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Introduccién

Este articulo presenta los efectos que tiene la deformacién principal de la Tierra sobre una érbita
alrededor de la Tierra. En una primera aproximacion del movimiento orbital se asume que la
anica fuerza de atraccién existente es la gravitatoria que es ejercida por el cuerpo principal el
cual se supone tiene simetria esférica considerando entonces que toda la masa esta concentrada
en el centro geométrico. Estas aproximaciones son bastante buenas pero célculos mas precisos
requieren tener en cuenta perturbaciones causadas por otras fuerzas. En la figura 1 podemos ver
la importancia de algunas fuerzas en funcién de su altitud. En particular, a partir de poco mas
de 100 km de altitud la fuerza perturbadora mas importante es la del achatamiento terrestre,
Ja, que es la que se estudia en este articulo.

-4 Lunar gravity —
Solar gravity

l0go (normalized acceleration)
T
]
]
]

10

0 500 1000 1500 2000
Spacecraft altitude (km)

Figura 1: Importancia de las diferentes fuerzas perturbadoras de una 6rbita en funcién de su altitud

En la Seccién 3 se describe la magnitud del achatamiento y se presenta el parametro Js que se
usa para analizar sus efectos. También se muestran los elementos orbitales que sufren variaciones
por esta perturbacién, se cuantifican esas variaciones en funcién de la inclinacién y en la siguiente
seccion se analizan los efectos que tienen sobre los nodos y el perigeo.

En las dos Gltimas secciones se exponen dos aplicaciones de esa perturbacién describiendo como
las variaciones pueden ser aprovechadas para conseguir 6rbitas heliosincronas o con perigeo fijo.
Para poder entender los desarrollos que se hacen en este articulo es necesario conocer la expre-
sién polar de la ecuacién orbital asi como conocer y distinguir los elementos orbitales clasicos
(a,e,i,Q,w,0) y otros parametros constantes como el momento angular especifico h.

Ademas debes recordar algunas constantes y relaciones entre parametros (ver bibliografia):

- Cualquier nave o satélite tiene una masa insignificante si la comparamos con la de la Tierra el
parametro gravitacional es considerado constante: = G(M +m) = GM = 398 600.5 km? /s>

- El momento angular de cualquier 6rbita verifica: h =rv,.

; . L P R
La energia especifica para una érbita eliptica cumple: ¢ = % —

S =

2a°

La velocidad radial y la transversal en cualquier posicién y érbita son:

v, = pesenf vy = F(14ecosh).

El periodo de una 6rbita cerrada es: T' = 277,/%3.
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Objetivos

Una vez hayas leido con detenimiento este documento seras capaz de:

= Saber que elementos orbitales se ven alterados por el efecto del achatamiento terrestre.

= Cuantificar las variaciones de la RAAN y del argumento del perigeo que se producen segin
la inclinacién de la 6rbita.

= Obtener la inclinacién adecuada de una drbita para que un satélite sea heliosincrono a
una determinada altura y viceversa.

= Calcular las inclinaciones en las que se consigue que la variacién del perigeo sea nula.

i Qué es el achatamiento terrestre?

La Tierra como todos los planetas con rotacién presenta un abultamiento en el Ecuador debido
a la fuerza centrifuga. El radio ecuatorial es de 6378 km que es mayor que el radio polar
(6357 km) lo que en ocasiones nos lleva a utilizar el radio medio 6371 km (ver figura 2). Esta
deformacién es conocida como achatamiento terrestre y viene dado por:

Radio ecuatorial — Radio polar ~ 6378 — 6357
Radio ecuatorial N 6378

Achatamiento = = 0.00330293

El achatamiento tiene efectos sobre las orbitas keplerianas, las que se darian si el planeta fuese
un cuerpo esférico. El campo gravitatorio de un planeta esférico depende solo de la distancia a
su centro, sin embargo, el achatamiento provoca una variacién también con la latitud.

