
Algoritmo de resolución 

Dado los elementos orbitales iniciales (ℎ, 𝑒, 𝑎, 𝑇, 𝑖, 𝜔0, Ω0, 𝜃0 ) de un satélite en relación 

con el marco ecuatorial geocéntrico, calcular la ascensión recta 𝛼 y la declinación 𝛿 

relativas a la Tierra rotatoria después de un intervalo de tiempo 𝛥𝑡.  

1. Calcular Ω̇  y 𝜔̇ a partir de las ecuaciones: 

 

2. Calcular el tiempo inicial 𝑡0 (tiempo desde el paso por el perigeo):  

a) Encontrar la anomalía excéntrica 𝐸0 a partir de la ecuación 

 

b) Encontrar la anomalía media 𝑀0 a partir de la ecuación 

 

c) Encontrar 𝑡0 a partir de la ecuación 

 

3. En el tiempo 𝑡 = 𝑡0 + 𝛥𝑡, calcular 𝛼 y 𝛿.  

a) Calcular la anomalía verdadera:  

i. Encontrar 𝑀 a partir de la ecuación  

 

ii. Encontrar 𝐸 a partir de la ecuación (usando kepler_E.m1) 

                                                 

1 Esta función utiliza el método de Newton para resolver la ecuación de Kepler 𝐸 − 𝑒 ⋅ 𝑠𝑖𝑛(𝐸) =

𝑀 para la anomalía excéntrica, dada la excentricidad y la anomalía media. 



 

iii. Encontrar 𝜃 a partir de la ecuación 

 

b) Actualizar 𝛺 y 𝜔: Ω = Ω0  + Ω̇ Δ𝑡  𝝎 = 𝝎𝟎 + 𝝎𝛥𝑡. 

c) Encontrar {𝒓}𝑋  usando sv_from_coe.m2 

d) Encontrar {𝒓}𝑥′  usando las ecuaciones 

[𝑅3(𝜃)] = [
cos 𝜃 sin 𝜃 0

−sin 𝜃 cos 𝜃 0
0 0 1

]                  𝜃 = 𝜔𝑇(𝑡 − 𝑡0) 

{𝒓}𝑥′ = [𝑅3(𝜃)]{𝒓}𝑋 

e) Utilizar el ra_and_dec_from_r.m3 para calcular 𝛼 y 𝛿 a partir de {𝒓}𝑥′. 

4. Repetir el Paso 3 para tiempos adicionales (𝑡 = 𝑡0 + 2𝛥𝑡, 𝑡 = 𝑡0 + 3𝛥𝑡, 𝑒𝑡𝑐. ) 

 

                                                 

2 Esta función calcula el vector de estado (r,v) a partir de los elementos orbitales clásicos (coe). 

3 Esta función calcula la ascensión recta y la declinación a partir del vector de posición ecuatorial 

geocéntrico. 


