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Resumen

Dado el cada vez mayor riesgo de colisiones entre cuerpos en órbita alrededor de la Tierra, se
decide realizar una aproximación al problema del análisis del mismo y la elaboración de herramientas
que lo traten. En ese sentido, se ha hecho un repaso del problema de los dos cuerpos, junto con
algunos apuntes al respecto de la manera en la que se recoge la información sobre la situación de
los satélites, los TLEs.

A continuación, se elabora un propagador de órbitas basado en la ecuación del movimiento, al
que incorporaremos los efectos de las perturbaciones vinculadas a la no esfericidad de la Tierra
(J2) y la resistencia atmosférica. Además, se incluirán comprobaciones del funcionamiento de este
propagador.

Con el propagador completo, se van a comentar los desarrollos hechos para elaborar herramientas
de filtrado de posibles conjunciones. Con estas en mano, también se harán algunas pruebas de
comprobación para verificarlas.

Finalmente, se va a realizar una prueba, usando todas las herramientas creadas sobre una población
de objetos en órbita baja y analizando las posibles conjunciones y el riesgo de colisiones en la zona.

Como conclusiones, la elaboración de las herramientas necesarias para cumplir los objetivos
propuestos nos muestra las limitaciones propias de los modelos físicos empleados y la necesidad de
ajustarlos al ámbito de aplicación que vaya a tener. Por otra parte, los resultados finales obtenidos
de la prueba ejecutada nos muestran claramente como existen casos de conjunciones incluso en
poblaciones relativamente reducidas, de lo que se intuye la necesidad de mejorar las herramientas
de filtrado y detección para manipular una población cada vez mayor y más expuesta a posibles
colisiones.

Las futuras líneas de trabajo deberían enfocarse a mejorar las herramientas ya disponibles,
mediante modelos más precisos y filtros más rápidos, además de continuar en el desarrollo de
herramientas que, para conjunciones verificadas, analicen en profundidad la posibilidad de colisión,
además de abordar el estudio de maniobras de evasión.
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Abstract

Given the increasing risk of collision between objects orbiting Earth, it’s been decided to make
an approach to the problem of both to analyse it and to develop tools capable of working with

it. With this in mind, a brief study of the two bodies problem has been made, along some notes
about the way in which data about satellite’s situation is gather, the TLEs format.

Following those notes, an orbit propagator based on the motion equation has been made. The
effects of perturbations associated with Earth’s non-esphericity (through the J2 harmonic) and
atmospheric resistance will be added. Checks focused on the correct execution of the propagator
will be included too.

With the propagator completed, the development of filtering tools to detect possible conjunctions
will be discussed. As in the previous case, some checks will be done in order of proving their
reliability.

Finally, all of the tools made will be put to the test, by employing a selected Low Earth Orbit
object population and analysing possible conjunctions and the risk of a collision.

As a conclusion, the elaboration of the tools needed to fulfill the proposed objectives for this
work shows us the limitations of the physical models employed, and the necessity of adjusting them
to the scope of the project. On their behalf, the final results from the analysis executed, clearly
shows us how there are conjunction cases even in relatively small populations, from where we can
infer the necessity of improving the filtering and detection tools in order of manipulating a satellite
population increasingly bigger and increasingly exposed to eventual collisions.

Future work should focus on improving the already available tools, through more precise mo-
dels and quicker filters, as well as continuing the development of tools that, in case of a verified
conjunction, analyse the possibility of a collision and the study of evasion maneuvers.
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1 Introducción

Múltiples causas que van desde el creciente números de actores interesados y con capacidad
de enviar equipos al espacio hasta la acumulación de sistemas desplegados décadas atrás vuelven
cada vez más necesaria la gestión y análisis del riesgo de colisiones de dichos cuerpos en órbita.
Gracias a la observación y seguimiento se han podido propagar la trayectoria de dichos cuerpos y
detectar posibles colisiones, sin embargo, esto puede plantear problemas desde el punto de vista
computacional, haciéndose necesario optimizar los procesos usados. En este contexto se encuadra
el desarrollo de este trabajo.