6357 km

\ 35.264°

6378 km

Figura 2: Achatamiento de la Tierra. El radio polar es 21 kmm méas corto que el radio ecuatorial

El parametro adimensional que cuantifica los mayores efectos del achatamiento sobre las érbitas
es J2 o segundo armoénico zonal. J; no es una constante universal si no que cada planeta
presenta su propio valor de Jy. El valor de este segundo arménico zonal para la Tierra es:

Jo = 1.08263 x 1073 (1)
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El achatamiento causa, con el tiempo, variaciones en dos de los seis elementos orbitales: en la
ascensién recta del nodo ascendente (), y en el argumento del perigeo, w. Pueden calcularse
(ver [Curtis]) las tasas medias de variacion de esos dos angulos obteniendo:

Q JoR2
%t = g\/m;? cosi (rad/s) (2)
(1—e€2)%a2
y 2 5 2
JoR Q 2 sin2i — 2
G- (5 (Genio2) = FERIEE a0
(1 o 62)2 (15 COS 1

donde Ry y p son el radio y el parametro gravitacional del planeta, respectivamente; a y e son
el semieje mayor y la excentricidad de la 6rbita e i es la inclinacién.

Consecuencias

4.1 Regresion/Avance de los nodos

Cuando la érbita es posigrada (i € [0,90°)) entonces 2 < 0 lo que indica que la ascensién
recta del nodo ascendente ird decreciendo continuamente. A este retroceso del nodo se le conoce
como Regresion de los nodos.

En cambio si la 6rbita es retrégrada (i € (90°,180°]) entonces £ > 0 por lo que la linea de
nodos avanzaria hacia el este ganando ascensién recta. Para 6rbitas polares (i = 90°) la linea
nodal se mantendra fija.

4.2 Avance/Retroceso del perigeo

En la ecuacién (3) podemos ver que la variacién del argumento del perigeo se anula para
determinados valores de la inclinacién:

5 63.4°
(.Z):O<:>§sin2i—2:0—>seni: 2 — i = arcsen §:{116.6° (4)

Por lo tanto w > 0 cuando i € [0°,63.4°) o i € (116.6°,180°] lo que indica que el perigeo
avanza en la direccién del movimiento, fenémeno conocido como Avance del perigeo. El
efecto contrario, Retroceso del perigeo, se presenta cuando w < 0, es decir cuando i €
(63.4°,116.6°). Notemos que hay dos inclinaciones criticas en las que la linea de &psides no
gira: i = 63.4° e i = 116.6°.
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4.3 Ejemplos

Ejemplo 4.1 Representa graficamente la regresion del nodo y el avance del perigeo (en °/dia)
que se produce segiin su inclinacién (i entre 0° y 110°) en drbitas con excentricidad muy baja
(e = 0.001) y alturas comprendidas entre 200 km y 1200 km.

Solucién:

Para hacer la representacién utilizaremos las expresiones (2) y (3) que deberemos pasar a °/djia.
El resultado obtenido debe ser similar a figura 3 y figura 4.

Q (°/dia) & (°/dia)

1600 iir

20 40 60 8|

. ::__mly

_6 mn/
600 knr

-8 200 km

Figura 3: Regresion del nodo para altitudes Figura 4: Avance del perigeo para altitudes
entre 200 y 1200 km entre 200 y 1200 km

Ejemplo 4.2 La estacién espacial internacional (ISS) presenta en formato TLE los valores de
la figura 5. Calcula cuanto precesiona el nodo de la ISS en cada 6rbita y en cada dia.

ISS (ZARYA)
1 25544U 93667A  20050.26224537 .000608762 00eee-0 22015-4 @ 9994
2 25544 51.64406 216.8949 0004782 288.7212 72.8952 15.49172836213580

Figura 5: Elementos (TLE) obtenidos para el médulo ZARYA de la ISS
Solucién:

Conociendo el formato TLE, obtenemos los elementos necesarios: La inclinacién ¢ = 51.6440°,
la excentricidad e = 0.0004782 y el movimiento medio n = 15.49172836 rev/dia.

