ORBIT SATELIT

Oleh: Sigit Kusmaryanto, Ir. M.Eng

1. Dasar Teori

Satelit adalah suatu radio repeater di udara dimsiseem satelit berisi
transponder, stasiun bumi untuk mengontrol opeyasian pengguna dari stasiun bumi
yang dilengkapi dengan pemancar dan penerima dddr jkomunikasi yang
menggunakan sistem satelit.

Sebuah satelit yang mengorbit bumi tetap beradia p@sisinya karena gaya
sentripetal pada satelit diimbangi oleh gaya tarigeavitasi dari bumi.

Sebenarnya ada beberapa macam orbit satelit yapgt dligunakan dalam
penempatan satelit di ruang angkasa. Tulisan ianakencoba menguraikan sedikit
pengetahuan tentang macam-macam orbit satelit @ohgh digunakan orang.

Dilihat dari jarak suatu satelit di dalam orbitwk berputar mengelilingi bumi di
dalam pola lingkaran, dengan kecepatan sudut yatiggpbesar disebuprograde
sedangkan yang tekecil disebrdtrograde. Jarak maksimum orbit satelit dengan
permukaan bumi disebut dngapogee,sedangkan jarak minimum dari orbit satelit
disebut dengaperigee.

Sesungguhnya rekayasa komunikasi satelit tidakubeiriigan dengan teori yang
lengkap dari benda ruang angkasa, tetapi hanyaadetegri yang penting saja. Kami
bermaksud untuk menunjukkan rangkaian kerja dadri teyang simpel yang
mengindikasikan bagimana hasil teori itu didapatkdan kemudian melakukan

penelitian lebih lanjut untuk keperluan penangamasalah yang ada.
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ELIPTIS MIRING

LINGKARAN KUV

Gambar 1. Orbit-orbit satelit yang sering digunakan.

Gambar 1
Orbit satelit yang sering digunakan

1.1 Hukum Kepler
Dasar teori orbit disimpulkan dalam tiga butir hokuKepler mengenai
pergerakan planet. Kepler menemukan hukum itu aseeanpirik didasarkan pada
keyakinan penggambaran penelitian tentang Mars Dfeho Brahe. Meskipun mereka
memulai pergerakan planet dari matahari, tetapi ek@er memulai dengan
mengaplikasikan satelit untuk bumi dan itu adalats hal yang bagus untuk memulai.
1. Orbit dari setiap planet (satelit) adalah ellip glem matahari (bumi) pada satu
fokus.
2. Garis yang mengikuti matahari (bumi) untuk planetgerak keluar pada area
dan waktu yang sama.
3. Lingkaran periode revolusi proporsional untuk sumbu
1.2 Hukum Newton
Hukum dasar fisika selama dilaksanakan teori mékarbit didasarkan pada
Hukum Newton tentang gravitasi dan Hukum 1l Newtemtang gerakan. Hukum
gravitasi menyatakan bahwa gaya dari pergerakaaramtua benda berubah sesuai
dengan massa M dan m dan berbanding terbalik dgaganantar keduanya.
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Dimana G adalah konstanta gravitasi. Hukum kedntamng gerakan ditunjukkan pada
rumus

F=ma :mﬂl (1.2)
dt

Dimana dv/dt adalah perubahan kecepatan dan twakt

Gambar 2
Sebuah satelit Teledesic dengan orbit rendah sedantberikan pelayanan pada suatu
sel. Untuk menjaga kekontinyuan suatau layanatitdaéeus mampu melakukan hand
over ke satelit lain baik dalam orbitnya sendiriupan ke orbit tetangganya

2. Masalah Two-Body

Persamaan 1.1 dan 1.2 dapat ditulis untuk n berala dibuat untuk
memasukkan efek penyebaran non gravitasi seperjgu@n atmosfir dan gangguan
gravitasi. Kami mendefinisikan suatu ruang dengderensi x,y,z pada pengaplikasian

hukum Newton.
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Gambar 3 Geometri Dua Benda

Kami membandingkan dua benda dengan massa M daada fuatu ruang
seperti Gambar 1 dan mengasumsikan bahwa setiggrpkan antara satu dengan

lainnya sesuai persamaan 1.1 dan 1.2 kemudiandiiantukan

GMmr
mr, = - — 1.3
oy (1.3)
Mr, = SMmr (1.4)
r r

Dimanar = - ny sehingga dihasilkan

_GM+m) (1.5)
r3
Hal ini merupakan suatu vektor dasar persamaaredgfal untuk dua benda dengan

r =

menetapkan akselerasi dari benda bermasa m yahghumgan dengan benda bermasa
M. Ini berarti bahwa dua benda telah dapat dikuramguk equivalen dengan satu
benda seperti pada hukum gravitasi yang diberikatapersamaan 1.1,tetapi massa m
pada persamaan 1.2 diganti dengan pengurangan Mass&M + m).

Untuk satelit bumi buatan m << M dan G (M+mM)GM = . Sehingga persamaan 1.5

menjadi
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r=-H ¢ (1.6)

Dimana e=r/r adalah unit vektor sepanjang garis dari M ke mtuld bumi
L= GM = 398 600,5 kiis”.

