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GLOSARIO

Actuador: Un actuador es un dispositivo capaz de transformar energia hidraulica,
neumatica o eléctrica en la activacion de un proceso con la finalidad de generar un
efecto sobre un proceso automatizado. Este recibe la orden de un regulador o
controlador y en funcion a ella genera la orden para activar un elemento final de
control.

Bobina: También llamada inductor, consisten en un hilo conductor enrollado. Al pasar una
corriente a través de la bobina, alrededor de la misma, se crea un campo magnético que
tiende a oponerse a los cambios bruscos de la intensidad de la corriente.

Campo geomagnético: El campo geomagnético es el campo de fuerza magnética que
rodea la Tierra. Se atribuye al efecto combinado de la rotacién planetaria y el
movimiento del hierro fundido en el nacleo del planeta.

Campo magnético: Un campo magnético es un campo de fuerza creado como
consecuencia del movimiento de cargas eléctricas (flujo de la electricidad).

Electroiméan: Es un dispositivo formado por un nucleo conductor, mas comunmente
de hierro, en el que se enrolla, como una bobina, un hilo conductor recubierto de
material aislante. Este dispositivo se comporta como iman mientras se hace circular
corriente por la bobina, cesando el magnetismo al cesar la corriente.

Orbita: Es el recorrido o trayectoria de un cuerpo a través del espacio bajo la
influencia de fuerzas de atraccion o repulsion de un segundo cuerpo. Las érbitas son
fuerzas gravitacionales estudio de la mecanica celeste.

Sensor: Un sensor es un dispositivo que esta capacitado para detectar acciones o
estimulos externos y responder en consecuencia. Estos aparatos pueden transformar
las magnitudes fisicas o quimicas en magnitudes eléctricas.

Simulador: Es un aparato o medio que sirve para reproducir las condiciones propias
de una actividad. Funciona como un sistema técnico que imita unas circunstancias
reales.



RESUMEN

OBTENCION DE LAS TRES COMPONENTES VECTORIALES DEL CAMPO
GEOMAGNETICO A PARTIR DE SU MODELO Y LOS ELEMENTOS DE LA
ORBITA

Se presenta el disefio de un subsistema que permite obtener las tres componentes
vectoriales del campo magnético terrestre, a partir de un modelo geomagnético y de
los keplerianos de la Orbita. Este subsistema formara parte de un simulador de campo
geomagnético cuyo propoésito es permitir realizar pruebas de navegacion satelital. A
partir de los elementos de la drbita y del modelo de campo geomagnético, se
determinan las magnitudes de las tres componentes mencionadas, generando asi tres
funciones. Estas deberan, posteriormente y como parte de otro subsistema del
simulador, ser enviadas a un circuito de potencia y después a un conjunto de bobinas
para que se reproduzcan las condiciones del campo geomagnético presente en la
Orbita pero en Tierra.

Justificacion

Uno de los factores mas importantes presentes en el medio ambiente espacial, y que
es particularmente til para llevar a cabo maniobras de orientacién y navegacion
satelital, es el campo geomagnético. Es deseable contar con un sistema que simule las
tres componentes que un satélite encontraria a su paso por una Orbita determinada,
para de esta manera poder efectuar en Tierra, pruebas de control de orientacion y de
navegacion utilizando las propiedades del campo geomagnético. En este trabajo de
tesis se pretende desarrollar una parte de este sistema de simulacion de campo
geomagnético.

Antecedentes

En el Laboratorio de Percepcién Remota Alternativa y Tecnologia Avanzada del
Instituto de Geografia de la UNAM, se cuenta con diferentes medios de simulacion
fisica que permiten emular una de las condiciones mas importantes en el medio
ambiente espacial desde el punto de vista de sistemas dinamicos: la falta de friccion.
Estos simuladores permiten llevar a cabo pruebas de control de orientacion de
satélites en el ambiente controlado de un laboratorio. Sin embargo, hasta el momento
no se ha podido desarrollar un sistema que permita reproducir el campo
geomagnético, para complementar las funciones de los equipos anteriormente
desarrollados.

Este tipo de sistemas, como lo es un generador de campo magnético que permite
emular las condiciones de campo magnético a lo largo de una 6érbita, es en particular
un desarrollo muy poco frecuente, un ingenio que es utilizado por apenas algunas
instancias a nivel mundial dedicadas precisamente al desarrollo de satélites pequefios
y enfocados en el sistema de control de orientacion para estos.
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Objetivo general

Obtener un software que permita, introduciendo los datos de una érbita determinada,
calcular el valor de las tres componentes del campo geomagnético presente en cada
punto de dicha 6rbita, generando las tablas de datos o funciones que permitan, en
trabajos posteriores, utilizarse en un sistema capaz de generar el campo magnético
con el fin de realizar en laboratorio una simulacion fisica.

Obijetivos particulares

e Realizar algoritmos que permitan obtener la latitud, longitud y altura dados los
parametros orbitales.

e Utilizar el modelo matematico del campo geomagnético denominado IGRF para
obtener los valores del campo en un punto determinado.

e Contribuir al establecimiento de la base para un simulador fisico del campo
magnético que permita realizar pruebas en Tierra de los sistemas de
navegacion que hacen uso del campo magnético terrestre.
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CAPITULO 1

1. INTRODUCCION

Un satélite, en su definicién primaria, se refiere a un cuerpo celeste que giraen torno a
otro. Una descripcion mas general es la de un cuerpo que orbita alrededor de otro de
mayor masa, atrapado o sujeto debido a la fuerza de gravedad que se ejerce sobre él.
El origen de estos puede ser de dos tipos; la Luna, por ejemplo, es un satélite natural
de la Tierra que orbita a su alrededor acompafiandola en su movimiento de traslacion
el cual es, a su vez, una Orbita alrededor del Sol, lo cual convierte a la Tierra en un
satélite natural del Sol. Por otro lado, los ingenios puestos en Orbita, terrestre o de
algin otro cuerpo celeste, y desarrollados por el hombre se denominan satélites
artificiales.

Estos dltimos son puestos para llevar a cabo alguna mision, la que puede tener
diversos fines, pero el trabajo esencial de estos aparatos es la recepcion y transmisién
de sefiales. El ejemplo de uso mas practico y tangible es la retransmision de ondas de
radiofrecuencia de un punto a otro del planeta. ElI otro fin para el cual son
generalmente utilizados es para realizar percepcion remota, la transmision de
informacion que el satélite adquiere gracias a su posicion utilizando sensores con
fines diversos.

Tanto para la correcta u Optima transmision de sefiales como para la adecuada
adquisicién de informacion de algunos instrumentos, es preciso poder controlar la
direccion a la que apuntan, la cual depende de la orientacion del satélite. Existen
diversas técnicas para lograr el control de la orientacion, esta dependera de la misién
gue tenga y de cdmo sean afectados por los pares perturbadores existentes en el
medio ambiente espacial que encuentren en su Orbita. Los satélites grandes, como los
de telecomunicaciones, utilizan pequefios propulsores que sirven tanto para lograr la
orientacion como ajustes en su o6rbita, esa técnica es valida para estos sistemas, es
decir, para este caso se justifica la carga y uso del combustible que requieren dichos
propulsores. Otro ejemplo son los satélites de observacion terrestre, los cuales portan
camaras que para poder apuntar certeramente hacia la Tierra, estos utilizan ademas
técnicas como el uso de imanes, bobinas y ruedas inerciales, dependiendo de las
caracteristicas del satélite, entre las que influyen principalmente el tamafio y la
capacidad de suministro de energia. Expresado de manera simple, los imanes o
magnetos permanentes son puestos en satélites para lograr una estabilidad en uno de
sus ejes, logrando mantener uno de ellos siempre alineado con el campo magnético.
Las bobinas o electroimanes tienen en principio la misma funcion, con la diferencia de
poder generar la orientacion en un lapso de tiempo determinado, ademas de poder
contar con la posibilidad de tener un arreglo de tres bobinas referidas a los tres ejes
del cuerpo del satélite, logrando asi poder alinear cualquiera de los ejes con el campo
magnético presente.

Esta técnica es muy utilizada en satélites pequefios, por ello presta mucha importancia
el poder contar con simuladores de campo que permitan probar el sistema de control
de orientacion para satélites [1].
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Para este fin es importante hacer referencia a los conceptos que refieren al campo
magneético, los instrumentos que lo miden, su modelo matematico y las bases del
sistema que permitira realizar la simulacién de este.

1.1 Definicion del campo magnético terrestre

El fendmeno del magnetismo fue conocido por los griegos desde el afio 800 A.C. Ellos
descubrieron que ciertas piedras, ahora llamadas magnetitas (Fe304), atraian piezas
de hierro. Materiales como el hierro, cobalto, niquel, gadolinio y disprosio, son
fuertemente magnéticos y suelen llamarse ferromagnéticos y se utilizan en la
actualidad para la fabricacion de imanes permanentes [1].

El campo magnético terrestre, o campo geomagnético, es el conjunto de circuitos
(lazos) magnéticos que envuelven a la Tierra, creados desde el nucleo del planeta,
extendidos fuera de la atmosfera hasta el limite en el que se encuentran con el viento
solar; una corriente de particulas energéticas emanadas por el Sol que interactlan con
el campo geomagnético, deformandolo [1]. El campo geomagnético puede ser
considerado como aquel producido por un dipolo magnético (como un iman de barra)
inclinado en un angulo de 10 grados con respecto al eje de rotacion, como se muestra
en la figura 1.1, pero con la caracteristica de que el campo cambia su posicién con el
tiempo, ya que es generado por el movimiento de las aleaciones de hierro fundido en
el nacleo externo de la Tierra, esto explica el por qué los polos magnéticos se
desplazan constantemente.

Este desplazamiento es, sin embargo, lo suficientemente lento como para que las
brUjulas y magnetometros que toman su referencia del polo norte magnético, sean
Gtiles y de uso practico.

El campo magnético de la Tierra, medido en cualquier punto sobre la superficie
terrestre, se define por su potencia y su direccion, expresados normalmente en
términos de elementos magnéticos. Sin embargo, existe irregularidad en las lineas de
campo magnético, éstas cambian de un lugar a otro de la Tierra debido, tanto a la
permeabilidad y magnetizacion de rocas debajo de la superficie, como a variaciones
en la ionosfera. Gracias a estudios hechos en el siglo XX, distinguiendo la orientacion
magnética dentro de las moléculas de rocas formadas por capas muy antiguas, se ha
descubierto que los polos se mueven y cambian hasta permutarse por completo en
periodos de cientos de miles de afios [2].

El campo magnético terrestre crea un escudo que protege la superficie del planeta
desviando hacia el espacio el viento solar y los rayos césmicos, que tienen origen en el
espacio exterior, ambos dafiinos para la vida. El viento solar también ejerce una fuerte
interaccion con el campo magnético terrestre, ya que produce una fuerte onda o frente
de choque, esto se produce a una distancia considerable de la superficie de la Tierra,
como veremos mas adelante.
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El fisico, matematico y geodesta Carl Gauss, inventé un magnetémetro para poder
medir el valor absoluto del campo magnético, esto lo realiz6 en diversos lugares
alrededor del planeta. Asi se desarrolld la instrumentacién para medir y obtener la
lectura en una sola cifra que representara la intensidad del iman terrestre, también
llamado “momento magnético” [6]. Esta medicion fue tomada en 1835 y desde
entonces hasta el dia de hoy se ha notado que la intensidad del campo va
disminuyendo.

Conforme el campo magnético de la Tierra ha ido decreciendo, la proteccion que éste
ofrece a la Tierra también se va reduciendo. Se sabe que un iman de barra tiene un
polo norte y un polo sur, asi se entendera porgue un iman se utiliza como brdjula, ya
gue uno de sus extremos, el sur, buscara apuntar hacia el polo norte geografico de la
Tierra [7].

Inclinacién
Norte magnética
Geografico /
a /
" , -~
v 1 r 5 # |} H

by - Norte
d H 5 Magnetico

L 'S
. v o ."V -

Su
Geogre‘ahco

Figura 1.1. Representacién de la Tierra con flechas que indican la direccién del campo magnético, asi como
su inclinacion con respecto al eje de rotacion.

De acuerdo a lo anterior, se puede decir que el polo norte magnético esta situado
cerca del polo sur geografico y entonces, el polo sur magnético estéa situado cerca del
polo norte geografico.

1.1.1 El origen del campo geomagnético.

Aunque intuitivamente pareceria que el patron del campo magnético terrestre seria
similar al que tendria un iman de barra gigante colocado en el interior de la Tierra,
esto no es asi, ya que ahora se sabe que la fuente del campo magnético Terrestre no es
una gran masa de material magnetizado permanentemente. La Tierra tiene grandes
depdsitos de hierro en su interior, pero las altas temperaturas en su nucleo hacen
suponer que el hierro no retiene ninguna magnetizacién permanente. Considerando

[ +)
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este hecho, se puede entender que la fuente verdadera del campo son las corrientes
convectivas de carga, que existen en el ndcleo de la Tierra, como se muestra en la
Figura1.2.

Polo sur Polo norte
magnético geografico

G

VA

Polo sur Polo norte
geografico magnético

Figura 1.2. Corrientes convectivas magnéticas generadas desde el nucleo terrestre del norte al sur
magneético.

Se considera que la circulacion de iones o electrones en el nicleo liquido es la que
produce el campo magnético, tal como lo genera una corriente al circular en una
espira de alambre, y existe también una fuerte evidencia de que la intensidad del
campo de la Tierra esta relacionada con la rapidez de rotacion de ésta. Por ejemplo,
Jupiter, que tiene un nlcleo de hidrégeno cuya estructura molecular esta tan
comprimida, que éste se comporta como un metal, gira tan rapido como la Tierra, y
recientes pruebas hechas con sondas interplanetarias, indican que su campo
magnético es tan intenso como el de nuestro planeta, aunque su masa es mucho
mayor. Por otro lado, Venus gira mas lento que la Tierra y se ha establecido que su
campo magnético es mas débil. Por supuesto que las investigaciones sobre las causas
del magnetismo de la Tierray de otros planetas contintan [5].

Se han realizados diversos estudios sobre el campo magnético de la Tierra y de los
cinturones formados por éste, con base en ellos se han planteado diversas teorias que
intentan explicar como es que se produce en realidad. A continuacién se veran las dos
teorias mas conocidas.
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e Teoriade los dinamos.