En primer lugar debemos convertir las unidades del movimiento medio para luego deducir el
semieje mayor:

27
= 15.49172 . —— =0.00112
n 5.49172836 6400 0.00112659 rad/ s

[ 3986005
= o = o) DU g7 08k
“T\ 2 0.001126592 ~ 010728 km

Ya con el semieje, la excentricidad y la inclinacién podemos utilizar la igualdad (3):

[ 3+/398600.5 - 1.08263 - 1076 . 63782
(1 — 0.00047822) 6797.282

o 5 cos(51.6440°) = —9.99562 * 10~ rad/s
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que expresado en °/s seria

o 180
—r = —9.99562 1077 — = —5.72707 107°°/s

Multiplicando por el periodo T' = 2% tenemos la variacién por érbita

ds? 2 2w
— = -5.72 107°- 25 = —5.72 107° —— = —(.319408° /6rbit
7 5.72707 x 10 - 5.72707 x 10 0.00112659 0.319408° /orbita

Para obtener la variacién por dia se multiplicaria por la duracién del dia, 86400 s:

i)
—r = 572707 1077 - 86400 = —4.94819°/dia

Esto nos indica que el médulo Zarya de la ISS desplaza su nodo ascendente 4.94819° /dia hacia
el Oeste.

Aplicacién de la Precesién del nodo: Orbitas Heliosincronas
El efecto de la inclinacién orbital sobre la precesién del nodo es atil para un tipo importante

de 6rbitas. Las 6rbitas Heliosincronas (SSO) son aquellas que mantienen constante el angulo
que forma el plano orbital con la direccién radial del Sol tal y como se puede ver en la figura 6.

- 23/09

21/06

Figura 6: En las érbitas SSO o heliocéntricas coincide la variacién angular del nodo con
el giro que la 6rbita tiene respecto al Sol en el movimiento de traslacién de la Tierra

Manteniendo este angulo constante el satélite vera cualquier franja del planeta bajo las mismas
condiciones de iluminacién a lo largo de cada drbita conservando la misma perspectiva del Sol.

Para que esto suceda el plano orbital debe girar con una velocidad angular de
27
365.26 dias

hacia el Este, asi ira compensando la traslacién de la Tierra con la perturbacién debida al
achatamiento.

= 0.017202 rad/dia = 0.9856°/dia

Pagina 6 de 10



Ejemplo 5.1 E/ satélite SPOT-7, lanzado el 30 de junio del 2014 es un satélite SSO del
que se conocen dos de sus TLEs, su excentricidad e = 0.0001121 y su movimiento medio
n = 14.58545448 rev / dia. j Cual debe ser su inclinacién para mantener su propiedad SSO?

Solucion:

Se puede deducir el semieje mayor a partir del movimiento medio:

2 i 398600.5
Tf vy = 07601k
n p n (14.58545448 - 2

Para ser SSO el avance del nodo (2) debe ser igual al angulo que gira la Tierra alrededor del

Sol en un segundo

ds} 2m 3v/398600.5 - 0.00108263 - 63782

cosi

dt T 365.26 « 86400 | 2

7
(1 —0.00011212)* 7076.012

Aplicacién del Avance del perigeo: Orbitas MOLNIYA

Tal y como se ha deducido en (4) para inclinaciones i = 63.4° e i = 116.6° la linea de apsides
permanece estacionaria y por tanto el perigeo y apogeo se mantienen fijos.

1

1 (tiempo en horas)

Figura 7: La 6rbita Molniya tiene
1 =63.4° 0 i = 116.6° para
mantener fijo el perigeo.

Este hecho fue aprovechado por el programa espacial
ruso disefiando el sistema de satélites de comunicacién
Molniya (rayo) con esas propiedades. Actualmente, se
denominan o6rbitas Molniya a las 6rbitas que tienen
estas inclinaciones para mantener fijo el perigeo. Es-
tas orbitas son interesantes por varias razones. Una de
ellas es que los rusos tienen todas sus bases de lanza-
miento por encima de los 45° de latitud lo que hace
inevitable hacer una costosa maniobra de cambio de
plano para situar satélites en 6rbitas con inclinaciones
mas bajas (entre ellos los geoestacionarios © = 0°).
Por otra parte desde los satélites geoestacionarios no
pueden ver con efectividad las latitudes muy altas, lo
que hace interesante también este tipo de érbitas para
otros paises como EEUU o Canada.