3 Mekanik Orbits

Dimulai dengan persamaan differensial vektor, Hapat membuktikan hukum
Kepler dan mendapatkan beberapa kegunaan lainrgai Khembatasi pembahasan
pada satu benda dimana massa dari satelit dianigp ada dibandingkan sentral
fisiknya. Jika diset v = r dan menggunakarmss productdari tiap variabel pada
persamaan 1.6 dengan r maka didapatkan

rxv=-£ rxr (1.7)
r

selama cross product vektor dengan dirinya semdima dengan nol,selain itu juga
dihasilkan

d - -
— (rXv)=rxv+ rxv
dt (1.8)

=rxv+ vxv=0
rxv=nh (2.9)

dimana h adalah konstanta vektor. Dengan mengaskalar productdari persamaan
1.9 dengan r akan didapatkan

(rxv).r=h.r (2.0)
selama r x v tegak lurus terhadap r dkalar productdari dua vektor tegak lurus . jadi r
harus selalu tegak lurus terhadap h. Hal ini hatighatasi pemrosesan hanya dalam
dua dimensi dan menulis posisi vektor r kedalamgamen recrangular
kita dapat mendubBafi Ko¥rdinat polar (r,v) dengan (2.1)
X = I Cosv y =rsinv

dimana | =,/x2 +y? (2.2)

Unit vektor pada r adalah
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=17 —cosvi+ sinvj (2.3)

e -
r

r

Unit vektor yang tegak lurus terhadapl@an masuk dalam bagian v adalah

e, = k xe = —sinvi + cosvj (2.4)

Waktu derivatif edan ¢ adalah

e =-sinwi + coswj = \g, (2.5)

e, =—Ccoswi - sinwj =—\e (2.6)

Untuk selama r = fkecepatannya menjadi

VSr = Te +re =re + e, (2.7)

Untuk hal yang serupa pendefferensian kecepatapdikian

a=r :(F—r\*/z)er + (r\0/+2*r;/)eV (2.8)
Persamaan 1.6 menunjukkan komponen dasar sebagai
P =K (2.9)
r.2
Eg(r2\7) = rv+2rv=0 (3.0)
r dt

Pasangan persamaan 2.9 dan 3.0 ditunjukkan sebagaimaan diffrensial pergerakan
untuk suatu pergerakan dalam area sentral graviidiini merepresentasikan radial
dan transverse komponen pergerakan secara langSalugi ini merupakan dasar dari
teori pergerakan satelit bumi. Besarnya momentumgulan per unit massa bisa
diekspresikan dengan
h=rvsing =rv, =rv Pl (3.1)
dt
dimanaPadalah sudut antara r dan v & sin Wdan A adalah area terluar dari garis

yang menghubungkan pusat bumi ke satelit yang jditkan pada Gambar 2.a dan 2.b.
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vdt

e r+dr

- "ar da Gapibar 5.
;

v
v

Komplemen sudut¥ adalah flight path angle @ dimana@= 90 - W kemudian

didefferensiasikan

Eﬁ—Ei(r V) =Iv+2rv (3.2)

rdt rdt
Hal ini menunjukkan kembali tentang h dan oleh Rarigu besarnya dA/dt konstan dan

ditunjukkan pada Hukum Kepler Il yang menyatakamwea garis yang mengikuti
sentral fisik terhadap planet atau satelit terlyang punya waktu dan area yang

sama.untuk memecahkan persamaan 2.9 dapat disiltgit menjadi

' =1 (3.3)
F:-iz%: i%ﬂ_—rzi}%:—h% (34)
u- dt u? dv dt dv dv
Foonddudv_ e du (3.5)
dv dv’ dt dv

Dengan penyederhanaan dan penyusunan kembali ekgratkan persamaan dari orbit

d?u u—ﬁ (3.6)

PersamaQM dlatashadalah persamaan orde kedua pgagamaan diffrensial linier

dengan koefisien konstan. Hal ini adalah tipe ysudph dikenal pada rekayasa elektrik

dan mekanik dan solusi dengan konstanta integagsitdlitulis
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U

u=Ccos(v-V,)+—
V= Vo) h? (3.7)

Dimana C dan Vo konstan. Oleh karena itu dengasapsstian 3.3

= P dimana
1+ecos(Vv—-V,)
h2
p=— (3.9)
Y7
2
e = h—C
U

Persamaan 3.8 merupakan persamaan polar aotuk sectiordengan parameter p dan

kemiringan e. ini dapat dilakukan dengan bentukpelparabola, atau hiperbola

bergantung pada apakah e kurang dari 1, sama dérgjan lebih besar

dari 1. Lingkaran adalah kasus khusus dari ellipgde e = 0. Pada elip mempunyai
karakteristik bahwa jumlah dari jarak dan @ dari tiap fokus ke beberapa point pada
kurva adalah konstan. Kemudian+gth = 2a,

b=a.1-¢€

Dan parameter p = a ( 1 2)e Sehingga persamaan untuk ellip menjadi

a(l-¢e’)
=< -7 4.1
1+ecosv (4.1)
Nilai minimum r ketika v = 0 adalah
- 4.2
r, =a(l-e) (4.2)
Dan yang maksimum ketika cos v = -1 adalah
rr=a(l+e) (4.3)

Jika pusatnya adalah bumi nilai terselpetrigee dan apogee Jika matahari disebut
pertheliondan apheliondan untuk pusat disemua titik diselp#riapis danapopsis.
Ada dua prinsip konservasi yang penting yaitu korese tentang momentum angular

r2v=ru, = rvsing =h=\Jup = pal-€? (4.4)
DimanaW¥ adalah sudut antara r dan v. pada perigee dareagtg(’

ru =r,u =h (4.5)
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Dengan mengambdot productdari persamaan 1.6 dengan v akan didapatkan hukum
konservasi energi