Esta teoria afirma que en el interior de la Tierra existe un dinamo o generador de
corriente eléctrica, que es la fuente que produce el campo magnético. No obstante, ha
guedado carente de valor porque no se puede demostrar matematicamente, aun
considerando que existieran movimientos capaces de producir dichas corrientes [1].

e TeoriadelLamb

El cientifico Sir Horace Lamb establecié la base cientifica de esta investigacion en
1883. El explico la existencia de corrientes libres, remanentes de las que existieron en
el pasado, que circulan en el interior del nucleo de la Tierra. Son corrientes en
desvanecimiento libre, y por tanto, el campo magnético también se esta
desvaneciendo libremente. Los estudios sismicos actuales revelan que la
conductividad del nacleo del interior de la Tierra es muy potente, por ello las
corrientes de desvanecimiento libre duran mucho tiempo. La conductividad de dicha
zona es mucho mayor que la que podemos observar en la superficie.
Consecuentemente, esta teoria elimina la posibilidad de la existencia de un dinamo
gue genera corrientes eléctricas. Estas corrientes en desvanecimiento, segun Lamb,
existen, pero no indefinidamente, debido a la resistencia del ndcleo terrestre. Lamb no
hizo una prediccién exacta en cuanto al desvanecimiento del campo magnético,
porque no tenia todos los datos confirmados con los que se cuenta en la actualidad,
producto de la observacion de estudios posteriores acerca del nicleo de la Tierray de
las mediciones del campo magnético, los cuales muestran que éste esta decayendo [1].
La investigacion de Lamb fue totalmente tedrica, pero ha sido la Unica explicacion
fisica con sentido, sobre la causa del campo magnético y del desvanecimiento de éste.

1.1.2 Caracteristicas del campo geomagnético.

Como se ha mencionado, las caracteristicas mas generales del campo geomagnético se
han conocido desde hace tiempo con el primer estudio sistematico iniciado por Gauss,
desde entonces se han desarrollado y validado algunos modelos a partir de datos
acumulados en estaciones terrenas, embarcaciones y de las mediciones efectuadas por
satélites. EI campo magnético de la Tierra es predominantemente un dipolo cuya parte
Sur, se encuentra localizada en el hemisferio Norte, a 78.6° latitud Norte y 289.55°
longitud Este, y que se va recorriendo hacia el Oeste a razon de 0.014 grados por afioy
su intensidad se decrementa 0.05% en el mismo periodo. Estas variaciones regulares
implican una inversion de polaridad del campo; de hecho se tiene la evidencia de que
el campo se ha invertido completamente en el pasado en periodos que van de 70 mil a
100 mil afios. A partir de estos eventos también se obtiene informacion de cémo los
continentes (placas tectonicas) se han movido de un extremo a otro, en el tiempo
geoldgico reciente.
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Figura 1.3. Intensidad de flujo magnético en funcion de la altura y en funcion de la latitud.

El plano perpendicular al dipolo centrado en la Tierra se conoce como ecuador
geomagnético, aqui el campo es muy débil, del orden de 3x10* nT medido sobre la
superficie de la Tierra. En la figura 1.3 se puede apreciar la variacion de la intensidad
del dipolo en funcién de la altura, medida sobre el Ecuador. Por otra parte, se observa
gue la intensidad de campo se incrementa en factor de dos a medida que la latitud
magnética aumenta de 0 a 90 grados. En el ecuador geomagnético, el campo es
horizontal con respecto a la superficie de la Tierra, mientras que a una latitud
geomagnética de alrededor de 27 grados, el campo esta desviado hacia abajo de la
horizontal aproximadamente 45 grados [3].

o = —
- A// // IS

Figura 1.4. Presentacion de las lineas del campo geomagnético totalen nT

En la figura 1.4 se muestra un mapa que representa la intensidad del campo
magnético total de la superficie de la Tierra medido en el afio de 2000 (los valores de
campo estan en nT), mientras que la figura 1.5 nos muestra claramente, que mientras
la altura se incrementa, los contornos llegan a ser méas regulares y empiezan a semejar
de manera mas precisa un dipolo.
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Figura 1.5. Variacion del campo geomagnético en funcion de la altura.

El campo geomagnético es monitoreado continuamente por varios observatorios.
Estos reportan la actividad magnética, por ejemplo, la producida por una tormenta,
ademas de un indice K; el cual indica la desviacion que ocurre con respecto a un dia
tranquilo promedio. La escala K es cuasi-logaritmica con K=0, que significa calma, y
K=9, que representa la perturbacion mas grande que la estacion pueda medir. El valor
de K es promediado y reportado cada tres horas. Los valores de K de 12 estaciones
seleccionadas son corregidos dependiendo de la latitud de las mismas, debido a que la
actividad es dependiente de este parametro, y entonces promediadas para producir el
indice planetario K. Los indices son publicados cada mes en el Journal of Geophysical
Research. El valor de Kpes un buen indicador del nivel de las tormentas magnéticas y
por tanto, un indicador de la desviacion que sufre el campo magnético [1].

1.1.3 Elementos que distorsionan el campo magnético terrestre.

La principal fuente de perturbacién del campo magnético es el sol, emitiendo
constantemente un plasma neutro llamado viento solar. Este distorsiona al campo
geomagneético, particularmente a grandes distancias, algo aproximado a 10 radios
terrestres, tal como se muestra en la Figura 1.6. A esa distancia, debido a que el
plasma es altamente conductor, no permite que el campo magnético lo penetre y el
plasma lo comprime hasta que las fuerzas se igualan. En este punto el plasma se
rompe, algunas de las particulas cargadas son atrapadas por el campo magnético y
empiezan a circular entrando y saliendo por los polos. La radiacion solar incluye todas
las ondas electromagnéticas emitidas por el sol, desde los rayos X hasta las ondas de
radio; ambos, radiacién solar y viento solar, producen fuerzas perturbadoras que
afectan la orientacion y la érbita de las naves espaciales y satélites.
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Figura 1.6. Representacién del campo geomagnético deformado por el viento solar.

Las rocas como la magnetita pura (iman de piedra) distorsionan el campo haciendo
erréneas las lecturas de las brujulas. Los objetos ferrosos que hace el hombre
(edificios, puentes, etc.) también afectan al campo magnético [5].

El campo magnético de la Tierra tiene una importancia practica, no solamente en la
navegacion, sino también en los levantamiento topograficos, en los estudios
geoldgicos para prospeccion mineray en las comunicaciones. Otro aspecto interesante
es que los animales usan el campo magnético para navegar, especialmente las aves y
algunos tipos de peces.

1.1.3.1 Pares perturbadores magnéticos.

Si bien el campo geomagnético es utilizado por muchos satélites para efectuar
maniobras de control de orientacion, también debe considerarse que como resultado
de la interaccién entre el campo magnético residual en el satélite o nave espacial y el
campo magnético terrestre, se crean fuerza que cambian la orientacion de la nave.
Estas fuerzas crean pares perturbadores que deben ser compensados por el sistema
de control de orientacidon de la nave. Los pares perturbadores son originados por tres
fuentes principales: corrientes de Foucault (corrientes parasitas), histéresis (campo
magnético residual) y los pares perturbadores de la nave. Este dltimo es el par
perturbador dominante y es causado por el paso de la corriente a través del satélite,
por ejemplo de los paneles solares hacia el sistema de regulacion de voltaje. Los
satélites son construidos con materiales que mantienen las primeras dos fuentes en
intervalos minimos.
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El par perturbador magnético instantdneo T (en N-m), debido a los momentos
magneéticos de la nave m(en A-m), esta dado por la ecuacion 1.1.

T=m-B (1.1)

Donde B es la densidad de flujo magnético (en Wb/m?), su magnitud es proporcional a

1/73,donde I es el radio vector del centro de la Tierra hacia el satélite, y m es la suma
de los momentos magnéticos individuales causados por el magnetismo permanente e
inducidos de la nave y los lazos de corriente generados también en ella [1].

1.1.4 Medicion del campo magnético.

Dado que el campo magnético que emite la Tierra posee patrones definidos que
pueden determinarse, ya sea tedricamente con modelos matematicos o practicamente
por medio de bobinas detectoras colocadas en los ejes ortogonales de referencia.
Ambos métodos cuentan con cierto grado de error debido a variaciones del campo. Es
posible establecer los valores del campo como parametros validos de posicion,
considerando una variacion de + 3 grados. Debido a esto, la medicion del campo
geomagnético a través de bobinas en los ejes ortogonales puestos en una nave, son
uno de los mejores métodos para establecer o determinar la orientacion de ésta, en el
espacio, en todo momento.

1.1.4.1 Magnetémetros.

Es necesario conocer el modelo del campo geomagnético para hacer un uso adecuado
del magnetdémetro y asi poder interpretar correctamente sus lecturas. Los parametros
gue son necesario considerar para su correcta interpretacion son: la trayectoria de la
orbita, horario de la lectura y un modelo del campo magnético para tal punto. Es
preciso tomar en consideracion todos los parametros porque hay muchas
posibilidades de encontrar lecturas del campo magnético iguales en tres ejes, en
algunos otros puntos de la 6rbita.

Los magnetometros son usados como sensores de orientacion en las naves espaciales
porgue ademas de proporcionar los vectores del campo magnético, son seguros y
tienen poco consumo de energia, operan sobre un intervalo bastante amplio de
temperatura y no poseen partes moviles. Sin embargo, no son exactos como sensores
de orientacién, esto debido que el campo magnético no es completamente conocido y
los modelos usados para predecir la direccién del campo y su magnitud, con respecto
a la posicién de la nave espacial, estan sujetos a errores. Un magnetdémetro consta de 2
partes; un transductor magnético y una unidad electrénica que transforma las
medidas del primero, en un formato adecuado para la computadora de abordo.
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Figura 1.7. Diagrama de bloques general de un magnetéometro.

Los sensores del campo magnético estan divididos en 2 categorias principales:

eMagnetémetros cuanticos, los cuales usan fundamentalmente propiedades
atomicas como la dispersion de Zeeman, la cual mide variaciones en los nicleos
atomicos de moléculas como el hidrégeno (H) aprovechando la propiedad de
resonancia magnética nuclear; un efecto causado por la interaccién con campos
magnéticos.

*Magnetémetros de induccion, estan basados en la ley de Faraday de induccién
magnética, estos dispositivos se explican a continuacion.

1.1.4.2 Magnetometros de induccién.

La ley de Faraday establece que una fuerza electromotriz (fem) E, es Inducida en una
bobina que se encuentra dentro de un flujo magnético variable en el tiempo%tal
gue, la integral de linea de E a lo largo de la bobina, es.

V:SﬁEd-z:—% (1.2)

Dentro de los magnetometros de induccion hay dos tipos: de bobina y de flujo de
compuerta.

El magnetometro de bobina tiene un arrollamiento solenoidal de N vueltas alrededor
de una barra ferromagnética con una permeabilidad g y una seccién transversal A. La
fem Inducida en la bobina cuando ésta se ubica en un campo magnético, produce un
voltaje V que esta dado por:
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= = _ 4By
v=¢Ed-1=-anp (%) (13)
Donde B,es la componente del campo a lo largo del eje de la bobina. El voltaje de
salida es dependiente del tiempo y puede ser reescrito considerando una bobina que
se encuentra girando a una frecuencia fija f:‘*’/zn alrededor de un eje

inercialmente fijo y normal a un campo constante B,de la siguiente manera:
V(t) = —ANuB, cos(wt) (1.4)

Los magnetdémetros basados en el principio anterior, son usados preferentemente en
naves estabilizadas por giro, para proporcionar informacién precisa sobre su fase.
Esto se debe a que las bobinas so6lo son sensibles a variaciones en la componente del
campo a lo largo del eje solenoidal, cualquier movimiento de precesion o cabeceo
complicaria grandemente la interpretacién de los datos. El segundo tipo de dispositivo
de medicion del campo magnético, basado en la induccién, es el magnetometro de
flujo de compuerta, mostrado en la figura 1.8. La bobina primaria, con terminales P; y
P,, es usada para controlar alternadamente los dos nucleos SC;y SC,, llevarlos a
estados de saturacion opuesta. La presencia de cualquier campo magnético en el
ambiente puede ser observada como la segunda armadnica de la corriente inducida en
la bobina del secundario, es decir, en las terminales S1 y S2. El propdsito de los dos
nucleos saturables, arrollados en direcciones opuestas, es el de causar que la bobina
del secundario sea insensible a la frecuencia del primario. Algunas otras geometrias
utilizadas para lograr el desacoplamiento entre el primario y el secundario, usan
nacleos helicoidales o toroidales [1].

]
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Figura 1.8. Esquema de un magnetémetro de flujo de compuerta.
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1.3 Bobinas magnéticas como actuadores en un satélite de orbita baja.

1.3.1 Actuadores

La interaccion del campo magnético terrestre con un conjunto de bobinas magnéticas
instaladas en un satélite en Orbita, proporciona pares de control de orientacion
externos a la nave. Estos dispositivos son los encargados de llevar a cabo el control
activo de orientacion en cualquier nave en el espacio, de preferencia en oOrbitas baja 'y
media. Existe en la actualidad una gran variedad de otros actuadores para este fin,
cada uno disefiado para cubrir necesidades especificas. Por ejemplo, en satélites
medianos o grandes (desde 500 kg y mas de una tonelada) y en la estacion espacial
internacional, se utilizan cohetes que funcionan con liquidos consumibles que proveen
la fuerza o par de accién suficiente para sus maniobras de orientacion
correspondientes. En el caso de naves pequefias (micro, nano y picosatelites) se opta
por actuadores tales como ruedas inerciales o bobinas magnéticas, éstos Gltimos son
elementos que consumen poca energia, lo que es una gran ventaja en el espacio, por
ello su uso tan extendido ya que la energia suele ser muy reducida en estos proyectos.
Y pese a ofrecer pares inferiores a otros sistemas y que por tanto, sean de respuesta
de accion lenta, son indispensables en este tipo de naves pequefias [3].

1.3.2 Bobinas magnéticas

Los sistemas con base en bobinas magnéticas son sencillos comparativamente con los
demas sistemas existentes, son de bajo peso, no requieren condiciones o protecciones
especiales y no poseen partes moviles ni requieren consumibles. Pese a proporcionar
pares minimos, requerir un mayor tiempo de espera para cada accion y tener
restringidas sus maniobras (que dependen del valor de las componentes vectoriales
del campo geomagnético en el lugar de la dérbita donde se sitle), los sistemas de
control en las naves llevan a cabo de manera altamente efectiva maniobras de
apuntamiento o direccionamiento y estabilizaciones en 6rbita, con estos componentes
[2].

Las tendencias principales en el uso de bobinas magnéticas como sistemas de control
de orientacion, son dos; la primera es poniéndola de manera externa, haciendo el
enrollando en la superficie del satélite, considerando el ndcleo de “aire”, proveyendo
un dipolo relativamente grande debido a la dimension del area transversal. La
segunda tendencia es usar bobinas compactas con nucleo ferromagnético de forma
tubular, estas logran un dipolo considerable en funcién de su nucleo, asi,
proporcionan un par suficiente para realizar las maniobras de orientacion.

()



CAPITULO 1

Figura 1.9. Muestra y medidas de una bobina con nucleo de ferrita disefiada para uno de los
simuladores satelitales del Instituto de Geografia, UNAM - [1].