Otra ventaja de estas 6rbitas es que la velocidad en el
paso por el apogeo es muy baja por lo que al situarlo
sobre la zona de interés el satélite estd mucho mas
tiempo sobre esa zona mientras que el paso por el
perigeo es realizado a una velocidad mucho mas alta
(ver figura 7).
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Ejemplo 6.1 E/ satélite americano Trumpet' fue lanzado en 2017 para ocupar una drbita de
tipo Molniya y asi mantener fijo su perigeo. Las alturas del perigeo y del apogeo son

hp = 1266 km y h, = 39089 km. Determina:
a) El semieje mayor, el periodo, la excentricidad y el momento especifico de la

orbita.

b) Las velocidades en el apogeo, perigeo y cuando la distancia es igual al semilado recto.

Solucion:

a) Considerando que el radio de la Tierra es Ry = 6378 km podemos calcular los radios del

apogeo y perigeo y con ellos el semieje mayor y la excentricidad:

rp = Ry + hy = 6378 4 1266 = 7644, km

rq = Rr 4+ hy = 6378 4 39089 = 45467 , km

ro+1p 45467 + 7644
2 2

Te —Tp 45467 — 7644

_ _ = 0.71215
© T ety 45467 + 7644

= 26555.5 km

El periodo se puede hallar con el semieje mayor

a’ 26555.53
T =21 — = 2m{/ ————— = 43066.8 s ~ 11.963 h
"\ T 7V 3986005 iy

i | icidad, el | B —a(1-é?):
y, SI conocemos la excentricidad, el momento angular, ya que w =0 e’):

h=+ua(l—e2) =/398600.5 - 26555.5 (1 — 0.712152) = 72227.1 km? /s>

b) Para calcular las velocidades en apogeo y perigeo se puede aplicar que en ellos toda la

velocidad es transversal por lo que

h 72227.1
h:hapozrava%vazaz 15467 =1.59km/s

h 72227.1
h:hpe,«:rpvp%vp:g: il =9.45km/s

Como se puede observar la velocidad en el perigeo es casi 6 veces mayor que en el apogeo.

La velocidad cuando » = p se puede calcular hallando las velocidades radial y transversal

aplicando que en ese momento 6 = 90°

u o, 398600.5 B
vy = hesen(90 )= o097 1 0.71215 = 3.93 km/s
W o 398600.5
= — 1 = — = ). 2
vy h( + e cos(90%)) 2597 1 5.52km/s

Vp—p = 1/ V2 + 0% = /3932 + 5.522 = 6.78 km /s

thttps://www.n2yo.com/satellite/?7s=42941
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También podiamos calcular la velocidad utilizando la ecuacién de la energia

2 2 242 2 -398600.52  398600.5
v_H o Y ,u_\/ =6.78km/s

— = — [ A— LR M— —
2 r 20 "oV @ 2 7222712 265555

Ejemplo 6.2 Determina la excentricidad y las alturas del apogeo y perigeo de un satélite que
es S50, el argumento del perigeo es constante y su periodo es de 2 horas 50 minutos
Solucién:

Conociendo el periodo, T' = 2 % 3600 + 50 * 60 = 10200 s, se puede calcular el semieje mayor

3 J (TN 10200 2
T=2m|" Sa= \/u () = /398600.5 ( y 00> = 10165.4 km
I 2 27

Para la excentricidad debemos utilizar la expresién (2) imponiendo la condicién de ser helio-
sincrono lo que obliga a que el movimiento sea retrégrado (i > 90°) para que el nodo avance
hacia el Este.

dQ) B 2
dt  325.26 - 86400

3 JoR2 32 R2. cos(116.6°
1.99097-10~7 = \/172;7 cos(116.6%) — e = ,| 1 — \/ Vi By cos( z) — 0.242745
(1—e?)%a2 2-1.99097 - 10~ 7a2

=1.99097 - 10~ " rad/s

Cierre

En este articulo se ha definido y calculado una primera aproximacién del achatamiento de la
Tierra. En la seccién 3 se ha presentado el pardmetro adimensional Jo que permite calcu-
lar las variaciones de los dos elementos orbitales que cambian por el efecto perturbador del
achatamiento de los planetas.

En la siguiente seccién se han mostrado las dos principales consecuencias de esa perturbacién:
La regresion o avance del nodo y la rotacién de la linea del perigeo.

En las dos altimas secciones se han estudiado dos aplicaciones de estas variaciones: las érbitas
SSO y las MOLNIYA.

Estos contenidos han sido apoyados con ejemplos que muestran su aplicacién a posibles situa-
ciones reales.
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