F.v+ﬁ3r.v=0 (4.6)
r

1de . li(v.v)=?.v #.7)

2 dt 2 dt

dr d 1 -

— =—r.r==(r.v) sehingga

dt dt r (r-v) d9

lvz _H_ (4.9

2 r

dimanal adalah konstan dan sama dengan energi total gemasa. Perhitungan

0 padaperigeemenghasilkan

0=-*H (5.0)
2a

dengan catatan pada kasus ini energi total untoik eltip adalah negatif. Untuk orbit
parabolic] adalah nol dan untuk hiperbolicl adalah positif. Oleh karena itu

persamaan 4.9 bisa ditunjukkan
v = /J(g —E) (5-1)
r a

Persamaan diatas diketahui sebaggiviva eguatioryang hasilnya bisa digunakan. Ini
juga bisa menunjukkna hasil kecepapamnigeedanapogeeyang diberikan olehyv, =
U /a. Periode T orbit ellip dapat ditemukan dengataten bahwa area total ellip AlE

ab dimana a adalah sumbu x dan b sumbu y. Selarep&tan adalah konstan maka

T2 = 4n* a° (5.2)
Y7,
Persamaan ellip ditunjukkan dengan koordinat kieme,y)
2 2
w N % _1 (5.3)
a

Dimana a adalah sumbu x dan b= (a (2)¥% sumbu y dan e adalah kemiringan.

Sehingga akan dihasilkan suatu persamaan yangutliSalss’ equatiotyaitu

tanX = ire tanE (5.4)
2 2
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Untuk melengkapi solusi masalahe- bodymaka dapat dirumuskan

M=n(t-7)=n(t-t)+M, (5.5)

dimana re 21 / T merupakan gerak,waktu saaperigee te waktu saaarbitrary epoch

dan Mo adalah massa.

4. Elemen Orbit Klasik
ketentuan dalam sebuah orbit ellip ada lima patamgang dibutuhkan
sedangkan ketentuan posisi satelit dalam orbitdgaeaam parameter. Enam parameter

orbit merepresentasikan elemen orbit klasik arltana

a semimajor axis

e kemiringan

i inclination

Q right ascension of ascending node

() argument of perigee
T time of perigee
Mo  Massa

Sec. 2.4 Classical Orbital Elements 45

——

Celestial
Equator : :
Figure 2-4 Classical orbital clements. ¢

points are as follows:

Gambar 6
Elemen orbit klasik
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Semimajor axis a didefinisikan sebagai panjangto#@miringan e mendefinisikan
keadaannya, kecenderungan kemiringan i dan kendiiti&n Q bergantung pada
kelembaman ruang pada orbit.

Orbit satelit merupakan konsep dari astronomi kyaaog masih dugunakan
dengan bentuk yang bundar disusun dengan radiutetblitas dan garis equatornya
berhubungan dengan garis katulistiva pada bumier@e$i lain yang mengikuti

parameter diatas adalah

pusat bumi
satellit
ascending node of orbit

perigee

< T > 0 m

vernal equinox

vernal equinox merupakan titik yang dibentuk dafbingan gejala tiap tahunan
matahari terhadap bintangyang juga disekdiipticc dan garis katulistiwa sebagai
matahari yang bergerak dari selatan ke utara. $&daautumnal equinoxadalah titik
pada perpotongan katulistiwa dari matahri saatdvakgdari utara ke selatalacliptic
mempunyai sudut 23,44 Sudut ini disebubbliquity of the ecliptice. kemiringan |
adalah sudut antara orbit dan equator yang dipsiy@k padacelestial spherelni
merupakan sudut antara letak orbit dengan letalatequThe right ascension of
ascending nod® diukur ketimur darivernal equinox Argument of perigeeo diukur

selama orbit dari kenaikan titik kerigee

5 Gerakan Orbit

Jika pada suatu waktu untuk mengubah kebutuhan enangarameter orbit
atau untuk melengkapi suatu misi atu mengoreksir ettau gangguan maka gerakan
berhubungan dengan peningkatan kecepatan.

Perubahan peningkatan kecepatan dapat ditunjuldtzagai
Av =Aye +Aug, +Auk 5-6
DenganAu, dan Au, komponemadial dangaris | int ang, Au, komponetegakurus.
Perubahan peningkatan kecepatan elemen orbit dghitu
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2
Aazz%[esinvAur + @1+ ecosv)Auv] 5-7a

Ne= %[(1+ ecosv)sinvAu, + (e+ 2cosv + ecos v)Auv] 5-7b
Ai = %cos@ﬁ V)Au, 5-7c
AQ = r. -sin(w+ v)Au, 5-7d

hsini

Aw = hL[— (L+ecosv)cosw+V)Au, + (2 + ecosv)sinvAuV] 5-7e
e
dengan

1/2

r =a(l-e”)1+ecosv) " danh = [,ua(l— ez)]

Rumus diatas mengimplementasikan peningkatan keo#pe, tegak lurus
terhadap bidang orbit yang mempengaruhi inklinasi Untuk meminimalisasi

peningkatan kecepatan maka sudut untuk r harusatiken.