1.4 Simuladores fisicos.

1.4.1 Necesidad de simuladores fisicos

Simular las condiciones ambientales del espacio exterior para realizar pruebas, de la
manera mas realista y objetiva, es una condicion deseable en el desarrollo de
subsistemas satelitales. Si bien es particularmente dificil lograr una perfecta
simulacion, o practicamente imposible, involucrando todas las condiciones del espacio
exterior, aunado al costo y recursos necesarios, solo es posible reproducir algunas de
éstas caracteristicas en el Laboratorio. En este caso es necesario considerar cual de las
condiciones es la mas importante de reproducir y seleccionar aquella o aquellas que
afectan mas el funcionamiento de cada subsistema y en nuestro caso particular el de
control de orientacién. Para esto es necesario contar con equipos o medios que
simulen las condiciones mas importantes para nosotros. Desde el punto de vista de
sistemas dinamicos, la falta de friccién es la mas importante. Con base en lo anterior
se hace necesario contar con una plataforma movil donde se coloquen los
componentes del subsistema de control de orientacion, suspendida sobre un soporte
que permita el movimiento en los tres ejes de rotacion, con friccién despreciable. Para
lograr este efecto hay diferentes propuestas usadas por investigadores de todo el
mundo, una de las mas utilizadas, es un cojinete neumatico esférico que soporta a la
plataforma.

Este es el tipo de simuladores utilizados en el Instituto de Geografia de la UNAM, sin
embargo, en este trabajo de tesis se pretende avanzar en el desarrollo de un
simulador de campo magnético que permita aumentar significativamente las
capacidades de simulacion, posibilitando el andlisis y desarrollo de sistemas de
navegacion satelitales basados en el campo magnético terrestre.
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Figura 1.10. Sistema de simulacion de un medio sin friccion, SIMUSAT 2.1. En él se encuentran
todos los elementos del subsistema de control de orientacién: Computadora de abordo,
sensores, actuadores, baterias y sistema de comunicacion bidireccional inaldmbrico. [1]

1.4.2 Plataforma de simulaciéon en un medio sin friccion

Para estas plataformas de simulacion hay una condicién que hay que tomar muy en
cuenta, que son los pares gravitacionales externos que actlan sobre ella. Se debe
considerar que hay que mantener el centro de masa de la plataforma de simulacion
ligeramente por debajo del centro de rotacion del cojinete neumatico esférico, para
minimizar los desbalances a causa de la gravedad. Esto se logra con sistemas de
balanceo automatico, ya que de manera manual resultaria ser muy dificil.

También es importante que estos simuladores sean completamente auténomos,
incorporando en ellos, todos los elementos que le proporcionan energia y contando
con un sistema de transmisiéon de datos mediante sefiales electromagnéticas, evitando
gue algun tipo de cableado provoque un desbalance o limite la movilidad de la
plataforma [1].
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Figura 1.11. Simulador de un medio sin friccidn, basado en una plataforma suspendida sobre un
cojinete neumatico esférico - [1].

La plataforma elemental, como la que se muestra en la Figura 1.11, se compone de un
balero de aire esférico, que ademés de brindar un medio sin friccién, sirve de medio
de integracion y prueba de los componentes del subsistema de deteccidon y de control
de orientaciéon[1]. Mientras que en la Figura 1.12 se muestra el esquema general del
disefio de la plataforma de simulacién completa que se usa en el Instituto de Geografia
UNAM. Sus principales componentes son: mesa o plataforma, balero de aire esférico,
brida para suministro de aire y soporte.

Ptaforns AN

Figura 1.12. Elementos y disefio de la plataforma de simulacién con suspension neumatica - [1].
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1.4.3 - Simulador magnético

La plataforma con suspensiéon neumatica provee un medio sin ficcion, pero ademas se
requiere contar con un equipo que permita simular otras condiciones ambientales del
espacio, como el campo magnético al que una nave estaria expuesta en su recorrido
por determinada 6rbita alrededor de la Tierra. En este ambiente, y para poder poner a
prueba sensores y actuadores, es preciso simular los valores del campo geomagnético
gue encontraria una nave en su trayectoria, con esto se podra evaluar de manera
precisa y realista los dispositivos que interactian con dicho campo, en este caso los
magnetémetros que son capaces de medirlo y asi determinar su posicion. Y por otra
parte, la manera en que las bobinas magnéticas realizan el control de orientacion de la
nave.

Bobinas magnéticas
para simular el
campo magnético en
drbita.

; Bobinas para
Cojinete cancelar el campo

neumatico geomagnético enel
A Laboratorio. Tierra
esférico

Figura 1.13. Modelo de un simulador de campo geomagnético.

En la figura 1.13 se presenta un modelo de simulador satelital de campo magnético
gue cuenta con los siguientes elementos.
 Los componentes del subsistema de orientacion y control estaran
montados en una plataforma soportada por un cojinete neumatico esférico
(medio con friccion despreciable), capaz de girar alrededor de 3 ejes.
* Un solenoide fijo cancelara la constante del campo geomagnético en el
laboratorio.
e Tres solenoides reproduciran los valores o componentes del campo
geomagnético a lo largo de la 6rbita.
* Una placa metélica caliente simulara la radiacion infrarroja de la Tierra.
e Unalamparasimulara la gama alta y baja de los rayos solares.

De todos estos puntos, lo referente a la generacion de las tres componentes de campo
geomagnético seran el objeto de estudio de este trabajo.
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2. MODELO DE CAMPO GEOMAGNETICO

El campo magnético presente en la superficie terrestre, y hasta algunos miles de
kildbmetros por encima de ella, se puede definir como la superposicion del campo
generado en la parte externa del nicleo liquido de la Tierra, llamado Campo principal,
y el campo formado por las rocas magnetizadas en la corteza y el manto superior
terrestre, también llamado Campo magnético de la litésfera (capa solida superficial
que incluye la cortezay la zona externa del manto), el primero es variable en el tiempo
y el segundo es practicamente estatico. EI Campo principal domina poseyendo las
longitudes de onda mas largas, alejandose miles de kilémetros de la superficie, en
cambio el campo de la corteza posee ondas de longitudes méas pequefias, apenas
alejandose unas centenas de kildmetros en los puntos més altos. De tal manera que el
campo magnético presente fuera de la atmdsfera, a grandes distancias de la superficie,
es Unicamente el Campo principal [7].

Figura 2.1. Representacién del modelo tridimensional del campo magnético de la litdsfera, generado con
datos tomados por el satélite CHAMP en el afio 2000.

2.1 Importancia del campo geomagnético para los satélites pequefios.

El campo geomagnético, ademas de ser el escudo de ondas cosmicas que permite la
vida en la Tierra, tiene gran importancia en aplicaciones clave para el sustento y
desarrollo de la sociedad humana actual, tales como la exploracion terrestre, estudios
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aeroespaciales y la evaluacion y busqueda de recursos minerales, ademas de otras
investigaciones geofisicas, asi como bioldgicas, tales como migraciones animales. Por
eso su estudio ha dado lugar a formular y plantear algunos modelos matematicos.
Estos representan al campo geomagnético como series armonicas esféricas de un
potencial magnético escalar. Estos datos representan la variacién espacial de un
conjunto ortogonal para dar solucidn a las ecuaciones de Laplace, y se presentan en
coordenadas esféricas. [6] Tales modelos pueden ser evaluados en cualquier punto de
su geometria, entregando un vector de campo con magnitud y direccion.

\ - < "Trayectoria
: e e -7 de orbita
Linea de campo %
C 5 I. = __;\ﬁ:lé - -
—_magnético \
< S s -
;\\\{_ ampo magneético
: \\\Nn el satélite
Y N

™

Figura 2.2. Representacion de un satélite y el campo magnético terrestre.

El campo geomagnético local con el que interactia una nave en Orbita baja, tal como
se ha mencionado antes, es un elemento fundamental a considerar, tanto para los
sensores como para los actuadores, particularmente porque magnetometros y
bobinas son los elementos mas usados en los subsistemas de control de orientacion,
desde nanosatélites, hasta satélites medianos.

Se demostré en experimentos y pruebas que teniendo un modelo matematico del
campo geomagnético, un magnetometro a bordo de la nave que pueda detectar y
definir sus componentes, y conociendo el valor de los elementos keplerianos de su
Orbita, es posible determinar de manera muy aproximada la posicion orbital de un
satélite [17]. A lo largo de toda la 6rbita, el campo magnético se presenta con patrones
bastante definidos y es muy posible encontrar lecturas magnéticas similares en
diferentes puntos, por ello es que, ademas de la deteccidn e interpretacion del campo
geomagnético, los elementos keplerianos son indispensables para determinar la
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orientacién y la posicion de la nave en su Orbita. Mas adelante se explica a detalle
cuales son los elementos keplerianos que nos describen inequivocamente una érbita.
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Figura 2.3. Intensidad del campo magnético representada sobre un planisferio terrestre.

El campo geomagnético es un sistema dinamico que presenta variaciones debidas a
diferentes causas, ninguna de ellas homogénea o uniforme y se clasifican de la manera
siguiente:

e Variaciones seculares: Estas tienen su origen en la dindmica del mismo
nacleo de la Tierra, generan cambios leves en el valor de las componentes del
campo, entre 10 nT y hasta 150nT por afio. Ademas del cambio de posicién con
respecto a la superficie Terrestre de los polos magnéticos, una variaciéon
promedio de unos 64Km por afio.

e Variaciones periddicas: Se les llama de esta manera ya que tienen periodos
caracteristicos que van de 12 horas, un dia, 27 dias, 6 meses, un afio, 11 0 22
afios, etc. Estas tienen origen en campos magnéticos provenientes del espacio
exteriory su variacion va de 0 a 100nT, aproximadamente. Su periodicidad
esta relacionada con el movimiento de rotacion de la Tierra, ademas de la
influencia del Sol y la Luna.

¢ Tormentas magnéticas: Son perturbaciones subitas en el campo
geomagnético originadas por eyecciones de masa coronal que en su trayectoria
coinciden con la posicion de la Tierra, afectando durante su paso al campo
magnético generando variaciones de hasta 500nT. Estos eventos duran
generalmente desde algunos minutos hasta 48 horas, aunque en algunos casos
han durado varios dias.
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Dados los puntos anteriores, es claro que resulta dificil predecir el comportamiento
exacto y el valor de las componentes del campo geomagnético. Debido a la
complejidad de calcular todos esos factores, se hace uso de un modelo matematico
gue toma en cuenta una variacion anual, basada en estadisticas, ademéas de datos
medidos de la variacién de la influencia solar [5].

2.2 Modelos del campo geomagnético para 6rbita baja.

Los principales modelos del campo magnético son:
e Dipolo
e Cuadripolo o dipolo excéntrico

El campo magnético terrestre es mas facil de entender si se ve como un dipolo. El
dipolo terrestre, entonces, se describe con su polo sur en el hemisferio norte, a 78.6°
latitud norte y 289.55° longitud este, corriéndose 0.014 grados por afio hacia el oeste.
En los polos la intensidad del campo es aproximadamente de 60 000 nT y en el
ecuador de 30 000 nT, decrementandose conforme aumenta la distancia desde la
superficie.

La principal fuente de perturbacion del campo magnético, el Sol, distorsiona el campo
a alturas de 8 a 10 radios terrestres, por ello, a esas distancias los modelos descritos
por multi-polos dejan de ser validos.

El modelo utilizado para este proyecto es el de un dipolo inclinado 11. 7° con respecto
al eje de rotacion de la Tierra y que gira siguiendo este movimiento. El campo
magnético de la Tierra B, puede ser representado como el gradiente de la funcion
potencial escalar V, es decir B =—VV; donde V se representa por una serie de
armonicos esféricos determinados por la Siguiente expresion:

V(r.6,) = R34 (5) Shoolglcosme + hlsenm@)BI@)  (2.1)

Donde:

R eselradio ecuatorial de la Tierra (6,371.2 Km).

r esladistancia medida desde el centro de la Tierra.

6 eslacolatitud o latitud geocéntrica

¢ es lalongitud Este (desde Greenwich).

gn Yy h}, son los coeficientes gaussianos.

P73, representa los coeficientes semi-normalizados de Schmidt para las funciones
asociadas de Legendre en laque n es el grado y m como exponente y como factor es el
valor del orden.
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2(2-0%)

Jy [p1(0))2senfdo = e

(2.2)

Los coeficientes gaussianos son datos obtenidos por mediciones del campo y estan
disponibles en las tablas publicadas periédicamente por diversas fuentes, por ejemplo
la IGRF (International Geomagnetic Reference Field). Las derivadas de primer orden
de los coeficientes constituyen los términos seculares [2].

Con estos coeficientes y los polinomios asociados de Legendre (Pj)es posible
determinar los valores de las componentes vectoriales de campo magnético en
cualquier punto de la Tierra o en cualquier punto de alguna 6rbita. Para poder utilizar
el modelo basado en armdnicos esféricos, es necesario conocer los coeficientes
gausianos. El inconveniente es que a distancias mayores a 4 radios terrestres las
perturbaciones del campo son tan grandes que invalidan la obtencion de los
coeficientes gausianos obtenidos de manera tedrica. Sin embargo, hay maneras
alternativas para obtenerlos de manera empirica, una de ellas es realizando ajustes
con base en datos obtenidos de observatorios magnéticos, aunque estos no provean
datos completos debido a la distribuciéon no uniforme de dichos observatorios,
también existen actualmente algunos datos que generan un espectro mas completo y
uniforme obtenido por satélites.

Es importante sefialar que el cambio y las perturbaciones continuas del campo
magnético van generando un grado de error en el modelo cada vez mayor, hasta el
punto en que se definen fechas limite para admitir la validez de los célculos del
modelo. En este caso la duracién del modelo es de cinco afios.

También existen algoritmos que permiten compensar de manera oOptima las
variaciones que ocurren a lo largo del tiempo, en el caso especifico de la obtencion de
los datos del campo magnético se utiliza el Filtro Kalman. Este fue desarrollado por el
ingeniero Rudolf E. Kalman en 1960, es un algoritmo que permite identificar el estado
oculto o no medible de un sistema dindmico lineal, ademas de permitir el analisis aln
si el sistema esta sometido a ruido blanco. Existen otros algoritmos que permiten
hacer analisis similares, sin embargo, dependen de entradas de datos manuales
durante su proceso, en cambio el filtro Kalman es capaz de obtener todos los valores
de las varianzas de los ruidos del sistema e incorporarlos como realimentacion.
Ademas de que éste algoritmo requiere un modesto proceso de computo de datos,
algo 6ptimo para las computadoras de a bordo de los satélites. Dado lo anterior, la
implementacién de este filtro al subsistema de control de orientacion de una nave
espacial, es un paso necesario mas que algo sugerido o recomendado [10].

[ )
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2.3 Brujula electrénica, magnetémetro de tres ejes.

Los magnetometros o brujulas electronicas son los dispositivos para deteccion de
orientacion mas utilizados en 6Orbita debido a su confiabilidad, su reducido consumo
de energia, alta sensibilidad y bajo nivel de ruido. Las condiciones, intensidades y la
disposicion del campo magnético los hacen una buena opcion para utilizarlos como
referencia para la orientaciéon. Asi, la brujula electronica es el sensor que permite
obtener las componentes vectoriales del campo magnético terrestre.

Para el adecuado funcionamiento de una brdjula colocada en un satélite, una vez
puesto en orbita, es preciso recalibrarlo corrigiendo principalmente la ganancia,
algunos parametros de DC (offset) y sobretodo, considerar el campo magnético
producido por el propio satélite. Ademas, otros factores tales como el desalineamiento
de las bobinas que sensan el campo magnético y los errores de montaje, deben ser
corregidos una vez que el sistema esta puesto en Orbita.