1.1 Motivación

1.1.1 El problema de la basura espacial

El 4 de octubre de 1954, se lanzaba desde el cosmódromo de Baikonur (actual Kazajistán) el
satélite Sputnik-1. Con su breve misión, de apenas 22 días, inauguró la ocupación del espacio
extraterrestre, una ocupación que fue seguida por la Sputnik-2, la Explorer-1, el Project SCORE y
tantos y tantos otros que, bien destinados a permanecer en órbita terrestre, bien dirigidos al espacio
profundo, reclamaron para sí porciones del cielo.

Este proceso, que ha aumentado de forma exponencial con los años (como podemos ver en la
Figura 1.1.), ha llevado aparejado una consecuencia irremediable: la cada vez mayor posibilidad de
que se produzcan coincidencias entre las trayectorias de objetos en órbita con el riesgo de colisión
inherente. El año 2022 fue el que tuvo la mayor cantidad de lanzamientos en la historia de la
humanidad (con 174 lanzamientos exitosos) batiendo al 2021 (con 132), que a su vez superó el
record conseguido en 2020 (de 103) como podemos ver en la siguiente tabla:

Tabla 1.1 Lanzamientos anuales exitosos desde el inicio de la década pasada hasta el año 2022 [1].

Año Nº Lanzamientos
2010 70
2012 71
2014 89
2016 82
2018 112
2020 103
2021 132
2022 174

1



2 Capítulo 1. Introducción

Este incremento se ha debido a las cada vez mayores posibilidades de negocio en el despliegue
de sistemas de satélites en órbita, además de cuestiones tanto científicas en la investigación y
observación de la Tierra y el Espacio como a cuestiones de seguridad y militares de diversos estados.
Sin embargo, este aumento ha tenido como consecuencia lo siguiente:

• Por un lado una cada vez mayor cantidad de satélites en órbita.

• Por otro una cada vez mayor población de basura espacial, asociada a los lanzamientos de
satélites ya mencionados, falta de regulación en el pasado respecto a esta cuestión y a la mala
praxis de algunas entidades.

Figura 1.1 Número de objetos lanzados al espacio anualmente, por paises y acumulado para todo el
mundo. Observamos como se ha disparado el número desde 2018, estando el aumento
liderado por EEUU [2].

En la actualidad diversas medidas se llevan a cabo para prevenir o minimizar la huella dejada
por un objeto tras una misión. Así, por ejemplo, los satélites deben llevar una cantidad extra de
combustible para realizar maniobras de desorbitado una vez su vida útil haya terminado, y también
existe, en regiones del espacio de la órbita GEO, una órbita reservada para localizar objetos que ya
no puedan dar servicio, la órbita cementerio, y así no estorbar o amenazar a otros que si estén en
funcionamiento.

Con estas medidas se busca reducir el riesgo de colisión, pero, aunque bajo, no es nulo, como
muestra el caso de la colisión del Iridium-33 con el COSMOS-2251 en 2009. Es por ello que hay
que mantener un cierto grado de observación para prevenir incidentes con graves consecuencias,
pues por un lado se produce un incremento de basura espacial pero también se deteriora o, en el
peor de los casos, se pierde el servicio que proporcionara el objeto u objetos implicados.
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Figura 1.2 Número de objetos en la órbita terrestre clasificados por su tipo. La basura espacial
estaría representada por las curvas rosa y naranja [3].

1.1.2 El interés de las partes implicadas

La detección de posibles conjunciones entre las órbitas de satélites es una labor que implica
múltiples agentes. Entre ellos, podemos encontrar a los propios operadores de dichos objetos
(obviamente interesados en que estos no resulten accidentados) y organizaciones gubernamentales
(interesadas en garantizar la seguridad de los objetos en órbita). Es por tanto un campo donde estos
actores tienen motivos para buscar mejoras en los procesos que los hagan más eficientes y rápidos,
así como preocupaciones por la actual forma de funcionar de estos.

Estos intereses y preocupaciones se ven reflejados en la encuesta hecha por miembros de la
compañía DEIMOS Space UK, con motivo de la 8º Conferencia Europea sobre la Basura Espacial
en 2021, a operadores de satélites, proveedores de servicios de detección y control del entorno del
satélite y desarrolladores de métodos de detección [4].