5.1 Inklinas
Pada suatu waktu inklinasi dari bidang orbit hadiloreksi. Perubahan
parameter pada satu impulse akan mengubah pergetakaitunjukkan :
cosd = cod, cod, + sini; sini, cosQ, — Q,)

Si

dansin(w+Vv) = m621 sin(Q, -Q,)
n

Untuk itu perubahan kecepatan untuk circular odiitinjukkan berdasarkan

rumus .

Au=2 H 5 (L+ ecosv)sinﬁ
al-¢e? 2
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bagstonial plas:

Figure 2-8  Orc-impulse plane change manes ver.

Gambar 7
Perubahan satu parameter merubah bentuk orbit.
5.2 Kenaikan Node
Selama komponen paralel momentum anguler ke biéangtor daripada

magnitude h sin | harus dirotasi, kecepatannyanglidkan dengan rumus :

Au = 2uvsinisinAQ =2 H 5 @+ ecosv)sinisinE
2 al-¢e? 2

untuknilai AQ kecilmakarumusdiatasmenjadb - 7d

5.3 Semimajor Axis
pergerakan dapat disempurnakan tanpa merubah e&sgasi kecepatan

totalnya adalah :
Au = LzAa
2a
Untukcircular orbit
Au = iAa
2a
perubaharmperiodeorbit:

AT = EAa
2a
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5.4 Eksentrisitas
Eksentrisitas dapat dihilangkan dengan 2 impluseggrakan dan
kecepatannya menjadi :

Au = u Ae
2C08V

Peningkatan kecepatan ini dikurangi jika anomahdalah O derajat dan 180
derajat.

5.5 Perbedaan Perigee
Untuk rotasi A, peningkatan kecepatan total untuk eksentrisitagg ykecil
adalah :

he
2r sinv

Au = Aw

Untuk meminimalisasiu maka performasi harus pada v=kurang lebih 90 deraja

6 GANGGUAN ORBITAL
Selama ini kita terlalu jauh mengenai pentingngarit yang mengangan-
angankan pada pergerakan dua buah benda ketikkp bethda dapat dianggap sabagai
sebuah titik massa. Tetapi kenyataannya kita sib@shubungan dengan suatu kasus
yang dasar dan lebih sederhana yaitu masalah satapdalam hal ini massa satu
benda sama sekali diabaikan jika dibandingkan denygag lain. Satelit bumi buatan
menemukan suatu ukuran standar yang lebih baikaiBegapun juga, pemodelan dua
buah benda tidaklah tepat sebab kehadiran dariheratdan bulan. Juga asumsi bahwa
pusat benda adalah suatu titik massa tidaklah begjak bumi jauh dari spherical.
Demikian bumi mengubah bentuk,atmosfer, kehaditdarbdan matahari serta faktor
yang lain memberikan kenaikan pada rentetan gamgguaital yang harus diambil
kedalam catatan dalam perhitungan pada jangka vpaktjang evolusi pada orbit.
Gangguan orbital pada satelit buatan dapat digéimmtiga kategori :
1. Seharusnya gangguan orbital pada kehadiran massa y&@ng lain (matahari
dan bulan).
2. Seharusnya dari hasil itu tidak mempunyai kemampunink menganggap bumi

sebagai suatu titik massa.
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3. Seharusnya gangguan orbital untuk sumber nongsavita
a. Tekanan radiasi pada matahari.

b. Sisa tarikan atmosfer.

6.1 Matahari dan Bulan

Pada kategori pertama kita telah memiliki efek gmagn dari matahari dan
bulan, secara kulitatif efek tersebut adalah sederldan dapat dinilai secara fisis. Kita
mencatat bahwa suatu orbit geostasionary adalaimdaidang equator, sedangkan orbit
geosentrik pada bulan dan matahari cenderung fpogtigan respek pada equator.
Sejak bulan adalah dalam revolusi kira-kira pusatda sama dengan suatu perioda
yang panjangnya dibandingkan dengan satelit geostay. Setiap hari efek dari
gravitasi bulan adalah meningkatkan sedikit inldinarbital (yaitu menariknya keluar
pada bidang equator. Kenaikan sebenarnya padakkengtik pada bidang orbit bulan
dapat dinyatakan sebagai :

B 2n
18.61¢c

(T —1969244rad/y

6.2 Oblate Bumi

Kategori kedua pada gangguan orbital seharusnyaateik pada bentuk non
spherical bumi. Sifat oblate pada bumi , dengamrjaar polar kira-kira 21 km kurang
dari jari-jari equatorial, telah diketahui sejakpmdidiksi oleh Newton pada asumsi
keseimbangan hidrosstatik pada referensi kerarakair Gravitasi potensial pada bumi