Un modelo de calibracién para corregir todos estos errores puede ser el siguiente.

Bcal(t) = (I + S)Bmedio (t) +b= A(t)Bmodelo (2-3)

Donde:

| = Matriz identidad

b = Vector de ajuste de DC

S = Matriz de escalamiento y ortogonalidad
A= Matriz de rotaciéon

Para aplicar este modelo de calibracién se emplea un método de minimos cuadrados
para la determinar los componentes de la matriz de escalamiento, ortogonalidad vy el
vector de ajuste de DC [1].

La ecuacidn 2.3 es utilizada para la comparacion de los vectores de campo magnético
obtenidos por el magnetometro, en coordenadas fijas al cuerpo de la nave, contra los
vectores obtenidos de un modelo de campo magnético (el IGRF, International
Geomagnetic Reference Field, en nuestro caso) y todo esto en coordenadas inerciales,
asumiendo que existe un conocimiento de la matriz de rotacion de la nave y, asi, poder
pasar de un sistema de coordenadas a otro.

[ 2]
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Figura 18.- Fotografia de un magnetometro en tres ejes utilizado en los simuladores satelitales del
Laboratorio de Andlisis Geoespacial del Instituto de Geografia, UNAM [1].

Para el caso especifico de las plataformas de simulacién con que cuenta el Laboratorio
de Andlisis Geoespacial del Instituto de Geografia, UNAM, la brajula utilizada incluye
dos inclinometros los cuales proporcionan los angulos de cabeceo y alabeo de las
plataformas, sefales necesarias para llevar a cabo el balanceo automatico en el plano
horizontal mediante masas deslizantes.

Este dispositivo entrega una sefial de azimut de manera continua con una precision <+
0.5, tres componentes de campo magnético, la inclinacion en los ejes de rotacion y
cabeceo con una precision de 0.25°y datos sobre la temperatura.

Aunque actualmente el simulador no cuenta con la funcion de orientacién por medio
del campo, las mediciones obtenidas pueden ser utilizadas para probar los algoritmos
de control, sin embargo, en cuanto la plataforma de simulacion cuente con un
generador de campo magnético, el control de orientacion dependera enteramente de
las mediciones de las componentes magnéticas [1].
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LOS KEPLERIANOS DE LA ORBITA.
3.1 Elementos que determinan la Orbita.

Para determinar cudal serd la Orbita de un satélite hay que tomar en cuenta
principalmente la mision que este deberad cumplir. En el caso de misiones relacionadas
con recopilacion de datos para percepcién remota, es decir, hacer analisis de la
superficie o de la atmosfera a través de diversos sensores, es importante determinar
gué parte de la superficie terrestre debera cubrir. Con base en lo anterior se
determina la Orbita, por ejemplo, la altura y la inclinacién, la primera que esta
relacionada con el semieje mayor y la segunda la cual determina que tan ecuatorial o
polar sera la orbita.

La determinacién de orbita permite, sobre todo en érbitas bajas y medias, realizar el
calculo de prediccion de paso, es decir, saber en qué momento el satélite recorrera o
pasara sobre algun punto determinado de la Orbita, asi serd posible saber en qué
momento se podrian recibir datos y se le podrian mandar instrucciones al satélite. De
esta manera también se determina el recorrido de orbitas muy excéntrica o altas
como la de los satélites geoestacionarios.

Estos elementos, que describen la forma y orientacion de la 6rbita, fueron definidos
por Johannes Kepler en el siglo XVI, quien tras analizar y comparar los datos de las
observaciones que se tenian del sistema solar, determiné que el movimiento de los
planetas, entonces conocidos, seguian Orbitas en forma de elipse alrededor del Sol, no
circulares como se creia entonces, empatando por primera vez el modelo tedricos con
los datos registrados mediante la sola observacion hecha hasta entonces. Al plantear
este modelo pudo fundamentar sus tres leyes, las cuales son la base para la prediccién
y célculo de drbitas.

3.1.1 Leyes de Kepler

Estas leyes enunciadas por Kepler, también conocidas como las tres leyes de Kepler
para el movimiento planetario, describen como es el movimiento de los planetas
alrededor del Sol. Sin embargo estas son leyes que se pueden generalizar y aplicar a
cualquier sistema en el que un cuerpo orbite a otro. Estas leyes son las siguientes:

3.1.1.1 Primera ley de Kepler

“Los planetas se mueven describiendo Orbitas elipticas con el Sol situado en uno de sus
focos. “

Esta ley enuncia que las érbitas descritas por un cuerpo alrededor del Sol siempre
sera eliptica, lo cual es verdad de manera general para cualquier satélite natural y
artificial. Geométricamente una elipse se denomina como una curva plana y cerrada
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en donde la suma de la distancia focal, o la distancia de ambos focos, a algin punto M
es constante en cualquiera de los puntos de la curva, ademas esta distancia es siempre
igual al valor del semieje mayor de la elipse.

La representacion grafica de una elipse puede describirse como un circulo que
presenta una ligera deformacion asemejando un aplastamiento. El grado de esta
deformacion depende de la excentricidad, como se explica mas a fondo en el punto
3.22.

3.1.1.2 Segunda ley de Kepler o ley de las areas.

“El vector que une al Sol con el planeta que lo orbita barre areas iguales en tiempos
iguales.”

Esta ley enuncia que la velocidad orbital de un planeta o satélite (velocidad a la que se
desplaza por su Orbita) es variable, de forma inversa a la distancia al Sol o cuerpo
primario, es decir, a mayor distancia, la velocidad orbital ser4& menor, a distancias
menores, la velocidad orbital sera mayor. La velocidad es maxima en el punto mas
cercano al Sol (periapsis) y minima en su punto mas lejano (apoapsis). El radio vector
de un planeta es la linea que une los centros del planeta y el Sol. El &rea que describen
en cierto intervalo de tiempo formado entre un primer radio vector y un segundo
radio vector mientras el planeta se desplaza por su Orbita es igual al area formada por
otro par de radio vectores en igual intervalo de tiempo orbital, tal como se puede ver
en la figura 3.1. En ella se representa que el tiempo de recorrido de un satélite del
punto A al punto B a través de la Orbita, es igual al tiempo que le toma recorrer del
punto C al punto D. Por tanto, las areas de color gris OAB y OCD son iguales. Esto
sucede porque el satélite, o el planeta segun la definicion original de Kepler, se
desplaza mas rapido cerca de Sol, o del cuerpo que orbita, y mas lento en la parte mas
lejana.

Figura 3.1. Representacion del barrido de areas iguales en tiempos iguales segun la segunda ley de Kepler.
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3.1.1.3 Tercera ley de Kepler o ley armonica.

“Para cualquier planeta, el cuadrado de su periodo orbital es directamente proporcional
al cubo de la longitud del semieje mayor de la érbita eliptica; P? = a3”

Esta ley establece la relacion entre P (periodo orbital o tiempo que le toma al planeta
circundar el Sol) y entre el semieje mayor a. Asi, de una manera mas simple esta
relacion permite que al conocer cuanto tiempo toma circundar el Sol, es posible
conocer también la distancia del planeta al Sol.

Si bien esta relacién es validay comprobable para cualquier planeta que orbita al Sol y
para satélites de cualquier tipo, Kepler no supo el porqué de esto. No fue hasta afios
después cuando Newton formulé la Ley de gravitacion universal la cual planteaba la
explicacion a las leyes de Kepler. En la actualidad se sabe que la atraccion gravitatoria
del Sol es la que obliga al planeta a describir su érbita, actuando también sobre este la
fuerza centripeta. A partir de esta ley, y tomando en cuenta la accion de la gravedad,
Newton propuso la siguiente ecuacion:
2
2= g3 (3.1)
G(M,+M,)

De donde G es el valor de la constante de gravitacion universal y M la masa de los
cuerpos. En el caso de los planetas que orbitan al Sol, la masa de este es muy superior
por lo que la masa de los planetas se descarta, de igual manera con los satélites que
orbitan la Tierra, su masa se desprecia. Sin embargo es util en el estudio de sistemas
binarios donde la masa de uno de los cuerpos no supere por mucho la masa del otro.

3.2 Elementos keplerianos

El modelo propuesto por Kepler da origen a dos tipos de analisis. Cuando se revisan
desde el punto de vista de un sistema inercial, dos cuerpos que se orbitan
mutuamente trazan trayectorias distintas y cada una de éstas tiene su foco en el
centro de masa comun. Cuando se analiza como un sistema no inercial para un cuerpo,
solo la trayectoria del cuerpo opuesto es aparente, es decir, los elementos keplerianos
describen estas trayectorias no inerciales o como si uno de los objetos estuviera fijo.

Los elementos orbitales dependen de qué cuerpo se utilice como el punto de
referencia. El cuerpo de referencia se llama Primario, el otro que le circunda, se llama
Secundario. El Primario no posee necesariamente mas masa que el Secundario para
considerarlo en el foco de referencia, el sistema puede tener cuerpos de masas iguales
0 no, la definicién de los elementos orbitales depende de la eleccion que se haga del
cuerpo Primario. Con base en lo anterior, para el calculo y definicion de una érbita asi
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como la posicion de satélites o naves espaciales, la Tierra se toma como cuerpo
Primario.

3.2.1 Definicién de los elementos keplerianos

En su definicién basica, propuesta por Kepler, son seis los componentes llamados
elementos clasicos que definen una érbita, esta con forma y orientacion constante, sin
embargo, en la actualidad los sistemas que calculan las 6rbitas de los satélites
alrededor de la Tierra incluyen entre sus modelos otros elementos definidos como
perturbaciones, utilizados en los calculos para determinar la posicién en modelos de
Orbitas no constantes. No obstante, en este trabajo solo se tomaran los seis elementos
clasicos. Con éstos se puede definir una elipse y su orientacion con respecto a un
cuerpo Primario, y a su vez la ubicacién del cuerpo Secundario en la elipse en un
momento determinado.

Eje Anomalia verdadera

polar

_Perigeo

Argumento de
periapsis

Ecuador
celeste

Inclinacion

O Longitud de
nodo ascendente

Apog

Figura 3.2. Representacion de una érbita con todos los elementos keplerianos sefialados, excepto la
excentricidad.

Los elementos keplerianos pueden ser divididos en tres grupos de parametros que
definen:

e Laformade ladrbita.

e Laposicion de la érbita en relacion al cuerpo Primario.

e Laposicion del satélite en esa 6rbita en cada momento
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Los parametros que definen que la forma de Orbita sea mas o menos eliptica y que,
por tanto, se aparte mas o menos de una trayectoria perfectamente circular alrededor
de la Tierra, son dos: Excentricidad y Semieje mayor.

3.2.2 Excentricidad (e)

La excentricidad (e) se refiere al parametro que define que tan alejada esta su forma
eliptica de una érbita circular perfecta. El valor de la Excentricidad varia entre ceroy
uno, siendo asi que; una 6rbita con Excentricidad igual a cero, significa que es
completamente circular, en cambio, una érbita con € cercano a uno representa una
elipse muy larga y delgada, y € igual a uno representaria ya una parabola.

El valor de ¢ esta dado por el cociente entre la semidistancia entre los dos focos de la
elipse (¢) y el segmento mayor (a), como se representa en la figura 3.2. De una
manera mas simple, el valor de a es la mitad del largo de la elipse, mientras que b es la
mitad del ancho.

La ecuacion que las relaciona es:

c =+Va?+ b? (3.2)
e=- ,con(0<e<1) (3.3)
Y 9
b
Eje menor
¢ i~ g
c c
b
v
a a
— >t
Semieje
Eje mayor

Figura 3.3. Excentricidad, forma de la elipse y semieje mayor. El periapsis y el apoapsis se encuentran en
los extremos del eje mayor

Para algunos satélites alrededor de la Tierra, en especifico los satélites de drbitas
terrestres bajas o LEO (Low Earth Orbit), suele decirse que tienen 6rbitas
perfectamente circulares ya que mantienen la misma distancia a la superficie terrestre
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durante su Orbita, sin embargo, debido a leves perturbaciones generadas por la
atraccion solar y lunar, y a la forma irregular de la propia Tierra, su Orbita posee
valores de Excentricidad diferentes de cero, aunque sean minimos, por lo que en
realidad sus oOrbitas son elipticas.

3.2.3 Semieje mayor (a)

Este parametro representa la mitad del eje mas largo de la elipse orbital, o la distancia
entre el periapsis y el apoapsis dividido entre dos, como se muestra en la figura 3.2.
En astronomia, el semieje mayor es equivalente a la distancia media de un objeto que
orbita alrededor de otro, ya que el objeto central ocupa uno de los dos focos. El
semieje es una de las caracteristicas mas importantes de una érbita junto con el
periodo orbital o movimiento medio.

A continuacioén se presentan los elementos que definen la orientacién del plano de la
Orbita del cuerpo Secundario, con respecto al eje del Primario: Inclinacién y Longitud
del nodo ascendente.

3.2.4 Inclinacién (i)

La elipse que describe una 6rbita genera o representa geométricamente un plano, éste
es conocido como: plano orbital. Este plano corta o interseca el centro del cuerpo
Primario, la Tierra para el caso de los satélites. Esta interseccion puede presentarse en
cualquier angulo respecto al plano ecuatorial del Primario. La 'Inclinacion orbital’ es el
angulo entre el plano orbital y el plano ecuatorial y esta puede tener valores entre 0y
180 grados, como se muestra en la figura 3.3.

Las Orbitas con inclinaciones préximas a los 0 grados se denominan ecuatoriales.
Cuando su angulo de inclinacién es cercano a los 90 grados se denominan polares.

i=135°

Figura 3.4. Representacion de las Orbitas satelitales con diferentes inclinaciones.
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3.2.5 Longitud del nodo ascendente ()

Una vez que se ha especificado la inclinacion, es necesario conocer otro parametro
gue es el nodo ascendente. El plano eliptico descrito por la 6rbita (del cuerpo
secundario), ademas de cruzar el centro del Primario, siempre coincide en sus limites
con dos puntos mas con el plano ecuatorial; uno en su direccién norte-sur o arriba-
abajo llamado Nodo descendente y el otro en su direccidén sur-norte o abajo-arriba
llamado Nodo ascendente.

Acorde a lo anterior, sera claro definir el valor del Nodo ascendente como el angulo
medido entre el plano ecuatorial, tomando como referencia el punto de ascension de
la recta, o del nodo ascendente, con respecto al centro de la Tierra.

El punto que se toma en cuenta como interseccion entre el plano ecuatorial y el
cuerpo secundario, proyectado desde el centro de la Tierra, no puede ser definido por
el sistema convencional de latitud y longitud disefiado para la superficie terrestre, es
preciso contar con un sistema astronémico diferente. Este es el llamado Punto vernal,
el cual estd definido por un esquema de posicion que tiene como referencia su
colocacién en el plano de movimiento de la Tierra respecto al Sol o al Sistema solar.
Asi, el Nodo ascendente es el valor de un angulo dado por los planos, tomando en
cuenta el punto de interseccion de subida del cuerpo Secundario, respecto al ecuador
del cuerpo Primario, como se puede ver en la figura 3.4.