En sus respuestas a los encuestadores, los operadores afirmaron en su mayoría emplear métodos
propios de detección aunque desearían contar con un software desarrollado o certificado por alguna
entidad. Sobre la ejecución de maniobras ninguno de los encuestados declaró realizar más de 3
maniobras al año por satélite, e incluso el 60% afirmó que de media apenas realizaban 1. Sin
embargo, un 60% también afirmó que en la actualidad detectan un incremento en el número de
eventos en los que sus satélites se ven implicados. También resultó significativo que los encuestados
no declararon temores al respecto del empleo de satélites cada vez más pequeños, pero si lo hicieron
al aumento de la población de objetos en la órbita terrestre.

Por su parte, los proveedores se mostraron a favor de mejorar los catálogos de objetos espaciales,
así como el desarrollo de soportes técnicos para gestionar el tráfico espacial y en operación. También
cuentan con sus propios métodos de análisis y, a diferencia de los operadores, no presentan un
consenso en cuanto al futuro. Solo un 40% mostró preocupación por el aumento de la población,
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considerando el 60% restante que no iba a ser un problema o no contestando. No obstante, el 60%
si mostró preocupación por las cada vez mayores constelaciones de satélites.

Finalmente, entre desarrolladores actualmente la mayor parte de trabajos se dirigen a cálculo de
probabilidades de colisión y recomendación de maniobras. Este grupo se encuentra dividido respecto
al tipo de programas desarrollados, habiendo trabajado desde métodos de análisis numéricos a
analíticos a propagadores de TLEs. De nuevo, y como los agentes anteriores, priorizan la mejora de
catálogos y de los medios de soporte en operación para controlar el entorno del satélite.

Como se puede ver en estos resultados existe, en mayor o menor medida, constancia de que en
el futuro se van a dar fenómenos que pueden afectar a la operación y seguridad de los objetos en
órbita, habiendo un amplio consenso en cuanto a la mejora de los medios y técnicas usadas para
detectar las conjunciones y controlar los elementos en órbita entorno a la Tierra.

1.2 Estado del arte del análisis de conjunciones

En esta sección se va a describir en qué consisten en la actualidad los métodos de análisis de
conjunciones en órbita, como se realizan, con qué criterios y qué medidas se toman, en caso de ser
necesario, para evitarlas.

1.2.1 Detección de colisiones

El proceso de acción contra una posible colisión en órbita comienza con la detección de una
conjunción entre las órbitas de cuerpos situados en el espacio. Esta detección se realiza usando los
catálogos de objetos en órbita que conocemos.

Con esa información, dicho a groso modo, comparamos las órbitas propagadas para cada satélite
con las del resto. Como es evidente esto resulta muy costoso computacionalmente, de ahí que se
lleve a cabo una criba de aquellos objetos que esté claro que no suponen una amenaza para el satélite
analizado. Entre los criterios que, para un cierto satélite, nos permite descartar posibles riesgos se
encuentran [4]:

• Que el apogeo de la órbita de menor semieje sea menor que el perigeo de la de mayor.

• Que, en la línea de intersección entre los planos orbitales de los dos cuerpos, sus distancias a
la Tierra sean distintas.

• Que, en caso de que las órbitas si tengan puntos de corte entre ellas, el desfase entre los
cuerpos haga imposible que se crucen en dichos puntos.

Con estos métodos conseguimos reducir la lista de cuerpos a valorar en nuestro análisis, y una
vez hecho esto tendremos que propagar nuestro satélite estudiado, así como todos aquellos que
hayamos determinado que pueden suponer una amenaza. No obstante, a la hora de propagar, y como
se comentó en el apartado anterior, las imperfecciones de nuestros modelos dan lugar a unos ciertos
errores e incertidumbres de nuestra medida, que valoraremos recurriendo a matrices de covarianzas
para las distintas variables de la posición del satélite.