U(r ) = -u/r (nilai dari suatu sumber titik), daghtunjukkan sebagai :
u(r,6) = —ﬂ{l—z jn(R—EJ Pn(cos@)}
r o r

r adalah jarak daripusat bumi, RE = 6378.137 knladdiaadius equatorial pada buri,
adalah colatitude, jn adalah koefisien zonal haimpada derajat bumi n, dan adalah
polynomial legendre pada derajat n (untuk n = Jlahigkan sebab pilihan pada asal

pusat bumi. Legendre polynomial dapat didefenisi@magai :

n

e G T

Pn(x) =

7. Geaostationary Earth Orbit (GEO)
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Orbit geostationary adalah orbit sinkron yang gabanyak digunakan. Periode
rotasi bumi pada sumbunya adalah 23 jam dan 56tnaam sebuah satelit dalam orbit
geostationary yang bergerak menurut arah yang sseperti rotasi bumi, akan
menyelesaikan satu revolusi (putaran) pada sumimni lblalam waktu yang sama.
Karena itu bagi bagi seorang pengamat dibumi saikén tampak diamstatione).
Untuk mengikuti jejak sebuah satelit geostatiomalah relatif mudah, dan satelit terus-
menerus tampak dari dalam daerah pelayanannya dilbiguntungan lain dari orbit
geostationary ialah bahwa pergeseran Doppler dekuénsi dapat diabaikan saja.
Pergeseran Doppler pada frekuensi terjadi bila getakan relatif antara sumber dan
penerima. Jika v adalah kecepatan relatif antangbeu dan penerima, dan f frekuensi

yang dipancarkan, maka frekuensi yang diterimalkina diberikan oleh

f'=f (L+v/0) (5.6)

Dengan c adalah kecepatan cahaya.

Kecepatan ideal v dari satelit geostationer rel@ihadap bumi seharusnya
adalah nol, meskipun dalam praktek ada saja terjadkistuasi-fluktuasi kecil.
Ketinggian yang diperlukan untuk orbit geostatimipat diturunkan dari dinamika
gerak. Untuk suatu orbit lingkaran pada ketingdgmmliatas tanah, alur kelilingnya
adalah 2t (a + h), dimana a = 6371 km adalah jari-jari &tz dari bumi. Pergerakan
dalam sebuah lingkaran berarti bahwa kecepatalnkelW adalah konstan, dan karena

itu waktu untuk satu orbit adalah

_2n(a+h) (57)

\Y,

T

Dari mekanika keadaan ini, gaya sentripetal patlaah satelit dengan massa M
adalah MV? / (a + h ), dan gaya gravitasi adalah Mg’, dimahadalah percepatan
gravitasi pada ketinggian satelit. Pada giliranrigadihubungkan dengan percepatan
gravitasi g = 9,81 m/det pada permukaan bumi okisgmaan g’ = g(a / (a + h))
Dengan membuat seimbang gaya sentripetal terhadepgyavitasi, diperoleh

2
a MV 2
M — (5.8)
J (a + hj a+h
dan karenaitu
V=al3 (5.9)

a+h
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Dengan memasukkan persamaan ini untuk V dalam mpema (5.6) dan
menyelesaikannya untuk h, dimana dimasukkan pu#a-mlai angka untuk a dan g

maka

h = (5075 T - 6371) km
disini T adalah waktu dalam jam.
Dengan memasukkan nilai T = 24 jam diperoleh h 3% km sebagai ketinggian dari
orbit geostationer.
Pada orbit geostationer area layanan safebtgrint) mencakup hampir 1/3 permukaan
bumi. Dari sekitar 75 derajat ke arah lintang selalan kira-kira 75 derajat ke arah
lintang utara. Dengan demikian daerah cakupan nkatidglobal dapat dicapai dengan
menempatkan minimum tiga orbit satelit. Kekurangaau kelemahan sistem satelit
geostasioner bila digunakan untuk komunikasi sadedah tunda perjalanarognd trip
delay yang besarnya kira-kira 250 m detik. Dimana wakinda komunikasi suara
tidak diperbolehkan melebihi 250 m detik.
Disamping area layanan yang dicakup cukup luag gdustationer menggunkétigh
Badwith Dengan menggunakan Ka-Band (20-30 GHz) sebuatlitsakan dapat
menghantarkan suatu data dengan kecepatan dalammgdnit gigabit per detiknya.
Selain itu GEO juga mempunyai karakteristik jarimg@imple network topology.
Dibandingkan dengan jaringan interkoneksi terdstsatelit GEO mempunyai jaringan
yang lebih sederhana dan dengan jaringan yang leeterini akan mempermudah

perawatannya.

8. Low Earth Orbit (LEO)

Orbit LEO merupakan jenis orbit eliptis. Kelebihaiamanya terletak pada
lingkup daerah-daerah kutub yang dapat diberikanr®@bagai contoh, orbit ini
digunakan untuk sistem siaran satelit Molniya/Grldtari Rusia, dimana diperlukan
lingkup bagi daerah-daerah terpencil dan jauh degara tersebut. Titik tertinggi dari
orbit atauapogee diatur agar terjadi pada daerah yang memerlukegkup terluas.
Pada jenis orbit LEO mempunyai kemampuan untuk hmeematarikan atmosfir
(atmospheric drag, selama cukup dibawah sabuk Van
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Allen pertama. Ketinggian orbit LEO berkisar antas® sampai 1500 km. Keuntungan
yang paling potensial dari LEO dibandingkan den@d#fO antara pengurangan daya
satelit yang dibutuhkan, ukuran antena, waktu pyapaterkecil, kemampuan efek
Doppler untuk posisi yang telah ditentukan, kemaampuntuk mengembangkan sistem
secara inkremental dan konstelasi yang dibangoib IdEO.

