido aqui al parecer por ser el modelo de densidad un tanto sencillo.

Ademas, partiendo de éste método se realizaron multiples estudios. En primer lugar se obtuvieron
gréaficas de la evolucion de los elementos orbitales en el tiempo para dos casos diferentes: uno en
el que se tenia en cuenta la resistencia atmoférica y un segundo en el que ademas también se
modelaba el achatamiento terrestre (perturbacién J;) obteniéndose los efectos periddicos y
seculares interesantes indicados en la bibliografia [1].

También se realiz6 un estudio paramétrico del tiempo de vida, consistente en manteniendo el resto
de valores constantes, variar un parametro (escogiendo varios valores de él) y observando que
repercusion tiene sobre el propio tiempo de vida y como varia. Se hizo para los pardmetros que
forman el coeficiente balistico del satélite (masa, superficie frontal y coeficiente de resistencia
atmosférica) y para los elementos Orbitales iniciales de la 6rbita. Con estas gréficas, se arrojan unos
resultados interesantes y que pueden probar la veracidad de lo leido en la bibliografia.

e  Método probabilista

El otro método tratado en este proyecto es el consistente en el desconocimiento de alguno de los
parametros de los que depende el tiempo de vida del satélite. Debido, como se vio en el capitulo 4,
a la imposibilidad de conocer de forma exacta el valor de todos estos parametros en cada instante,
es de interés ademas de un método en el que por hipotesis o simplificaciones se supongan todos
conocidos, también realizar uno mas real como es éste. Dicho método probabilista es utilizado para
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dos condiciones de parada diferentes y para el caso en el que es desconocida la densidad (parametro
gue al depender de tantos factores variantes en el tiempo es imposible de saber con exactitud)
obteniéndose una funcion de distribucién del tiempo de vida como resultado y siendo esta
satisfactoria excepto por los pequefios picos mencionandos en el capitulo 4.

5.2 Trabajos futuros

Pese al estudio de dos métodos para estimar el tiempo de vida, éstos pueden hacerse mucho mas

precisos. A continuacién se proponen algunas ampliaciones y mejoras que se pueden aplicar al presente
proyecto:

En los casos tratados se han supuesto la masa, la superficie frontal y el coeficiente de resistencia
atmosférico, constantes en el tiempo y obtenidos de la bibliografia. Por ejemplo, respecto a la
superficie frontal, como los satélites tratados eran esferas su superficie era trivial y era dada, sin
embargo la mayor parte de los satélites no lo son y es por ello por lo que se podria aplicar este
trabajo ese tipo de satélites con su método para calcular el &rea frontal instantanea. También el
coeficiente de resistencia se podria modelar y en funcién de donde se encontrase el cuerpo o su
area frontal tener un valor u otro.

La densidad es el parametro que mas se ha simplificado. Si bien, su obtencién es muy complejay
no puede obtenerse de forma exacta, en este proyecto no se han tenido en cuenta ningun factor
dinamico sobre ella (cambiante en el tiempo) sino que se ha utilizado un modelo estatico. La
utilizacion de estos efectos que produen gran variacion en la densidad provocarian un aumento de
la exactitud del modelo enorme. Seria interesante modelarla mas complejamente

Aunque ha guedado demostrado que para 6rbitas bajas las perturbaciones mas importantes y que
afectan de mayor forma al comportamiento del satélite son el achatamiento terrestre y la resistencia
atmosférica, se podrian tener en cuenta otros efectos como los de un tercer o cuarto cuerpo (luna,
sol), el efecto de la radiacion solar, la utilizacion de propulsante en el satélite,etc. Tanto para
obtener una mayor exactitud en el caso propuesto o en si se estudian satélites a mayor altitud.

Respecto al modelo probabilistico se puede realizar como trabajo futuro la adicion de la
perturbacion debida al achatamiento terrestre no tenida en cuenta por la complejidad que ésta
afiadiria.

También se podria mejorar el método eliminando esos pequefios picos que aparecen en la funcion
de distribucidn debido a la excentricidad de la drbita.

52



REFERENCIAS

[1] Rafael Vazquez Valenzuela. Apuntes Mecanica Orbital 2015-2016. Departamento de Ingenieria
Aeroespacial. Universidad de Sevilla.

[2] J. de Lafontaine and S. C. Garg. A review of satellite lifetime and orbit decay prediction. University of
Toronto. Institute for Aeroespace Studies.

[3] David A. Vallado. Fundamental of astrodynamics and applications. Third Edition.

[4] C. Pardini, L. Anselmo. Calibration of semi-empirical atmosphere models through the orbital decay of
spherical satellites.

[5] Emma Kerr, Malcolm Macdonald. A general perturbations method for spacecraft lifetime analysis.

[6] David A. Vallado, David Finkleman. A Critical Assessment of Satellite Drag and Atmospheric Density
Modeling. Center for Space Standards and Innovation, Colorado Springs, Colorado.
[7] Satellite orbital decay calculation. Australian Government. The australian space weather agency.

53