Nodo descendente Inclinacion

45

Punto vernal —s

Figura 3.5. Longitud del nodo ascendente; angulo definido desde el Punto vernal.
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Ahora veremos dos elementos que definen la posicidn precisa del cuerpo Secundario
en algun punto de la érbita: argumento del periapsis y Movimiento medio.

3.2.6 Argumento del periapsis (W)

Este parametro representa el angulo de la 6rbita con respecto al plano orbital del
cuerpo Secundario, medido desde el nodo ascendente hasta el periapsis (0 punto mas
cercano al cuerpo que orbita, llamado perigeo si orbita a la Tierra, perihelio si orbita
al Sol o periastro si orbita a algiin objeto astronémico), es decir, el angulo que se toma
en cuenta es el de la recta que pasa por los puntos de periapsis y apoapsis con
respecto al plano horizontal del eje ecuatorial del cuerpo Primario, tal como se
muestra en la figura 3.5. Para determinar este parametro, no importa el angulo del
plano de la o¢rbita descrita por el Secundario, es irrelevante si la Orbita es
completamente paralela o perpendicular al eje ecuatorial o de nodos. Para las 6rbitas
circulares que carecen de periapsis, el argumento no se puede definir.

Linea de nodos

{Periapsis

Argumento de
periapsis

Y

Equinoccio
vernal

Plano ecuatorial

Plano orbital

Figura 3.6. Argumento del periapsis (W)

En el caso de los satélites que orbitan la Tierra, este es un parametro que varia
levemente con el tiempo dependiendo de su posicion inicial, excepto en una o6rbita
especial llamada Molniya, la cual se encuentra a 63.4° y fue disefiada por cientificos
soviéticos, quienes la probaron con satélites de percepcién remota demostrando que
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para la Tierra y cualquier otro cuerpo con forma de geoide, es una Orbita
completamente estable.

3.2.7 Anomalias

3.2.7.1 Anomalia verdadera (v):

Angulo formado entre la linea de periapsis y el radio vector o la linea que va del foco al
satélite. Este angulo se denomina Anomalia verdadera pues es el angulo exacto desde
un punto determinado de referencia, como lo es la periapsis, hasta el satélite, y gracias
a las leyes de Kepler asi es posible determinar y predecir la posicién del satélite.

Figura 3.7.- Representacion del angulo que representa a la anomalia verdadera.

3.2.7.2 Anomalia excéntrica (E):

Esta anomalia surge del analisis geométrico que se hacia en la época en que Kepler sin
contar con los las herramientas de la trigonometria. En este método se dibuja un
circulo auxiliar con radio igual al semieje mayor y con el mismo centro que la elipse.
Se establece una linea vertical que cruza por un punto de la 6rbita y un punto del
circulo, después se dibuja una linea desde el centro hasta el punto donde la linea
vertical toca el circulo. De este modo la anomalia excéntrica es el angulo formado
entre esta linea y la linea que va del origen al perigeo, tal como se muestra en la figura
3.8.
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Anomalia excéntnca

Figura 3.8.- Representacion del angulo que representa a la anomalia excéntrica.

3.2.7.3 Anomalia media (M):

Arco que recorreria el planeta que se moviera sobre una circunferencia con
movimiento circular uniforme igual a la velocidad del movimiento medio (descrito en
el punto 3.2.6.5). Como las otras dos anomalias, también es un angulo que es cero en el
perihelio y varia de 0 a 360. Esta también toma en cuenta un circulo auxiliar con una
linea que va desde el origen hasta un punto del circulo, pero ésta variacion a
diferencia de las otras anomalias, se obtiene sélo de manera analitica y es posible
calcularla con la ecuacion de Kepler (Ecuacion 3.5).

Circulo auxiliar

Figura 3.9.- Relacion gréafica de las anomalias excéntrica (E), media (M) y verdadera (v).
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3.2.7.4 Relacion y obtencion de anomalias

La anomalia excéntrica puede obtenerse a partir de las ecuaciones de la elipse,
obteniendo de ahi datos como el semieje mayor o la excentricidad. Incluso la elipse
puede representarse de forma paramétrica dependiendo de la anomalia excéntrica de
la siguiente forma:

{ X = acosE
y = bsenE

(3.4)

Las anomalias tienen una relacién geométrica tal como puede verse en la figura 3.7.
La anomalia media puede obtenerse a partir de la excentricidad y de la anomalia

excéntrica segun la siguiente relacién, la que también es conocida como la Ecuacion
de Kepler.

M = FE — esenkE (35)

Y de una manera similar es posible obtener la anomalia verdadera también a partir de
la excentricidad y de la anomalia excéntrica segun las siguientes relaciones.

cosE—e
cCoOSV = ——— (3.6)
1—ecosE
V1-e?senE
senv = —— (3.7
1+ecosE
Y de las ecuaciones anteriores se obtiene que:
senv _1V1—e2senE
tanv =— -—Sv=tan ! (3.8)
cosv cosE—e

3.2.7.5 Movimiento medio (n)

Este parametro indica el nUmero de revoluciones que un cuerpo secundario, o satélite,
realiza durante un periodo de tiempo determinado alrededor de la Tierra. El periodo
gue se considera como base es de 24 horas, 0 sea, el movimiento medio de un satélite,
es el nUmero de veces que pasa por el apogeo por dia. Este parametro, también
conocido como Velocidad promediada, es de suma importancia ya que, una vez que se
sabe la forma, el tamafio y la inclinacion de la drbita, permite conocer la posicion de
un satélite en todo momento. Este movimiento representa una velocidad constante a
lo largo de la 6rbita circular segun la siguiente ecuacion:
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n== (39)

Donde P es el periodo orbital. Esto de acuerdo con la tercera ley de Kepler.

3.2.7.6 Variacion del movimiento medio

Esta variable define la variaciéon en el tiempo del movimiento medio, el cambio en el
ritmo o tiempo de duracion de la drbita. La variacion del movimiento medio que
permite conocer la posicion de un cuerpo secundario no se toma en cuenta para los
modelos, o la gran mayoria de ellos, que describan las trayectorias de los satélites
artificiales terrestres cuya necesidad de prediccion o incluso su tiempo de vida atil, no
pase de algunos afios.

Sin embargo, los satélites de comunicaciones y de servicios de geolocalizacién deben
considerar esa leve variacion diaria, la cual puede ser de aceleracion o de frenado; la
primera debida a 6rbitas muy elipticas cuyo acercamiento a la Tierra provoca que su
velocidad aumente en cada pase que tiene, tal como lo indica la tercera ley de Kepler.
Por otro lado, en Orbitas cuyo perigeo haga rozar al satélite con las capas superiores
de la atmosfera, provoca que su velocidad vaya disminuyendo dia a dia.

Ambas variaciones pueden ser minimas pero en misiones mayores a 12 afos estas
comienzan a tener valores que modifican a las cifras mas significativas, por lo que es
necesario tomarlas en cuenta.

3.2.8 Epoca

Existen algunos parametros adicionales relacionados con el cambio de posicion con
respecto al tiempo, utilizados dependiendo del tipo de Orbita y calculos que se
necesiten. A veces utilizado uno u otro o ambos, los parametros restantes son: época y
movimiento medio.

Epoca es simplemente un nimero que nos indica la fecha y hora en el que se desea
saber la posicién del cuerpo secundario. Es considerado el séptimo parametro en el
calculo regular de drbitas satelitales.

3.3Formato TLES

En la actualidad, las instancias encargadas en la deteccidon y control de los satélites
artificiales y residuos puestos en oérbita, tal como el Mando Norteamericano de
Defensa Aeroespacial, NORAD por sus siglas en inglés (North American Aerospace
Defense Command), quien utiliza como estandar los elementos keplerianos para
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conocer las Orbitas, en este caso expresados en un formato llamado TLES (Two Line
Element Set) o formato de dos lineas. Este formato codifica los parametros orbitales,
sumando numeros que identifican ademas al satélite, la mision que cumple y su
procedencia. Este formato utiliza el codigo ASCII, acomodando los diferentes datos en
dos lineas de 70 caracteres.

Esta codificacion de las caracteristicas de una érbita no se usa sélo para los satélites,
también es un formato comuin usado por astronomos para describir la Orbita de
cometas y asteroides, principalmente, ademas de diversos cuerpos celestes. La primer
linea de datos indica datos como la fecha de lanzamiento, la época del afio y nUmeros
gue identifican al satélite. La segunda linea contiene los elementos orbitales, tal como
lo muestra la figura 3.10.

12345678901234567899123456789@1234567899123456 7899123456 T78901234567890 reference number line
2 3

4 > ]

=l

HNOLL 6
1416124123 26 50. 29439598)0 00000140  00000-0 5?960~4{0: 5203
1416 98, 5105 60, 3305)0&12?33 6§m2323{296.9658l14.248992926469?3

_\Tumcro de ]nclmacmn Excentricidad Anomalia media
Satélite
Argumento de Argumento Movimiento medio
nodo ascendente de perigeo l::poca

Figura 3.10.- Captura de la representacion del TLES de la Estacion Espacial Internacional, ademés de una
sefializacion de las partes de los datos que muestra la segunda linea.
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CAPITULO 4

PROGRAMA PARA LA OBTENCION DE LAS 3 COMPONENTES
VECTORIALES DE CAMPO GEOMAGNETICO.

4.1 Utilidad de programa para el simulador de campo magnético.

Uno de los programas mas utilizados, tanto en la industria como en el ambito
académico y de investigacioén, en torno al desarrollo aeroespacial, es el programa STK ,
Systems Tool Kit o Kit de herramientas de sistemas, de la compafiia AGI (System Tool Kit
y Analytical Graphics Inc., respectivamente) capaz de realizar simulaciones de prueba
y funcionamiento, tanto para aeronaves y satélites, asi como los sensores mas
comunes en éstos. Sin embargo, mucha de la informacion que éste puede mostrar en
pantalla, tal como los datos del valor del campo magnético, no es posible hacer uso de
ella. En este programa es posible realizar la simulacién de un satélite en Orbita,
estudiar su funcionamiento, probar diversos sistemas que éste puede incluir tanto
como carga util, como dispositivos de navegacion, entre ellos el magnetometro que
obtiene el valor del campo, pero de los datos que este obtiene, si bien es posible
generar un registro o tabla de valores a lo largo de la 6rbita (la cual se muestra en
pantalla), no es posible imprimirla o exportarla para utilizar estos datos.
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Figuré4.1.- Capturade pantalla del programa AGI STK.
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En la figura 4.1 se muestra un ejemplo del funcionamiento del programa AGI STK. En
esta es posible ver la simulacion de un satélite artificial en funcionamiento, en la parte
superior se muestra una representacion grafica del satélite y la cobertura de sus
sensores, en la parte inferior se muestran graficas de su posicion en orbita y graficas
sobre su funcionamiento. El proyecto del simulador fisico de campo geomagnético, tal
como se ha planteado hasta ahora, requerira de un nuimero variable de valores
puntuales del campo magnético a lo largo de la érbita. Aunque se estima que sean 90
para representar una Orbita baja, alrededor de entre 200 y 600 KM de altura, con
duracion de 90 minutos aproximadamente, tomando mediciones cada minuto, y con
esto generar una funcién que represente el valor del campo, en cada uno de sus tres
componentes durante la trayectoria de la érbita que se desee. Esto, de manera
general, se logra obteniendo una tabla de valores para cada componente, la cual no es
posible obtener de manera directa con los programas disponibles actualmente, con
ellos la obtencion de los datos es posible s6lo de manera parcial y puntual lo cual
dificultaria mucho la obtencién de la informacion requerida para el proyecto.

4.2 Uso del modelo IGRF

El IGRF es un modelo que permite, haciendo uso de las coordenadas geograficas de
latitud, longitud, altura y fecha, la obtencion del valor vectorial del campo
geomagnético en cualquier punto sobre la 6rbita Terrestre en el cual esté presente el
satélite. Es muy dificil mantener una base de datos actualizada al dia, debido a esto el
modelo es revisado y ajustado cada cinco afios, pretendiendo representar al campo
durante ese periodo de tiempo denominandolo como época. Es revisado por un grupo
internacional de especialistas asociados al Asociacion Internacional de Geomagnetismo
y Aeronomia 0 IAGA, por sus siglas en inglés (International Association of
Geomagnetism and Aeronomy), ya que la naturaleza dinamica del campo no permite
hacer predicciones en un tiempo mayor. Existen muchas fuentes de perturbacion,
pero la principal es debida al cambio originado en el nacleo terrestre, que llega a ser
muy importante afio con afio.

Para que el modelo IGRF cuente con la capacidad predictiva durante el periodo de
tiempo que se espera, incluye un término que esta en funcién de este pardmetro, con
el que se puede saber el comportamiento del campo en un futuro inmediato,
asumiendo que cada coeficiente cambia linealmente. Estos ajustes se hacen con base
en las mediciones y datos estadisticos mas recientes tomados en estaciones Terrestres
y desde satélites. Las diferencias entre el dato predicho por el IGRF y el campo
geomagnético real, aumentan durante el transcurso de cada época. Por otra parte, es
posible mejorar un modelo IGRF de alguna época pasada, lo cual es necesario en
estudios retrospectivos, entonces el modelo IGRF corregido o modificado recibe el
nombre de Definitive Geomagnetic Reference Field (Campo Geomagnético Definitivo
de Referencia o DGRF). Estos son considerados como el registro oficial del
comportamiento del campo geomagnético en épocas pasadas. Al final del afio 2014 se
publicé el modelo IGRF12, la doceava generaciéon desde que el modelo se ha definido,
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CAPITULO 4

es cual se estima funcione en la época que comprende de Enero de 2015 a Diciembre
de 2019.

Una vez que es liberado el nuevo modelo, algunos de los organismos mas importantes
a nivel mundial encargados de estudios atmosféricos o geofisicos en general, tales
como la NASA, la NOAA (National Oceanic and Atmospheric Administration) o la NCAR
(National Center for Atmospheric Research) de Inglaterra, ponen en sus sitios oficiales
de internet calculadoras en linea y programas para ser descargados que contienen el
algoritmo del IGRF para obtener los valores de campo magnético en algin punto
determinado, alimentando al programa con los datos requeridos.

Ademas existen algunos programas especializados, tanto en el analisis, procesamiento
y simulacion de condiciones atmosféricas, hasta plataformas para el estudio de
aviones y satélites, algunos de ellos utilizados ampliamente en la industria
aeroespacial, que utilizan este modelo dentro de su sistema.

4.3 Desarrollo del programa en MATLAB

4.3.1 Ventajas de la plataforma MATLAB para este proyecto.

Para la mejor solucién de este desarrollo se planteé hacerlo utilizando la plataforma
de MATLAB, ya que ésta facilitara, gracias a sus propiedades, una implementacion mas
sencilla del sistema. Una de las ventajas que ofrece la plataforma es el facil manejo de
elementos vectoriales, asi como la generacion de funciones, pero algo mas importante
para este proyecto, es aprovechar su amplia gama de compatibilidad con distintos
programas de computadora dedicados al desarrollo, lo que permite crear interfaces o
utilizar los prop0065ios puertos de cualquier computadora para comunicacion
externa. Ademas, y algo relevante para este proyecto, es que la plataforma de MATLAB
cuenta entre sus librerias, con una version del modelo matematico del IGRF.