Dua pendukung utama dari konstelasi LEO yang kid#sain untuk pesan
data wordwide dan penentuan posisi adaBhPARSYS Global Positioning Inc.of
Lanham, MD dan ORBCOMMang merupakan cabang darbital Sciences Corp
Orbit LEO yang merupakan orbit eliptis atau lingkarsatelit mempunyai ketinggian
kurang dari 2.000 km di atas permukaan bumi. Periothit pada ketinggian ini
bervariasi antara sembilan puluh menit hingga dua Radius cakupan lintasan satelit
komunikasi LEO berkisar dari 3.000 hingga 4.000 Krarasi waktu maksimum satelit
orbit LEO saat berada di atas horison lokal -istigang sering digunakan dalam
komunikasi satelit untuk menyatakan keadaan sadeliat diamati dari ruas Bumi-
pengamat di bumi adalah sampai 20 menit. Bila swdtem komunikasi global
menggunakan jenis orbit LEO ini maka dibutuhkarelgadlengan jumlah banyak, dan
dengan inklinasi yang berbeda-beda.

Ketika sebuah satelit memberikan suatu layananeloeang pelanggan yang
sedang bergerak di bawah horison lokal, satebetart harus mampu melakukiaand
over untuk menjaga keberlangsungan layanan baik paoiénga sendiri maupun ke
orbit tetangga. Gerakan satelit LEO relatif besshadap pengamat di bumi sehingga
penggunaan sistem satelit tipe orbit ini mensyaratkemampuan sistem untuk
mengatasipergeseran doppleyang cukup besaiRergeseran doppleadalah suatu
pelayangan frekuensi yang terjadi karena dua beddtm hal ini satelit dan pengamat
di Bumi - bergerak relatif dengan arah yang berteama Satelit di LEO juga
dipengaruhi oleh gaya tarik Bumi di atmosfir yangnyebabkan lingkaran orbit secara
berangsur-angsur memburuk mengecil dengan arah ugai.BMakin lama makin
mendekati Bumi. Untuk itu diperlukan pengendalidnitcsatelit dari Bumi.

Ketika sebuah satelit memberikan suatu layananeogang pelanggan yang
sedang bergerak di bawah horison lokal, satebetart harus mampu melakukan hand
over untuk menjaga keberlangsungan layanan baik paditnya sendiri maupun ke
orbit tetangga. Gerakan satelit LEO relatif besshdadah pengamat di bumi sehingga
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penggunaan sistem satelit tipe orbit ini mensyaratkemampuan sistem untuk
mengatasi pergeseran Doppler yang cukup besares&eamn Doppler adalah suatu
pelayangan frekuensi yang terjadi karena dua bdatian hal ini satelit dan pengamat
di bumi bergerak relatif dengan arah yang berlawana

Satelit di LEO juga dipengaruhi oleh gaya tarik lbudn atmosfer yang
menyebabkan lingkaran orbit secara berangsur-amgsuagecil dengan arah ke bumi.
Makin lama makin mendekati bumi. Untuk itu dipednkpengendalian orbit satelit dari
bumi.

Dengan membedakan jumlah satelit yang digunakant dtBEO dapat
dikategorikan menjadi Big LEO dan Small LEO. Contsistem Big LEO adalah
Globalstar TM(48+8 satelit pada 8 ruang orbit idilim ( 66+6 satelit pada 6 ruang
orbit di 780 km). Sedangkan sistem yang mengguisaall LEO cukup banyak. Salah
satu contohnya adalah PoSat, dibangun oleh SSTahdn 1993 dan diluncurkan pada
orbit 822x800 km, diinklinasikan 98,6 derajat.

9. Medium Earth Orbit (MEO ) atau I ntermediate Circular Orbit (ICO)

Medium Earth Orbitmempunyai cakupan area dari 10000 km sampai 20.000
km. Konstelasi satelit ODYSSEY menyediakan TRW untuk pelayanan satelit secara
mobile yang menggunakan 12 satelit pada ketinggian 10385(5600nmi) dengan
periode revolusi 5.984 h. Tiap-tiap satelit memngitami 4 kali perrotasi bumi. Empat
satelit tersebut menempati kemiringar.55
Orbit pada ketinggian paling tinggi telah digunakextuk aplikasi navigasi. ICO adalah
orbit berbentuk lingkaran pada ketinggian seki@0@0 km di atas permukaan Bumi.
Periodenya sekitar 6 jam. Durasi waktu maksimunelisatli atas horison lokal
pengamat di bumi dalam orde beberapa jam. Untulndikgn sebagai suatu sistem
komunikasi global, tipe orbit ini membutuhkan siatdengan jumlah paling sedikit
yaitu 2 sampai 3 ruang orbit. Hal ini dilakukan ay@ diperoleh cakupan yang global.

ICO adalah orbit berbentuk lingkaran pada ketinggiakitar 10.000 km diatas
permukaan bumi. Periodenya sekitar 6 jam, duraditwanaksimum satelit diatas
horison lokal pengamat di bumi dalam orde bebejapa Untuk digunakan sebagai
suatu sistem komunikasi global,tipe orbit ini memikan sateli dengan jumlah paling
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sedikit yaitu 2 sampai 3 ruang orbit. Hal ini diddan supaya diperoleh cakupan yang
global

Satelit ICO dioperasikan dengan cara yang hampirasdengan sistem satelit LEO.

Bila dibandingkan dengan sistem LE&and overyang digunakan lebih sedikit. Akan

tetapi tunda propagasi dan rugi - rugi ruang bébass free spagenya lebih besar.