Si como resultado del filtrado anterior llegamos a una o varias posibles conjunciones, entonces
tenemos dos posibles medios para comprobar como de posible es que en dichas situaciones haya
una colisión [4]:

• Volumen de exclusión: En este caso, definimos en el entorno de nuestro satélite una región
de seguridad. El criterio consistiría simplemente en comprobar si alguno de los objetos que
potencialmente pudieran colisionar con este entra realmente en dicha región, de detectarse
algún cuerpo que si entonces se procedería a realizar una maniobra de evasión. Este criterio,
no obstante, resulta muy conservador, dando lugar a maniobras innecesarias.
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• Probabilidad de colisión o POC: En este caso definimos un cierto máximo de probabilidad
aceptable, y solo actuaremos cuando se supere. El proceso consiste en definir una distribución
de probabilidades de colisión para una cierta distancia ∆r del satélite que pueda colisionar de
nuestro satélite y, sea sobre esa distancia una circunferencia de radio el llamado “Hard-Body
Radius” (véase la Figura 1.3.), integramos la curva de probabilidad sobre toda esa región. El
área obtenida será nuestra probabilidad [5].

Figura 1.3 Definición del Hard-Body Radius (HBR), que delimita el área de integración de la curva
de probabilidad [5].

Las curvas de probabilidad reflejarán el grado de incertidumbre existente en la estimación
de la posición de nuestro objeto, conforme menos segura sea esa predicción más distribuida
estará la probabilidad a lo largo de las distancias (véase la Figura 1.4.)

Figura 1.4 Representación de la curva de probabilidad de colisión para distintas distancias y el área
Ac que usamos para integrar [6].

Aparte de este método, que requiere conocer las covarianzas, la probabilidad de colisión
puede obtenerse por otras vías como pueden ser estimando dichas covarianzas, e incluso se
pueden incluir factores que las escalen, para tener en cuenta como varían conforme se acerca
el evento. También es posible la estimación mediante el método de Monte-Carlo.

De esta manera nosotros podemos, para nuestro satélite estudiado y cada uno de los objetos
que son susceptibles de colisionar con él, conocer el riesgo de que, en efecto, ocurra esa colisión.
Aquellas conjunciones que si puedan ser un riesgo se denominan “High Interest Events” (HIE), y
el umbral de riesgo a partir del cual una conjunción se denomina como tal es definido por cada
operador de satélites en sus protocolos de seguridad. Por ejemplo, la ESA lo pone en 10´4 y la
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NASA los clasifica según su probabilidad en verdes (menor de 10´7), amarillo (entre 10´7 y 10´4)
y rojo (mayor de 10´4). Una vez identificado un HIE, se procede a un análisis más profundo del
fenómeno y, finalmente, si se siguen superando los límites aceptables, se procede a actuar [4].

1.2.2 Maniobras de evasión

Una vez evaluado en profundidad el HIE y verificado que existe un riesgo real de colisión, queda
en manos del operador u operadores implicados definir las acciones a tomar para evitar el impacto.
En este sentido existen múltiples variables que se deben considerar:

• Que la maniobra sea lo más óptima posible y con el menor consumo de combustible.

• Que, en la medida de lo posible, no altere o inhabilite el servicio que dicho satélite proporciona
en tierra.

• Que la maniobra no implique el riesgo de otra colisión.

Tener en cuenta todos estos parámetros de forma simultánea supone un problema muy amplio,
y es por ello que se simplifica, primero buscando la solución óptima en términos de combustible
y, más adelante, incluyendo el resto de variables. De manera general, la maniobra óptima supone
más riesgos que el resto, y por ello se opta en su lugar por una maniobra suficientemente buena.
De cualquier forma, dado que estas maniobras suponen un gasto extra para la misión, cuando hay
que realizarlas se suelen usar para realizar otras operaciones de mantenimiento, como puede ser el
“station keeping".

La maniobra más frecuente para ejecutar, incluso si el catálogo de opciones es más amplio, se
suele reducir a pequeños impulsos que hagan cambiar los parámetros de la órbita lo suficiente
como para evitar el impacto, seguido de una corrección de la órbita que nos devuelva a la posición
original. Estos impulsos se ejecutan o bien tangenciales a la trayectoria seguida u oblicuas a esta, y
simplifican los cálculos. De todas formas, la determinación de la dirección e instante adecuados
para ejecutar la maniobra suponen un complejo problema [7].

Figura 1.5 Diagrama que muestra una posible colisión entre dos satélites y la maniobra de evasión
realizada por el segundo de ellos [8].
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1.3 Alcance y objetivos

Con este trabajo se busca realizar un acercamiento al desarrollo de técnicas de análisis de
conjunciones, así como a la comprobación de eventuales colisiones, para poder abordar los cada
vez mayores problemas como los expuestos en las páginas anteriores.