4.3.2 El modelo IGRF en MATLAB

Dentro de la plataforma MATLAB, y haciendo uso de la libreria “igrfl1magm”, el cual
invoca al modelo del IGRF correspondiente a la onceaba generacion, es posible hacer
uso del codigo IGRF incluido dentro de la lista de subrutinas o aplicaciones de la
plataforma. El modelo utiliza métodos numéricos que facilitan el computo de los
datos, sin embargo, los resultados que arroja son validados no sélo contra métodos de
resolucién basados en el mismo modelo IGRF, también contra algunos otros modelos
existentes, asegurando que los valores que se calculan tengan suficiente precision
para la mayoria de las aplicaciones que éste puede tener.

En la figura 4.1 se muestra la representacion grafica que representa el bloque que
contiene el algoritmo del IGRF perteneciente a Simulink, programa visual que
funciona sobre el entorno de programacion de Matlab, este muestra de manera muy
sintetizada como esta libreria requiere de cuatro datos de entrada para la obtencién
de las componentes del campo magnético: altura, latitud, longitud y fecha. Una vez
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introducida esta informacion, el médulo calcula siete valores del campo magnético,
entre ellos el valor del vector de campo magnético total y las tres componentes
vectoriales que lo forman.

h (m) Magnetic Fleid (n
Horlzontal Intensity (n
Declination (deg

b
d Inclination (d
M1 (deg) il L-F"
sy I_rE".I' I'.'iagr}eltbg[:BFleH:r EnTﬁ

I orizontal Intensity (n

! (deg) SV Declination (minfy
SV Inclination (minfy
» Decimal Yaar SV Total Intensity (nTHy

International Geomagnetic Reference Flakd 11

Figura4.2. Bloque del modelo de campo magnético IGRF en Simulink

Asi, a partir de las componentes del campo magnético en cada punto de la Orbita es
posible generar las funciones con respecto al tiempo de cada componente a lo largo de
toda la orbita.

Otra razon para proponer el programa en MATLAB es que permite una liga directa con
LABVIEW. Esta es una plataforma de software que permite, mediante el uso de
distintas herramientas gréaficas, el control y automatizacion de procesos
administrando la adquisicion, entrega o proceso de datos a través de los mismos
puertos de la computadora o haciendo uso de tarjetas disefiadas para fungir como
interfaz entre los datos generados u obtenidos por la computadora. De este modo el
programa alimentard de manera practicamente directa al simulador.

El objetivo de este programa es obtener los valores del vector que representa el
campo magnético, valores con los que se pueden formar funciones, pero
principalmente serdn tomados para que, mas adelante, un sistema externo los
convierta en seflales magnéticas reales; medibles y utilizables en los sistemas de
simulacion satelital.

4.4 Formato de los datos arrojados por el modelo IGRF

4.4.1 Sistemas de referencia.

Los sistemas de referencia son representaciones basadas en alguna convencion
relacionada con formas geométricas, tales que; es posible encontrar la posicion de un
punto con respecto a otro. Uno de estos sistemas son los geograficos, los cuales son
representaciones de un plano cartesiano bidimensional en el que se puede localizar
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solamente un punto en la superficie, determinado por la latitud y longitud, los cuales
son angulos medidos desde el centro de la Tierra en grados, minutos y segundos.

., -

Figura 4.3. Sistema de referencia geografico. Lineas de latitud y longitud marcadas sobre un planisferio
terrestre.

Para un sistema de tres ejes, sean estos X, Y y Z, teniendo un origen y una base
formada por tres vectores unitarios i, j y k mutuamente perpendiculares y
correspondientes al mismo origen y direccion de los ejes, pueden presentar giros y
desviaciones en cualquier eje, tal como se muestra en la figura 4.4.

Yo
i
|
|
|
|
|

Figura 4.4.- Plano en el que se muestran un sistema de referencia girado un angulo. LosejesZ'y Y', estan
rotados un édngulo &
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El sistema de referencia anteriormente descrito es la base para el sistema geocéntrico,
o sistema de referencia con centro en la Tierra, cuyo plano horizontal corresponde al
Ecuador de la Tierra, con su correspondiente eje vertical. En este sistema de
referencia, por ejemplo, el Sol estaria inclinado 23.45° con respecto al eje terrestre,
asi la figura 4.5 muestra cOmo se representaria el Sol con respecto a este sistema.

X X

Figura 4.7 .- El vector posicion se expresa r=xi+yj+zk o también en términos de los angulos.

Otros sistemas de referencia son los geodésicos, estos permiten saber, ademas de la
localizacién puntual, la orientacion de un objeto respecto a la Tierra. Existe mas de
una convencién para sistemas geodésicos, la mas utilizada es la de geoide. Esta
convencion toma en cuenta a la superficie terrestre de manera equidistante
coincidente con el nivel del mar (haciendo un promedio general) prolongandose por
debajo de los continentes.

El sistema de referencia geodésico es un esquema coordenado ortogonal en el que
estan referenciados dos sistemas ortogonales entre si, el primero de los cuales que es
el que representa al centro de la Tierra, es determinado generalmente como
referencia y el segundo, que representa a cualquier cuerpo denotando su posicion
sobre la superficie terrestre y referenciada al centro del sistema de referencia, o visto
de otra forma, la posicion de un cuerpo referenciado al centro de la Tierra, como se
muestraen la figura 4.9.
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Meridiano Este

> Y ecef

—r _—

Figura 4.8.- Sistema de referencia geodésico marcando la posicidn de una persona con su propio sistema
sobre la superficie terrestre con respecto al sistemade la Tierra.

El sistema de referencia geodésico, el cual referencia a un cuerpo sobre la superficie
terrestre, ayuda a entender al sistema utilizado en aeronaves y satélites el cual es el
sistema de referencia local. Este, como se ve en la figura 4.9, esta formado por un
origen situado en el punto y una base definida por tres vectores unitarios E, N, Z
mutuamente perpendiculares. Por convencion uno de los ejes apunta siempre al Norte
(tangente al meridiano), otro al Este en su parte positiva y Oeste en la negativa
(tangente al paralelo) y el otro paralelo al vector con origen en el centro de
coordenadas, algunos sistemas toman como positivo al vector apuntando hacia el
centro y otros hacia el lado contrario.

Consideramos ahora un punto situado sobre la superficie de la Tierra con latitud Ay
cuyo angulo con respecto de X es w.

Figura 4.9.- Sistema de referencia local con latitud A y &ngulo w.

[ +)



CAPITULO 4

Los sistemas de referencia son convenciones que se utilizan para poder determinar la
posicion entre dos o mas sistemas diferentes pero relacionados entre si. En general
este término refiere a sistemas coordenados ortogonales, los cuales se relacionan
entre si por una matriz de rotacion (transformacion). Aunque los valores numéricos
de las magnitudes pueden diferir de un sistema a otro, siempre se corresponden por
relaciones matematicas tales que permiten calcular o predecir la posicién de uno con
respecto a otro.

Los magnetometros al medir el campo magnético lo dan dividido en sus tres
componentes, basando su sistema de referencia fijo al cuerpo del satélite.

4.4 .2 Sistemas de referencia del IGRF

El modelo matematico del IGRF define en sus referencias al eje Z apuntando hacia el
centro de la Tierra, el eje X al norte geogréficoy el eje Y al Este.

El modelo define al potencial del campo magnético principal expresado en armoénicos
esféricos con doce términos relevantes, estos a su vez permiten que el potencial sea
escrito en coordenadas esféricas, cuyo origen es el centro de la Tierra. Después el
programa del modelo IGRF calcula parametros del campo magnético a partir de
latitud, longitud, altura y fecha, valores que corresponden a un punto en el espacio, y
son transformados a un sistema de referencia geografico. En un momento
determinado del calculo, se incluyen datos guardados en librerias, correspondientes a
la posicion dada, después el sistema, a través de una matriz de transformacion
permite pasar las magnitudes de campo de coordenadas geogréficas, al sistema
ortogonal de tres ejes.

Al final del proceso el modelo IGRF, y por convencion igual que el resto de modelos del
campo magnético, arroja siete elementos que definen al vector del potencial
magnético en la posicion geografica que se ha determinado [4].

Norte Geografico Norte Magnético

Figura 4.10.- Elementos del vector del campo geomagnético en el marco de referencia del IGRF
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Los siete elementos del vector B que representa el valor del campo geomagnético
referenciado dentro del sistema geodésico son: intensidad Norte (eje X), intensidad
Este (eje Y), intensidad vertical (eje Z con su parte positiva hacia abajo), intensidad
total F, angulo de inclinacion | (también llamado angulo de inmersién, medido a partir
del plano horizontal al vector del campo con su parte positiva hacia abajo), angulo de
declinacion D (también llamado variacion magnética medida desde el vector N de la
componente horizontal) y la intensidad horizontal H [10].

Estos componentes se pueden medir en unidades de gauss pero son reportados
generalmente en nanoTeslas, donde 1 gauss es igual a 1nT:x< 100,000. La intensidad
del campo magnético de la Tierra tiene una magnitud aproximadamente entre 25000
a -65000 nT (0.25 a -0.65 gauss). La declinacion magnética es el angulo entre el Norte
magnético y el Norte verdadero, ésta se considera positiva cuando el &ngulo medido
se encuentra al Este del Norte verdadero y negativo cuando se encuentra al Oeste. La
inclinacién magnética es el angulo entre el plano horizontal y el vector de campo total

[4]

4.5 Funcionamiento del programa

4.5.1 Obtencidn de los datos necesarios para el modelo IGRF en MATLAB.

El programa comienza pidiendo los datos o parametros orbitales;

a (semieje mayor), e (excentricidad), i (inclinacion), 2 (Nodo ascendente), w
(Argumento de periapsis) y v (Anomalia verdadera), ademas del nimero de 6rbitas a
calcular. La pantalla que aparece al correr el programa se muestra en la figura 4.11.

El programa condiciona la introduccion del valor a introducir para todos los
parametros, imprimiendo en pantalla un aviso que indica si existe algun error.

Para el parametro del Semieje mayor (@), la condicién es introducir un valor minimo
de 6571. Esto es dado que el valor del radio de la Tierra (RT) es igual a 6371km,
ademas a este valor se le suman 200km que es el valor minimo establecido dado por
definicién en una oOrbita baja. Esta es la altura minima funcional para una 6rbita en la
mayoria de las misiones que puede realizar un satélite. Esto puede verse en la figura
4.12.
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Command Window

INTRODUICA LOS PARAMETROS LE ORBITIA

Semieje mayor [a) [>BEI=63T71 km] = 5600
Excentricidad [e) [O<=e<l] = (,0052
Inclinacidn (i) [-920, 90] = 50

Introduzca acontinuacidén wvalores= entre D° v 360°

Hode Ascendente (MHA) = 230

Argumento de periapsis (w) = 120

Anomalia verdadera (Av) = B0
B Introcduzca nimero de érbicas = ]

Figura4.11.- Captura de la ventana de comandos de MATLAB al ejecutar el programa. En ella se
introducen los parametros orbitalesy se determina el nimero de 6rbitasa calcular.

El parametro de la excentricidad esta establecido como mayor o igual a ceroy menor a
uno, esto dado por la definicibn geométrica de la excentricidad de la elipse, la forma
general de una drbita. La definicion geométrica del circulo establece la excentricidad
igual a cero y la definicién geométrica de una parabola es igual a uno. Dependiendo de
la mision a realizar por el satélite, su érbita puede ser practicamente circular, donde la
excentricidad es cercana a cero, muy aproximada aunque en la practica es muy dificil
lograr un circulo perfecto, 0 muy eliptica aumentando a un valor cercano a uno.

La inclinacion i tiene como condicién introducir un valor entre -90 y 90 grados, esto
porgue, como se menciond en el Capitulo 3, es la inclinacidn tipica para una orbita
progrado convencional o polar.

El resto de parametros; Nodo ascendente, argumento de periapsis y anomalia
verdadera, son valores dados en grados y la Unica restriccién es que el nimero a
introducir debe estar entre 0y 360.

Asi, antes de introducir la magnitud de la excentricidad, aparecera el valor maximo
permitido, atendiendo a la proporcién del semieje mayor.

Command Window

INTRODUZCA LOS PARAMETROS DE ORBITA

Semieje mayor (>RT=65T71) a [m] = 6400
f{ Incroduzca un valor mayor a 6571 a [ k] =

Figura4.12.- Captura de la ventana de comandos de MATLAB al ejecutar la advertencia si el nimero
introducido, en este caso para el Semieje mayor, no cumple con la condicién establecida.
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CAPITULO 4

En la siguiente parte del programa, una vez introducidos todos los parametros, se
comienza a hacer el calculo de orbita. A partir de la ecuacion polar de la elipse, la cual
es:
__a(1-e?)
o 1+ecosv

4.1)

Se pueden extraer los valores del radio de periapsis y de apoapsis.
, =a(l—e) (4.2)
r, =a(l+e) (4.3)

Con estos datos es posible calcular la velocidad de paso por el periapsis y la apoapsis
con las siguientes ecuaciones teniendo los datos anteriores.

2 1

Up = |HUr (— - Z) (4.4)

p

Vg = \/.UT (Z-2) (45)

Después podemos calcular el periodo, el tiempo que tarda el satélite en hacer un
circuito completo pasando por el periapsis. Esta ecuacion tiene su origen en la tercera

ley de Kepler [13].
a3
T =2 |— (4.6)
Ut

El vector h, conocido como vector de momento angular, el cual puede ser resultado del
producto cruz del radio vector r, el cual se define como el vector que parte del centro de
la Tierra, estando esta en el sistema de referencia inercial, y termina en direccién a la
posicién del satélite en la drbita, por el vector de velocidad v, tal como se muestra en la
siguiente ecuacion.

h=rxv 4.7)

Este vector se caracteriza por ser perpendicular al plano orbital y por ende estar
relacionado geométricamente a este. Asi, existe otra relacién entre el vector de
momento angular que lo relaciona con el semieje mayor, la excentricidad y el
parametro gravitacional, en este caso el terrestre, de la siguiente manera [15].

(5]
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hZ

— 2
= a(l—e”) (4.8)

h = Jura(l—e?) (4.9)

Y sus componentes en los ejes X, Yy Z, respecto al plano ecuatorial pueden ser
calculados utilizando la Inclinacion y el Nodo ascendente [16].

h, = seni - sen{} (4.10)
h, = —seni - cos(} (4.11)
h, = cosi (4.12)

» |

Linea de nodes

Figura 4.13.- Representacion del vector del momento angular (h).