.Satelit ICO dioperasikan dengan cara yangb hasgmra dengan sistem satelit
LEO. Bila dibandingkan dengan sistem LEO, hand geerg digunakan lebih sedikit.
Akan tetapi tunda propagasi dan rugi-rugi ruangasdghoss free space)nya lebih besar.

Contoh sitem ICO adalah Inmarsat-P dan Odysseyarsat-P menggunakan
satelit berjumlah 10+2 satelit dalam 2 ruang irdsin Berada pada ketinggian 10.355
km. Dan satelit Odyssey berjumlah 12+3 satelit @laBaruang inklinasi, juga berada
pada ketinggian 10.355 km.

Konstelasi untuk gugusan satelit ICO yang berisisatelit aktif dan 2 satelit
cadangan pada orbit circular MEO atatermediate circular orbitdengan ketinggian
orbit 10.390 km dari atas permukaan bumi. Konstedatelit ICO dibagi menjadi 2
plane (bidang orbit) yang masing-masirmgane berisi 5 satelit aktif dan 1 satelit
cadangan. Keduplanetersebut mempunyai sudut inklinasi®4tan terpisah satu sama
lain sejauh 180 Satelit ICO akan bergerak mengelilingi orbit masmasing terpisah
sejauh 72untuk 10 satelit dan 8Quntuk 12 satelit. Parameter konstelasi satelit ICO
dapat dilihat pada Tabel 1.

Tabel 1. Parameter Konstelas Satelit ICO

Jumlah satelit 10+2
Jumlah plane 2
Jumlah satelit per plane 5-6
Ketinggian orbit 10390
Sudut inklinasi orbit 4%

Pemisahan ascending node antar plgne ° 180

Fase antara satelit dalam satu plane| °/6@°
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10. High Elliptical Orbits (HEO)

Seperti namanya orbit ini adalah eliptis. HEO higsamempunyai perigee
sekitar 500 km dan apogee sekitar 50.000 km di p@sukaan bumi. Orbitnya
berinklinasi pada 63,4 derajat. Inklinasi terseli@rtujuan agar dapat melayani
komunikasi ke lokasi lintang utara ke atas. Hardginasi memang secara khusus harus
ditentukan untuk menghindari terjadinya kerusakatasi. Kerusakan rotasi yang
dimaksud dapat disebabkan misalnya karena inter§aedgpotongan) garis pusat bumi
ke apogee dan permukaan bumi akan selalu terjdiditaing 63,4 derajat sebelah utara.

Periode orbit bervariasi dari delapan hingga 24. j&fksentritas orbit satelit
HEO sangat tinggi sehingga dua per tiga periodeityabiskan di wilayah apogee dan
selama waktu tersebut satelit seolah-olah stasiiaerati dari bumi. Setelah melewati
periode tersebut satelit akan switch over ke $dietikutnya pada jalur orbit yang sama
untuk menghindari terjadinya loss (terputunya) kaikasi.

Bila dibandingkan dengan satelit geostasioner rugi-ruang bebas dan tunda
propagasi yang terjadi lebih kecil. Karena gerakatelit HEO relatif cukup besar
terhadap pengamat di bumi, maka satelit tipe imudalilengkapi dengan kemapuan
mengatasi pergeseran Doppler yang besar.

Contoh sistem HEO adalah :

a. Sistem Molninya Rusia. Menggunakan tiga sateliauwatigs kali 12 jam orbit
terpisah dengan sudut 120 derajat di bumi dermyak ppogee pada 39.354 km
dan perigee pada 1000 km.

b. Sistem Tundra Rusia, memperkerjakan dua satelgnd& kali 24 jam orbit
terpisah dengan sudut 180 derajat di bumi, dengaak japogee di 53.622 km
dan perigee pada 17.951 km.

c. Sistem loopus yang telah diajukan dengan menggunailsatelit dalam 3 kali 8
jam orbit dipisahkan 120 derajat di bumi denga &pad8P.117 km dan prigee di
1.238 km.

d. Sistem Archimedes milik The Europa Space Agecy'SAE). Archimedes
menggunakan orbit yang disebut “M-HEO” 8 jam oriempunyai apogee
yang dipisahkan dengan sudut 120 derajat. MasirgijAimga apogee
berkorespondensi ke area pelayanan di daerah posptilasi terbesar seperti

daratan eropa , Timur jauh, dan Amerika Utara.
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11. Gerakan Orbit
Gerakan orbit kadang-kadang penting untuk merubedanpeter orbit untuk
melengkapi perjalanan yang khusus atau untuk meaggierror orbit. Gerakan bisa
dinaikkan dengan mengikuti kenaikan kecepatan. ikangkecepatan bisa diexpresikan

dengan komponen vektor

Av=Av, e +Av e +Avk (6.0)
DimanaAv, danAv, adalah komponen radial dan trasfer dalam orbitxarkomponen
yang tegak lurus terhadap orbit. Perubahan elembit sejalan dengan kenaikan

kecepatan, dihitung dengan metode variasi parameter

Aa=2T"jlz [e sinv Av, + (1+ ecosv) Avv] (6.1)
Ne = % [(1 + e cosv)sinv Av, +(e+2cosv+e cos’ V) Avv] 6.2)
Ai = % cos(w + v)Av, (6.3)
AQ = - srin i sin (w + v)Av, (6.4)

Aw = hLe[_ (1+ ecosv)cos(w + v)av, +(2 + e cosv)sinv Av, | (65)

Persamaan diatas mengimplikasikan kenaikan kemepaAv, tegak lurus
terhadap orbit yang akan berpengaruh terhdadelnation | dan rightascension of
ascendingQ. Sedangkan kenaikaftv, dan Av, tanpa orbit akan berpengaruh pada
semimajora, kemiringan e dan perubahan periggeeKemudian | juga akan berubah
jika impuls diaplikasikan pada titik (v & = ® atau 180) danQ juga akan berubah
jika impuls diaplikasikan setengah antara titik4 & = 90 atau 276).