Con esta idea en mente lo primero que se ha llevado a cabo es la elaboración de un propagador de
órbitas de satélites, basado en la ecuación del movimiento. Con este hecho, luego se ha mejorado,
incluyendo los efectos perturbadores más importantes sobre la órbita de los satélites ubicados en la
región de estudio: la órbita Baja Terrestre (LEO). Estos efectos son los vinculados a la no esfericidad
de la Tierra (en nuestro caso a través del armónico J2 asociado al achatamiento terrestre) y a la
resistencia que la atmósfera plantea al movimiento del satélite.

Con el propagador completo, luego se han construido algoritmos de filtrado que permitan cribar
las posibles parejas de satélites susceptibles de tener una conjunción. Se han elaborado versiones
de los tres tipos de filtros comentados en la sección anterior, realizando pruebas para verificar su
funcionamiento.

Así, se busca un primer tanteo al problema de la detección de conjunciones, aunque el estudio en
profundidad de posibles colisiones e incluso el estudio de maniobras de evasión ya quedan fuera
del alcance de este trabajo.

1.4 Estructura

Con el objetivo expuesto, este trabajo se ha organizado de la siguiente manera:

• Capítulo 2: Antes de abordar en profundidad la elaboración de las herramientas necesarias
para ejecutar la tarea señalada, se van a presentar algunas de las bases teóricas de la mecánica
orbital, haciendo especial énfasis en la resolución del problema de los 2 cuerpos, las pertur-
baciones tanto consideradas como no consideradas en nuestro modelo y como le afectan, y el
funcionamiento del Two-Line Element set (TLEs).

• Capítulo 3: Con las bases sentadas, se mostrarán las claves del funcionamiento del propa-
gador elaborado, incluyendo las bases del sistema de referencia usado, el modelado de las
perturbaciones incorporadas y algunas muestras de su funcionamiento.

• Capítulo 4: Se procederá a continuación a mostrar los filtros programados. Como en el
Capítulo 3, se definirá la forma de funcionar de cada algoritmo, junto con muestras y ejemplos
de la ejecución de los mismos.

• Capítulo 5: Una vez desarrollado el funcionamiento de estas herramientas, se mostrará un
caso práctico de uso. Se comentará la población objeto de estudio, la ejecución de cada filtro
con el resultado obtenido y analizando cómo ha funcionado el filtro en su ejecución, y un
caso de propagación para una de las parejas susceptible de tener una conjunción.

• Capítulo 6: Para acabar, un último capítulo donde se expondrán las conclusiones de todo lo
realizado con anterioridad y se mostrarán las líneas futuras de trabajo recomendadas.





2 Introducción a la mecánica orbital y
otros conceptos

Para este capítulo se expondrán una serie de conceptos e ideas básicas de la mecánica orbital y
sobre el estudio de órbitas de satélites y posibles colisiones que pueden resultar de interés de cara a
comprender el resto del siguiente trabajo.

2.1 Descripción del problema de los 2 cuerpos

Base para todo el desarrollo posterior, este problema se trata de uno de los más relevantes de la
mecánica clásica. Consiste en el estudio de los movimientos en un sistema formado por dos cuerpos
con masa, cada uno de ellos sometido a la atracción gravitatoria del otro. Será Newton el cual, a
finales del siglo XVII y demostrando las Leyes de Kepler, consiga definir unas ecuaciones que
describieran de forma adecuada dicho movimiento.

2.1.1 La obtención de la ecuación del movimiento

Para resolver dicho problema, se recurren a las siguientes hipótesis:

1. El sistema se encuentra completamente aislado del resto del Universo, de modo que no existe
interacción entre ambos.

2. Todas las masas del problema se considerarán puntuales y localizadas en el centro de masas
de cada cuerpo.

Al respecto de esta segunda hipótesis, y a través de la comparación con una masa puntual, Newton
mostró que la atracción generada por esta era equivalente a la de un cuerpo de geometría esférica y
con su masa distribuida homogéneamente. Por lo tanto, la segunda hipótesis se puede sustituir por
este teorema al tratar cuerpos celestes, de asumir que estos son esféricos [9]. Sean estas hipótesis,
comenzamos a trabajar sobre la expresión de la fuerza gravitatoria obtenida por el propio Newton:

F⃗ “
GMm

r2
r⃗
r

(2.1)

Donde G se corresponde con la constante de la gravitación universal, M y m las masas del
problema y r⃗ el vector de la distancia entre ambos (y r su módulo). En la Ecuación 2.1 se puede
particularizar para los dos cuerpos implicados en nuestro sistema como:

9
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F⃗1 “
Gm1m2

r2
r⃗
r

(2.2)

F⃗2 “ ´
Gm1m2

r2
r⃗
r

(2.3)

M1

M2

Figura 2.1 Representación del problema de los dos cuerpos [10].

Y de las Ecuaciones 2.2. y 2.3. las ecuaciones del movimiento resultan:

m1
:⃗R1 “ F⃗1 (2.4)

m2
:⃗R2 “ F⃗2 (2.5)

Como se puede ver en la Figura 2.1. Finalmente:

:⃗R1 “
Gm2

r2
r⃗
r

(2.6)

:⃗R2 “ ´
Gm1

r2
r⃗
r

(2.7)

Para este problema contamos en total con 12 ecuaciones diferenciales, 6 asociadas a las tres
coordenadas de la aceleración para cada uno de los dos cuerpos y otras tantas para las velocidades,
y 12 condiciones de contorno, las 3 coordenadas para la posición y velocidad inicial de cada cuerpo.
Sin embargo, este total de 12 variables se puede reducir llevándonos las coordenadas del problema
al centro de masas del sistema.

Sea la posición de este dada como:

R⃗CM “
m1R⃗1 ` m2R⃗2

m1 ` m2
(2.8)

Derivando la Ecuación 2.8. dos veces obtenemos la aceleración de ese centro de masas que para
nuestro sistema resulta:

:⃗RCM “
m1

:⃗R1 ` m2
:⃗R2

m1 ` m2
(2.9)
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Sustituyendo aquí por las Ecuaciones 2.6. y 2.7. concluimos que:

:⃗RCM “

m1
Gm2

r2
r⃗
r

´ m2
Gm1

r2
r⃗
r

m1 ` m2
(2.10)

Por lo cual podemos definir el movimiento del centro de masas del sistema como rectilíneo y
uniforme.

Definiendo la posición de nuestras masas m1 y m2 en relación a este punto, obtenemos las
siguientes expresiones:

r⃗1 “ pR⃗1 ´ R⃗2q
m2

m1 ` m2
(2.11)

r⃗2 “ pR⃗2 ´ R⃗1q
m1

m1 ` m2
(2.12)

De esta manera, conocidas las masas de los dos cuerpos y la distancia entre ambos en un cierto
instante, conozco la posición de ambos respecto del centro de masas. Además, para el caso de un
cuerpo mucho más masivo que otro (como puede ser el caso del sistema que forman la Tierra con un
satélite) uno de los cuerpos converge con el centro de masas, simplificando el estudio del problema.

Como se ha visto, en relación al centro de masas, lo que nos queda por definir es la distancia
entre los cuerpos. Si derivamos respecto del tiempo dicha diferencia concluimos que:

:⃗r “
:⃗R2 ´

:⃗R1 ““ ´
Gm1

r2
r⃗
r

´
Gm2

r2
r⃗
r

(2.13)

Combinando los términos en la Ecuación 2.13., finalmente llegamos a:

:⃗r “ ´µ1
r⃗
r

(2.14)

Siendo µ “ Gpm1 ` m2q un término constante que para el caso de una masa m1 mucho mayor
que m2 se puede definir como µ « Gm1.

2.1.2 Los elementos orbitales

Tras las operaciones hechas anteriormente, conseguimos simplificar nuestro problema. Sin
embargo, ahora queda determinar las variables con las que lo resolveremos. Como se ha visto, y
asumiendo la hipótesis de que tengo una masa m1 mucho mayor que m2 (cosa que aplica al conjunto
formado por la Tierra y un satélite), el vector r⃗ de la Ecuación 2.4., que se trata de la distancia entre
las masas, es equivalente a la distancia de la masa menor del punto entorno al cual orbita. Así, para
resolver el problema y obtener la posición del cuerpo en cada instante de tiempo, necesitaré unas 6
variables que me describan dicha órbita, estas serán nuestros “elementos orbitales” [9].