A continuacion, y con los datos anteriores, se obtiene el valor de las componentes en el
plano Xy Y para la linea de nodos, es decir la linea que representa la interseccion entre
la orbita y el plano ecuatorial terrestre. Sin importar las caracteristicas de la 6rbita
como qué tan excéntrica sea o su orientacion, en la linea de nodos se encontraran el
Nodo ascendente (el punto nodal por el cual el satélite realiza su recorrido de abajo
hacia arriba) y el Nodo descendente (el punto nodal por el cual el satélite realiza su
recorrido de arriba hacia abajo) y se cruzara siempre por el centro de la Tierra, tal

[ 2]
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como se muestra en la figura 4.14. Asi, las componentes en el eje Xy en Y de esta linea
se calculan con las siguientes ecuaciones:

n, = —— (4.13)

—h
ny, = —== (4.14)
2 2
’hx+hy

Dado que la linea de nodos es parte del plano orbital, y por ende no tiene componente
en el eje Z, el componente n,sera igual a 0 [15].

A continuacion se comienza a calcular la posicion del satélite teniendo en cuenta el
tiempo que transcurre desde un punto inicial to, la que corresponde al paso por el
periapsis, hasta el punto deseado, esto mediante la determinacion de las
excentricidades correspondientes. Después, y contando con los datos anteriores, se
comienzan a calcular las anomalias. Teniendo la Anomalia verdadera, como parte los
parametros proporcionados, podemos obtener la Anomalia excéntrica para el tiempo
inicial to.

e+cosv,

cosEy = (4.15)

1+ecosv,

V1—e?senv,

senk, =
0 1+ecosv

(4.16)

E,
E, = tan~ 1 =22 (4.17)

COSE,

( 52
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Orbita

Nodo descendente

Plano ecuatorial

Linea de nodos

Nodo ascendente

Figura4.14.- Representacion de la linea de nodos

En este momento esta determinada la anomalia excéntrica en el tiempo inicial to. Asi,
ademas contando con el movimiento medio, es posible hacer una variacion en el tiempo
aumentando un tiempo T. Asi obtenemos un nuevo valor para la anomalia excéntrica y
con este nuevo valor podemos obtener el nuevo valor para la nueva anomalia
verdadera vp 0 la anomalia en el punto P, esto mediante el uso de las ecuaciones 3.6 y
3.7,y entonces haciendo una substitucion, obtenemos la siguiente ecuacion.

—1 V1—e?senE

CcoSE—e

vp = tan (4.18)

El paso siguiente es calcular las coordenadas del satélite para el sistema ECI o sistema
inercial con origen en el centro de la Tierra. Es posible determinar la posicion en la
orbita y hacer una prediccion de esta en un punto por encima de la superficie de la
Tierra, este referenciarlo al sistema ECI y asi simplificar los calculos utilizando métodos
trigonomeétricos [9].

Los siguientes parametros a calcular son el radio de la anomalia verdadera, el cual es la
distancia que hay desde el foco hasta el cuerpo, y directamente relacionado con la
anomalia verdadera de la siguiente forma:

[ =)
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_ a(1-€?)

1+ecosv

(4.19)

v

Ademas, para podemos obtener la posicion es necesario calcular el argumento de
latitud u el cual es un angulo que define la posicion del cuerpo moviéndose a lo largo de
la 6rbita, este &ngulo es la suma de la anomalia verdadera v y el argumento de periapsis

w [15].
u=v+ow (4.20)

Ahora calculamos, con el parametro anterior, la posicion de satélite en el plano
utilizando las siguientes ecuaciones.

Xp = rcosu (4.21)
Yp = rsenu (4.22)

Asi, con los datos de la posicion en el plano, es posible comenzar el calculo de la
posicion del satélite acorde a las coordenadas del sistema ECI.

Xgcr = Xpc0sQ — yy(cosi)(cosQ)  (4.23)
Yec1 = xpsenf — y,(cosi)(cosQ)  (4.24)

Zpcl — ypseni (4.25)

De esta manera, con las coordenadas obtenidas, es posible ubicar los puntos de una
Orbita, tomando muestras cada determinado tiempo y haciendo uso de las ecuaciones
pertinentes para el célculo de latitud y longitud de cada punto a lo largo del recorrido
del satélite en su recorrido por la 6rbita [9].

Laty,: = sen”1(seni = senu) (4.26)

—1/YECI XECI

Longs,: = tan (4.27)

1
ZECI ZECI

Sin embargo en este momento la graficacion mostraria un recorrido de orbita que aln
no es realista puesto que no toma en cuenta la rotacion terrestre.

([ 5]
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Para realizar este ajuste en el calculo de la 6rbita, y su posterior graficacion, se realiza
un célculo del recorrido en grados que efectla la Tierra en su movimiento de rotacion,
esto en cada momento de la muestra de la érbita, es decir, se tiene el valor en grados de
cada punto, a este valor se le restaran los grados que en ese momento, segun la
velocidad angular de rotacion terrestre, la Tierra se ha movido. En las primeras
muestras, tras algunos segundos, la Tierra habra girado apenas algunas centésimas de
grado, pero al momento de la Gltima muestra de orbita, en caso de ser esta, por ejemplo,
una orbita baja y tener un tiempo de érbita de alrededor de 90 minutos, la Tierra habra
avanzado casi 22.5 grados, puesto que en una hora esta avanza 15 grados.

Este recorrido debido a la rotacion afecta solamente al céalculo que determina la
longitud, para cada punto es el Unico que se ve afectado. Y por altimo, una vez hecho el
ajuste anterior, se modifica la ecuacion de la Longitud del satélite restando el
movimiento terrestre quedando la ecuacion.

Longg,e = tan™! (@,@) — RoT (4.28)

ZECI ZECI

Siendo RoT el valor en grados de la Rotacion terrestre que haya transcurrido para cada
punto de la Orbita. De esta manera, teniendo las referencias de cada punto
referenciadas a las coordenadas de un planisferio es factible graficar el paso del satélite
haciendo una traza de la 6rbita [14].

45.2 Traza de una 6rbita

La traza de una orbita es la representacién grafica que hace dicha érbita sobre una
superficie. En el caso de los satélites, la traza que este describe en su recorrido por la
Orbita de la Tierra, se representa sobre un mapa planisferio como se muestra en la
figura 4.15.

(55 )
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Figura4.15.- Representacion de una traza sobre un planisferio.

En las trazas de una Orbita sobre un planisferio es posible ver de manera mas o menos
precisa sobre qué puntos de la Tierra pasara orbitando el satélite. Las trazas de forma
sinusoidal son las mas comunes, las cuales representan satélites en orbitas con
inclinaciones no muy pronunciadas, aunque en Orbitas polares se conserva un poco la
forma sinusoidal. Existen diversas formas de orbita dependiendo de la excentricidad y
la altura de la d6rbita, por ejemplo, en el caso de satélites geoestacionarios, los cuales
estan a una altura en la que su velocidad iguala a la velocidad de rotacion de la Tierra,
su traza de orbita es solamente un punto en el plano [14].

Otra caracteristica de las orbitas sinusoidales es que la linea es discontinua, es decir, las
orbitas se mueven con relacion al planisferio debido al movimiento de rotacién
terrestre. En la figura 4.15 se puede notar este efecto en el planisferio pero de una
manera mas acorde a como seria esto en una orbita referenciada a la esfera terrestre se
muestra en la figura 4.16.

/

!

I

i
~

|

i
!

/.
-

Figura4.16.- Representacion de la 6rbita de un satélite en el globo terraqueo considerando el movimiento de
rotacion.
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Para realizar los calculos, una vez introducidos los parametros orbitales, se
transforman los valores a radianes, lo cual le facilita el calculo a MATLAB.

Después, a través de algunas ecuaciones simples, es posible obtener algunos datos de
la 6rbita tales como la periapsis, apoapsis, velocidad de apoapsis y el periodo orbital
(el tiempo que tarda el satélite en recorrer completamente la érbita), datos que no
tienen uso en este proyecto pero seran de utilidad en las siguientes etapas.

Es posible establecer el nimero de érbitas que se quieran representar y calcular, para
este proyecto s6lo tomamos en cuenta una érbita por designacion. Del mismo modo,
es posible establecer calculos dindmicos para la 6rbita, basados en el movimiento de
la Tierra [10].

El programa toma en cuenta la velocidad del movimiento de rotacion de la Tierra
logrando asi un grado mayor de certeza en los resultados. Esta disefiado sélo para el
calculo de drbitas progrado, es decir, aquellas con el mismo sentido de rotacion de la
Tierra, el tipo de Orbita que tienen la mayoria de los satélites.

4.5.3 Estructura del programa

El programa, de manera muy general, se encarga de recibir los parametros orbitales, y
con ellos realizar los céalculos para obtener la latitud, longitud y altura. Después
introduce estos valores al modelo IGRF y asi obtiene los valores del campo magnético
para un nimero definido de puntos a lo largo de la érbita. El proceso se muestra en el
diagrama de flujo de la figura 4.17.

( =8 )
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Inicio

3

Se definen variables
Lee datos de orbita
NA (Nodo ascendente)
W (Argumento de perigeo)
W0 (Anomalia verdadera)
i (inclinacion)
a (Semieje mayor)
e  (Excentricidad)

Calcula cada Se grafica sobre un
punto de la planisferio, con una
orbita, obtiene su cuadricula que
latitud, longitud y muestra la latitud y
altura. longitud, la orbita-

h 4

Se alimenta al Se grafican los
valores de las tres
modelo IGRF

componentes del
':0;‘ los 'Ijtams de vector del campo
'wfeihira y magnético respecto
: al tiempo.

Figura 4.17.- Diagrama de flujo general del programa

En la segunda parte del programa se definen las constantes que se utilizaran, en este

caso seran el radio terrestre (como RT) y la velocidad angular de la Tierra, como se
muestra en la siguiente relacion:

1 diaexacto = 23 horas, 56 minutos 4 segundos = 86 164 segundos

_2m
wT = Tda (4.29)
T=—2_ (430
86164 s

(=)
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wT =7.2921x10 5rad/s  (4.31)

Y el parametro gravitacional estandar () que vale 398.600km3 - s~2, para el caso de
la Tierra el cual se obtiene de multiplicar la constante de gravitacidn universal por la
masa del cuerpo, que en este caso se representa como:

pr =G X My (4.32)

De dénde la constante de gravitacionG vale6.67408x10 “'m3 - kg~! - s~2 y la masa de
la Tierra cuyo valor es M = 5 972 x10* kg y asi se obtiene el valor de muT (Ur).

El siguiente paso para el programa es pedir los parametros orbitales:

NA (Nodo ascendente)

W (Argumento de perigeo)
VO (Anomalia verdadera)
i (inclinacion)

a (Semieje mayor)

e (Excentricidad)

Los primeros 4 datos son angulos dados en grados y puesto que Matlab los requiere
en radianes es preciso transformarlos.

Lo siguiente es calcular e imprimir algunos datos de la érbita que seran utilizados
después: Periapsis, Apoapsis, Velocidad de periapsis, Velocidad de apoapsis y Periodo
orbital.

Para la simulacién de una Orbita apegada al modelo, es necesario tomar en cuenta la
rotacion de la Tierra, aunque también para otro tipo de simulaciones donde sélo se
necesitara probar sensores o actuadores en condiciones especificas, se omite la
rotacién dando datos que se repiten en cada Orbita.

Descomponer el vector del nodo ascendente con el niUmero de drbitas el cual por
defecto esta establecido como 1. Después empezar a calcular las coordenadas
geograficas de la 6rbita para hacer una representacion grafica en un planisferio.

La latitud y la longitud (1 y ¢ ) se obtienen a partir de los elementos orbitales de w, Vo,
iy 1. Laaltura se obtiene con los parametros de ay e.

Al tener los datos correspondientes para poder obtener las coordenadas es posible
iniciar la graficacion de la drbita u Orbitas del satélite sobre un planisferio. Esta
comienza por designacion en el origen de las coordenadas geograficas de latitud y

(o)
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longitud, es decir, desde el meridiano de Greenwich y a la latitud correspondiente
segun la orbita que se haya definido. En la figura 4.18 se muestra la traza de la 6rbita
sobre un planisferio que tiene marcadas las lineas coordenadas de latitud y longitud.

a0
B
60
45:

30 -

(-1

0 A T Y Y N Y N A Y MY Y (NN NN A Y SN Y SNN (RNY NN SO N |
-180-165-150-135-120-105-80 -75 60 45 -30 -15 0 15 30 45 60 75 90 105 120 135 150 165 180

Figura 4.18.- Captura de pantalla del planisferio con una 6rbita representada por una linea roja.

Por altimo, los datos de latitud, longitud, altura y la fecha propuesta son introducidos
al modelo IGRF11, entonces se genera la tablay con ella es posible graficar los valores
del campo en cada eje, con respecto al tiempo. En las figuras 4.19 a, b y ¢ se muestra
la funcion del campo geomagnético en los ejes X, Y y Z respectivamente con respecto al
tiempo en minutos.

(o)



b)

Valor del campo (nT)
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-6000
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T

T(Min)
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CAPITULO 4

Figura 4.19.- Captura de pantalla de las graficas de las tres componentes del vector de campo magnético

pertenecientes a una érbita dada.
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5. PRUEBAS DE FUNCIONAMIENTO

Resultados

A continuacién se muestran algunos ejemplos del funcionamiento del programa
desarrollado. Se presentan las capturas de pantalla correspondientes al proceso de
gjecucion del mismo, es decir, los datos correspondientes de la 6rbita seleccionada, su
traza sobre un planisferio y el resultado final, arrojado en forma de gréficas.

Este primer ejemplo corresponde a una érbita baja. Los datos se muestran en la
figura 5.1. y las graficas correspondientes de traza sobre un planisferio y los valores
de campo magnético, en las figuras 5.2 y 5.3, respectivamente.

Command Window

INTRODUZCA LOS PARAMETROS DE ORBITA

Semieje mayor (&) [>RT=65T71 km] = §600
Excentricidad (e) [0<=e<l] = 0.025
Inclinacidn (i) [-90, 90] = 10

Introduzca acontinuacién valores entre 0° v 360°

Hodo Ascendente (HA) = 150

Brgumento de periapsisz (W) = §5

Bnomalia wverdadera (Awv) = 20
Jx Introduzca nimero de érbitas = 1

Figura5.1.- Dados los pardmetros orbitales, se calculan e imprimen datos complementarios de la orbita.
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a)

Valor del campo (nT)

8000

6000 -

4000 -

2000 -

-2000 -

-4000 -

-6000 -

-8000

90
-180-165-150-135-120-105 90 -75 60 45 -30 15 0

CAPITULO5

-

| | | | | 1 | | | | [ | | | | | | 1 | | 1 | |
15 30 45 60 75 ©0 105 120 135 150 165 180

Figura5.2.- Traza de la 6rbita cuyos parametros fueron descritos en la figura 5.1.

Intensidad este(eje Y) x 10" Intensidad norte(eje X)
T T T T 4 T T T T T
351 B
=
£
] = 3 i
o
E
&
R S
=
T 25 R
1 =
©
=
2 4
. \ . \ . 15 | . . | .
10 20 30 40 50 60 0 10 20 30 40 50 60
T(Min) T(Min)
o 10* Intensidad vertical(eje Z)
3r 4
= 2r 4
£
o
e 1} ]
E
&
S
g of 1
s
©
= 4| ]
2} ]
3 \ \ . . \
0 10 20 30 40 50 60
T(Min)

Figura5.3 a, by c.- Captura de pantalla de las graficas de las tres componentes del vector de campo

magnético, X, Yy Z, respectivamente, pertenecientes a la 6rbita del ejemplo 1.
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El ejemplo 2 corresponde a una d6rbita media, con mayor excentricidad e inclinacion.
En la figura 5.4 se muestran sus parametros, mientras que en la 5.5 se observa la
traza sobre un planisferio y en las graficas de la figura 5.6 se aprecian los valores de
campo magnético obtenidos por el programa.