1. Orbit Polar

Orbit polar(kutub) diinklinasikan kira-kira 90 dgat terhadap ruang ekuator
untuk mencakup wilayah dua kutub utara dan sel@ait dibuat diam dalam ruang ,
dan bumi berjalan berotasi di bawahnya. Dengan klamisatelit tunggal dalam orbit
polar secara prinsip mampu mencakup permukan becara keseluruhan. Meskipun
ada durasi periode yang panjang disaat satelitdbeda luar pandangan stasiun bumi
tertentu. Hal ini tidak akan menjadi masalah biknggunakan tipe sistem komunikasi
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penyimpan dan penerus (store and forward). Kemam@kaes dapat ditingkatkan
dengan menggelar lebih dari satu satelit di ruabg gang berbeda.

Kebanyakan sistem small LEO menggunakan orbit @itar mendekati polar.
Conto khusus dari sistem yang menggunakan tipg orbadalah sistem search dan
resque di lautan COSPAS-SARSAT. Sistem ini mengkama8 satelit dalam 8 orbit
mendekati polar. Empat satelit SARSAT bergerak databit 860 km, diinklinasikan
pada 99 derajat yang membuat mereka sun-synchrorfmpat satelit COSPAS
bergerak dalam orbit 1000 km dan diinklinasikard@éajat.

2. Orbit Sun-Synchronous

Dalam orbit Sun-Synchronous atau Helio-synchronsusiut ruang orbit
terhadap matahari konstan, sehingga memberikanisigmehcahayaan yang konsisten
rehadap satyelit. Nilai eksentritas dan inklinasnetukan perkiraan harga sudut ke arah
timur setiap harinya secara presisi sesuai dengagemkan matahari. Kondisi ini
hanya dapat dipenuhi oleh suatu satelit dalam gemg baik. Orbit Sun-Synchronous
memotong garis khatulistiwa dan setiap lintangetdtt pada waktu yang sama setiap
hari. Kelebihan tipe ini adalh bila digunakan sebasptelit pengamat bumi karena
selalu mendapat kondisi pencahayaan matahari yamsdn.

Penggunaan tipe orbit satelit didasarkan atasnpesingan tujuan satelit akan
diperuntukkan. Masing-masing tipe orbit mempunyaekihan dan kekurangan dalam
jumlah satelit yang harus digunakan, durasi waktatas horison lokal, waktu tunda,

cakupan, bahkan umur satelit.
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Tabel 2 orbit satelit :

Jenis Bentuk Ketinggian PeriodeJumlah Inklinasi  Satelit  Kelebihan
Orbit Satelit Kekurangan
LEO Eliptis <2000km 20mnt - 48+8 pad#®8,6 PoSat  Satelit

8 ruang orbit derajat banyak,inklina

(Globalstar si berbeda -

TM™) beda

- 66+6 pada

6 ruang orbit

(Iridium)

MEO Lingka 10000km 6jam 2 — 3 ruang2 ruang Inmars Tunda
ran orbit inklinasi  at- propagasi &

P,0Odys rugi ruang

sey bebas besar
HEO  Eliptis Pr=500km 24jam 63,4 Molni  Tunda
A=50000k derajat Tundra propagasi&rug
m Loopus i ruang bebas
kecil
GEO Lingka 35786km Sama 3 orbit 66,107 Tunda
ran dengan satelit (ekuator) perjalanan
bumi besar (250ms)
Polar  Polar Besar 8 satelit 20 SARS Mencakup
derajat AT permukaan

bumi  secara

keseluruhan
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KESIMPULAN

1. Hukum —hukum dasar yang berkaitan dengan masdtgisatelit adalah hukum
Newton tentang gerak dan gaya gravitasi bumi.

2. Satelit adalah suatu radio repeater di udara diraeste@m satelit berisi
transponder, stasiun bumi untuk mengontrol opeyasilan penggna dari
stasiun bumi yang dilengkapi dengan pemancar daerpea dari jalur
komunikasi yang menggunakan sistem satelit.

3. jarak suatu satelit di dalam orbit untuk berputangelilingi bumi di dalam pola
lingkaran, dengan kecepatan sudut yang paling loksaloutprograde
sedangkan yang tekecil diseletrograde.Jarak maksimum orbit satelit dengan
permukaan bumi disebut dngapogeesedangkan jarak minimum dari orbit
satelit disebut dengarerigee.

4. untuk sebuah batasan, orbit elips, total energahdaegative. Untuk orbit yang
berbentuk parabola E adalah nol dan untuk hipefb@edalah positif.

5. Penggunaan tipe orbit satelit didasarkan atasmg®Engan tujuan satelit akan
diperuntukkan. Masing-masing tipe orbit mempunygekihan dan kekurangan
dalam jumlah satelit yang harus digunakan, duraditwdi atas horison lokal,

waktu tunda, cakupan, bahkan umur satelit.
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