Para poder definir dichos elementos necesitamos primero definir un plano de referencia, que
puede ser desde el plano ecuatorial del cuerpo al que orbitamos (caso de cuerpos que orbitan a
planetas) al plano de la órbita que dicho cuerpo describe respecto a otro más grande. Una vez hecho
esto, el plano de referencia intersecará con el plano de la órbita de nuestra masa menor m2 en dos
puntos, por los cuales el satélite atraviesa el plano de referencia pasando del semiespacio “sur”
que define al “norte y viceversa, a este punto donde pasamos de “sur” a “norte” le llamamos nodo
ascendente � y a su correspondiente para el paso “norte” “sur” descendente �. A la línea que los
une la llamamos línea de nodos, y se le asocia un vector orientado en el sentido que va desde el
descendente al ascendente n⃗.
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Figura 2.2 Representación del plano de referencia junto los elementos orbitales [11].

Así, los elementos orbitales, que aparecen reflejados en la Figura 2.2, son los que siguen:

• aaa ::: Se trata del semieje mayor de la curva cónica que traza el objeto en su órbita. Positiva en
órbitas elípticas, negativa en hiperbólicas y para parabólicas tiende a infinito (en este caso se
recurre al parámetro de la cónica p).

• eee ::: Da cuenta de la excentricidad de la órbita, su valor está comprendido entre [0,1) para
elipses, es 1 en parábolas y (1, 8) para órbitas hiperbólicas. Junto con a determinan el tamaño
y forma de la cónica.

• iii ::: Se trata de la inclinación del plano orbital del satélite respecto al plano de referencia y
medido aplicando la regla de la mano derecha según el vector n⃗. Puede valer entre 0˝ y 180˝.

• ΩΩΩ ::: Llamada ascensión recta del nodo ascendente o RAAN mide el ángulo que forma el
vector n⃗ con el primer punto de Aries. Vale entre 0˝ y 360˝.

• ωωω ::: Argumento de perigeo. Define cual es el ángulo medido sobre el plano orbital que forman
el vector n⃗ con la dirección de la línea de ápsides (línea que une apoapsis y periapsis) en el
sentido del perigeo. Su valor está comprendido entre 0˝ y 360˝.

• θθθ ::: Nos dice la anomalía verdadera del cuerpo en la órbita, es decir, su posición sobre esta
para la época en la que estamos. En su lugar se puede usar también la anomalía media M.
También podrá valer de 0˝ a 360˝.

Con estos seis variables y la época o instante inicial de referencia t0 podremos determinar la
posición de un cuerpo en su órbita en cualquier instante de tiempo.

Esta sería una definición general para los elementos orbitales, sin embargo, sería recomendable
abordar una serie de casos especiales donde algunos de estos elementos no están completamente
definidos y que se tratan de casos degenerados [9]:

• Órbitas elípticas ecuatoriales: En este caso ni el RAAN ni el argumento de perigeo se
encuentran definidos, pues al ser coincidentes el plano orbital y el de referencia no existe
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línea de nodos respecto a la cual definir ambos dos. En su lugar, se combinan en un nuevo
elemento llamado longitud de perigeo,

´
ω , que consiste en el ángulo formado entre el primer

punto de Aries y el perigeo y se define como
´
ω “ Ω ` ω

• Órbitas circulares no ecuatoriales: En este caso ni argumento de perigeo ni anomalía ver-
dadera están definidas al no haber línea de ápsides respecto de la que tomar esos ángulos. En
su lugar se usa el argumento de la latitud, u, y que consiste en el ángulo recorrido desde el
primer nodo ascendente, y relacionándose con θ y ω como u “ ω ` θ .

• Órbitas circulares ecuatoriales: Finalmente en esta situación no se encuentran definidas ni
la línea de ápsides ni la de nodos, resultando en la indefinición de Ω, ω y θ . En este caso se
sustituyen por otro parámetro: la longitud verdadera que se relaciona como λT “ Ω ` ω ` θ

2.1.3 Limitaciones del problema de los dos cuerpos

Todo el desarrollo anterior se hizo partiendo de dos hipótesis: por un lado, que nuestro sistema se
encontraba completamente aislado del resto del Universo y, en consecuencia, no interactúan entre
sí, y por otro que todas las masas se podían considerar como puntuales (y cuya acción gravitatoria
Newton equiparaba a la de una esfera).