Command Window

INTRCDUZCA LOS PARAMETROS DE CGRBITA

Semieje mayor (a) [>RT=65T71 km] = &600
Excentricidad (e) [0<=e<1] = 00,0036
Inclinacidn (i) [-90, 90] = .55

Introduzca acontinuacidon valores entre 0° y 360°

Nodo Ascendente [(NHA) =170
Argumento de periapsis (w) = &0
Inomalia wverdadera (Lwv) = .40

[
[

fx Introduzca nimeroc de érbitas

Figura 5.4. Pardmetros correspondientes a una 6rbita media.l

90 -

T

45 [~

16

o -

90 1 | 1 1 1 | 1 | 1 | 1 | 1 | 1 | | | 1 1 1 | 1 |
-180-165-150-135-120-105-90 -75 -60 45 -30 -15 0 15 30 45 60 75 90 105 120 135 150 165 180

Figura5.5.- Traza correspondiente a una 6rbita media con una mayor inclinacion y excentricidad.
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En lafigura 5.5 es posible observar una notoria separacion entre el inicio y el final de
la 6rbita, esto se debe a que es mas alta y que se toma en cuenta la rotacién de la
Tierra. Las gréficas en la figura 5.6 muestran los valores correspondientes del vector
de campo magnético en los tres ejes.

a) b)

x10° Intensidad norte(eje X)

Intensidad este(eje Y)
8000 v v : v v

6000
351
4000+

2000

w

250
-2000 F

Valor del campo (nT)
Valor del campo (nT)

-4000

-6000 -

100 -8000

L L L L ! L L ! L
10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

%10 Intensidad vertical(eje Z)

Yalor del campo (nT)

Figura5.6 a, by c.- Gréaficas correspondientes a los vectores X, Yy Z de la 6rbita media, propios del ejemplo
2.

En el tercer y ultimo ejemplo, se utiliza una drbita polar, es decir, aquella con
inclinacién cercana a los 90 grados, mayormente utilizada por satélites de percepcion
remota. Sus parametros se muestran en la figura 5.7, mientras que su traza se
representa por medio de la grafica de la figura 5.8 y la grafica que representa el valor
de campo en los tres vectores a lo largo de la 6rbita se muestra en las figuras 5.9 a, b

yc.
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mmand Window

Cor

INTRODUZCA LOS PARAMETROS DE ORBITA

Semieje mavor (a)[>RT=6571 km] = T000
Excentricidad (e) [0<=e<l] = 0.05
Inclinacidn (i) [-90, 90] = g9

Introduzca acontinuacién valores entre 0° v 360°

Hodo Ascendente [(HA) = 200
Argumento de periapsis (W) =30
hnomalia verdadera (Av) =15
Introduzca numero de drbitas =1

90
80
70
60
50
40
30
20

Fig. 5.7. Parametros correspondientes a una érbita polar.

L~

-180

-160 -140 -120 -100 -80 60 40 40 60 80 100 120 140 160 180

Figura5.8.- Traza de una Orbita polar, cuyos parametros fueron descritos en la fig. 5.7
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K 10 Intensidad norte(eje X)

e
n
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Figura5.9 a, by c.- Valores de campo magnético correspondientes a una érbita polar.
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CONCLUCIONES

CONCLUCIONES Y RECOMENDACIONES

El objetivo general de este trabajo de tesis se ha cumplido cabalmente, ya que fue
posible desarrollar la primer etapa del subsistema que permite obtener el valor de las
tres componentes vectoriales que conforman el campo geomagnético a partir de los
datos de la é6rbita. La mayor importancia de este desarrollo radica en la innovacion al
desarrollar un sistema para el uso propio del Instituto de Geografia de la UNAM, con el
gue se permitira realizar las pruebas de navegacién, antes mencionadas, aplicadas a
satélites pequefios.

A partir del desarrollo del presente trabajo se pueden desprender, de manera muy
particular, las siguientes conclusiones:

e Se logro realizar un algoritmo que permite el calculo de la latitud, longitud y
altura, dados los parametros orbitales.

e Con la obtencidon de la latitud, longitud y altura, fue posible incorporar los
datos al modelo matematico del IGRF, obteniendo asi el calculo del valor del
campo geomagnético a lo largo de una Orbita.

e Se ha contribuido al desarrollo de la infraestructura de simulacién satelital,
particularmente del Instituto de Geografia de la UNAM, ya que a partir de este
trabajo sera posible abordar la siguiente etapa del proyecto del simulador de
campo magnético Terrestre con el cual sera posible simular de manera mas
realista la navegacion orbital. Ademas serd posible probar los sensores y
actuadores del subsistema de control de orientacién satelital.

Para dar continuidad a este trabajo es pertinente hacer la siguiente recomendacion:

Llevar a cabo pruebas de validacion con datos reales de satélites que se encuentran en
orbita, asi como comparar los valores para saber que tan cercanos a la realidad estan
los datos obtenidos a partir del modelo Geomagnético IGRF_2014.
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Cddigo del programa en Matlab

% Obtencidén de latitud, longitud y altura
% Introduccion de los datos orbitales a, e, i, NA, w, AV
% y del numero de orbitas que se desea calcular.

clear
clc
disp(" INTRODUZCA LOS PARAMETROS DE ORBITA");
disp(" ");
% Semieje mayor
sema = input(“Semieje mayor (a)[>RT=6571 km] = 7);
if (sema<=6571)
sema = input("Introduzca un valor mayor a 6571 =");
else
end
a = sema*2;
% Excentricidad
e = Input(“Excentricidad (e)[0O<=e<1] = ");
if (e>1 | e<=0)
e = input("Introduzca un valor positivo y menor que 1 para e = ");
else
end
% Inclinacidn
i = input(*Inclinacién (i)[-90, 90] =");
if (i<=-90 | 1>=90)
i = input("Introduzca un valor entre -90° y 90° para i =");
else
end
% 1 en radianes
i = 1*pi/180;
disp(* ");
disp(" Introduzca acontinuacién valores entre 0° y 360°%);
% Nodo Ascendente (NA)
NA = input(“Nodo Ascendente (NA) = ");
it (NA<O | NA>360)
NA = input("Introduzca un valor entre 0° y 360° para NA =");
else
end
% NA en radianes
NA = NA*pi/180;
% Argumento de periapsis (w)
w = input(“Argumento de periapsis (w) =");
if (w0 | w>360)
w = input("Introduzca un valor entre 0° y 360° para w =");
else

end
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% w en radianes

w = w*pi/180;

% Anomalia verdadera (Av)

AVO = 1nput(“Anomalia verdadera (Av) = ");
if (AV0O<0 | AV0>360)

AVO = input("Introduzca un valor entre 0° y 360° para AVO =");
else
end
% AVO en radianes

AVO = AVO*pi/180;

disp(* ");

norb = input("Introduzca numero de 6rbitas =");

%% CALCULO DE ORBITA

% Radio Terrestre[km]

RT = 6371;

% Parametro de gravitacion terrestre[km™3/sec”2]
muT = 398600.44; % (5.97x10724)(6.67x10"-11)
% Velocidad de rotacion terrestre[rad/sec]
wT = 2*pi1/86164; %

% radio de apoapsis[km]

ra = a*(1+e);

% radio de periapsis[km]

rp = a*(1-e);

% Velocidad de apoapsis[km/s]

Va = sqrt(muT*(2/(a*(1+e))-1/a));
% Velocidad de periapsis[km/s]

Vp = sqrt(muT*(2/(a*(1-e))-1/a));
% Movimiento medio [rad/s]

n = sqrt(muT./an3);

% Periodo [s]

T = 2*pi/n;

6 Momento [km™2/s]

h = sqrt(a*(1-e”2)*muT);

4 Componente para vector unitario hx
hx = sin(i)*sin(NA);

% Componente para vector unitario hy
hy = —sin(i)*cos(NA);

% Componente para vector unitario hz
hz = cos(i);

% Componente en X de linea de nodos
nx = -hy/(sqrt(hx"2+hy”2));

% Componente en Y de linea de nodos
ny = hx/(sqrt(hx”2+hy”2));

% Componente en Z de linea de nodos
nz = 0;

% Linea de nodo (vector unitario)

N = [nx,ny,nz];

% Tiempo final [s]

tf = norb*T;

% Namero de muestras

Mtra = 145;

% Tiempo inicial [s]

t0 = 0;

% Valores para el rango de tiempo [s]

=S

=S

=S

=S
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t = tO:Mtra:tf+Mtra;
%% DETTERMINACION DE ANOMALTAS, LATITUD Y COORDENADAS EN ECI

% Coseno inicial de la anomalia excentrica
cose0 = (etcos(AV0)) ./ (1+e.*cos(AV0));
% Seno inicial de la anomalia excentrica
sSinE0 = (sgrt(1-en2).*sin(AV0))./(1+e.*cos(AV0));
% Anomalia excentrica inicial [rad]
EO = atan2(sinEO,cosEOQ);

it (EO<0) % EO (0,360)

EO=EO+2*pi ;

end
% Tiempo de paso por el perigeo[s]
tp = (-EO+e.*sin(E0))./n+t0;
% Anomalia media [rad]
M = n.*(t-tp);
% Anomalia excentrica, arreglo para la iteracién de AE Mk = Ek -
e*sin(Ek)
E = zeros(size(t,2),1);

for j=1l:size(t,2)
E(@)= anom_ecc(M(J),e);

end

% Seno de anomalia verdadera

sen_AV = (sgrt(l-e.”2).*sin(E))./(1-e.*cos(E));
% Coseno anomalia verdadera

cos_AV = (cos(E)-e)./(1-e.*cos(E));

% Anomalia verdadera [rad]

AV = atan2(sen_AV,cos_AV);

% Argumento de latitud [rad]

u = AV+w;

% Radio a partir de AV [km]

r = (a-*(1-e."2))./(1+e.*cos(AV));

% Posicion en el plano x [km]

Xp = r.*cos(u);

% Posicion en el plano Y [km]

yp = r.*sinu);

% Coordenada en x para el sistema ECI [km]
XS = Xp-*cos(NA)-yp.*cos(i).*sin(NA);

% Coordenada en y para el sistema ECI [km]
ys = xp-*sin(NA)+yp.*cos(i).*cos(NA);

% Coordenada en z para el sistema ECI [km]
zs = yp-*sin(i);

% Radio [km]
rs = (a*(1-e™2))./(1+e_*cos(u-w));

%% Inicio de la graficacion
% Puntos de latitud y longitud del satélite
% Punto inicial [rad]
PuntoO = O;
% Punto de inicio en radianes [rad]
PuntoO0 = PuntoO*pi/180;
RoT = wT.*(t-t0)+PuntoO;
for j=1l:size(t,2),
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ifT ROTQ) < (-pi)
nn = ceil(RoT(Q)/(-2*pi));
RoT(J) = RoT({) + nn*2*pi;
elseif RoT(Q) > (pi)
nn = Fix(RoTQ)/(2*pi));
RoT(J) = RoT({) - nn*2*pi;

end
end
% Latitud [rad]
LatSat = asin(sin(i).*sin(u));
% Longitud [rad]
LongSat = atan2(ys./rs,xs./rs)-RoT";

%% Traza en el planisferio
stop = true(size(t,2),1);

while (norm(double(stop))~=0)
for j=1l:size(t,2),
it LongSat(j) < (-pi)
% Longitud [-180,180]

nn = 1;
LongSat(j) = LongSat(J) + 2*nn*pi;
elseif LongSat(j) > (pi)

nn = 1;
LongSat(j) = LongSat(J) - 2*nn*pi;
end
stop() = (abs(LongSat(j))-pi)>0;
end
end

format short

% Longitud del satélite en el planisferio [°]
LongSat = LongSat.*180/pi

format long

% Latitud del satélite en el planisferio [°]
LatSat = LatSat.*180/pi

hold on;

title("Traza de la 6rbita”, "FontWeight®, "bold", "FontSize~",14);

xlabel ("Longitud [°]", “FontWeight®, “bold", "FontSize~,12);

ylabel ("Latitud [°]", “FontWeight®, “bold", "FontSize~",12);

set(gca, "XTick",[-180 -160 -140 -120 -100 -80 -60 -40 -20 0 20 40 60 80
100 120 140 160 180], "XTickMode*®, "manual*);

set(gca, "YTick",[-90 -80 -70 -60 -50 -40 -30 -20 -10 O 10 20 30 40 50 60
70 80 90], "YTickMode* , *manual ®);

imagen = "0012189191.jpg-;
fondo = imread(imagen);
imagesc([-180,180],[90,-90],fondo);

grid on;
axis([-180 180 -90 901);
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plot(LongSat(l),LatSat(1l),"go", “"MarkerSize*,2, "MarkerFaceColor=,[0 1
0], "MarkerEdgeColor®,"g");
for j=2:size(t,2)
% ciclo

plot(LongSat(j),LatSat(j), "ro", "MarkerSize~,1, "MarkerFaceColor®,[0.8 0.2
0.1], “"MarkerEdgeColor=,"r");
pause(0.05);
if (>
if (abs(LongSat(j)-LongSat(j-1))<80)
plot([LongSat(j-1),LongSat(j)],[LatSat(j-
1),LatSat()],"-r","LineWidth",1.5);
end
end
end

%% Uso del IGRF
C=length(rs);
for HY=1:C
M=igrfllmagm(rs(HY), LatSat(HY), LongSat(HY), decyear(2014,07,01))
MXCHY)=M(1)
MY (HY)=M(2)
MZ(HY)=M(3)
end

figure(2)

plot (MX, “LineWidth® ,2.5, "Color® , “r* );

title (ClIntensidad norte(eje X)", "FontWeight®, “bold", “FontSize=,12);
ylabel ("Vvalor del campo (nT)", "FontWeight® ,"bold", "FontSize®, 12);
xlabel (*T(Min)*, "FontWeight® ,"bold", “FontSize", 12);

figure(3d)

plot (MY, "LineWidth® ,2.5, "Color® , "b" );

title (ClIntensidad este(eje Y)", “FontWeight®, “bold®, "FontSize-®,12);
ylabel ("Valor del campo (nT)", “FontWeight® ,"bold", "FontSize®, 12);
xlabel (*T(Min)*, "FontWeight® ,"bold", “FontSize=", 12);

figure(4)

plot (MZ, “LineWidth® ,2.5, “Color® , "g~" );

title ((ClIntensidad vertical(eje Z2)", "FontWeight®, “bold-",
"FontSize*",12);

ylabel ("Valor del campo (nT)", “FontWeight® ,"bold", "FontSize®, 12);
xlabel (*T(Min)*, "FontWeight® ,"bold", “FontSize", 12);
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