Sin embargo, en la realidad no existe este sistema aislado de dos cuerpos, sino que el resto del
universo actúa sobre ambos, dando lugar a acciones gravitatoria extras del resto de masas. Para
nuestro caso de un sistema formado por la Tierra y un satélite, esto se aprecia en la acción que, por
ejemplo, generan tanto el Sol como la Luna.

Figura 2.3 Representación exagerada de la geometría real de la Tierra [12].
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Por otro lado, se ha trabajado sobre la idea de que los cuerpos celestes son esféricos, cosa que
tampoco es cierta. En el caso de la Tierra [12], por ejemplo, se trata de un esferoide achatado por
los polos (véase la Figura 2.3.). La implicación que esto tiene sobre nuestro sistema es que el campo
gravitatorio generado por la Tierra deja de ser igual en todas direcciones, lo que no se corresponde
con lo estudiado anteriormente.

Además de todo esto, en este desarrollo hemos reducido el sistema de fuerzas que actúan a
únicamente las gravitatorias, cuando en realidad podemos encontrar otro tipo de acciones como
pueden ser la propia propulsión de los satélites, la presión de la radiación solar o, especialmente
importante al estudiar satélites en órbita baja terrestre, la resistencia atmosférica.

De esta manera, la solución aportada por el problema de los dos cuerpos se va degenerando con
el tiempo como consecuencia de la acción de todos estos agentes que no se consideraron, lo que nos
obligará a evolucionar el modelo básico obtenido del problema de los dos cuerpos para tener en
consideración todos estos efectos y/o actualizar la solución que nos dé periódicamente para que el
error no se acumule por encima de lo aceptable.

La manera de tener en cuenta todos estos efectos consistirá en la adición de un término extra
a la ecuación del movimiento que compute la acción asociada a dicha perturbación, pudiéndose
reescribir la Ecuación 2.14. como:

:⃗r “ ´µ1
r⃗
r

` :⃗rpert (2.15)

2.1.4 Tipos de perturbaciones

A lo largo de la sección anterior se han ido esbozando algunas de las fuentes de perturbaciones que
afectan a nuestro modelo orbital, sin embargo, a continuación, se exponen un poco más desarrollado
las más importantes que afectan a nuestros satélites:

• Efecto del tercer cuerpo: Los cuerpos externos al sistema de dos cuerpos principal estudiado
(para nuestro caso la pareja que forman la Tierra y un satélite) dan lugar a nuevas acciones
gravitatorias sobre el conjunto, que pueden distorsionar la trayectoria solución de nuestro
problema. De hecho, esta solución no es una cónica para empezar y, realmente, al aparecer
nuevos cuerpos en el problema, este se vuelve caótico. La magnitud de esta perturbación
es estimable mediante una relación de la acción gravitatoria del cuerpo mayor del cuerpo
principal de nuestro sistema y el de ese tercer cuerpo. Para el caso de un satélite orbitando a
la Tierra podemos determinar que, realmente, las mayores acciones son aquellas producto
de la acción del Sol y de la Luna, y estas se hacen especialmente notorias para órbitas
geoestacionarias.

En este caso para incorporar esta perturbación, basta con añadir la atracción gravitatoria de
este cuerpo sobre el sistema:

:⃗rpert “ µ3
r⃗3 ´ r⃗

|r⃗3 ´ r⃗|3
(2.16)

Con µ3 siendo la del tercer cuerpo y r3 su posición. De nuevo, se vuelve a mencionar que en
este caso la ecuación no tiene solución, pues el sistema se vuelve caótico.

• No esfericidad de la Tierra: Como ya se apuntó antes, la Tierra no es realmente una esfera
por lo que la segunda hipótesis realizada en el problema de los dos cuerpos expuesto no se
corresponde a la realidad. El campo gravitatorio entorno a la Tierra no se distribuye de forma
uniforme, sino que será más intenso en aquellas direcciones donde haya más masa acumulada.
De cara al análisis de sus efectos se recurre al modelado de la Tierra, para lo cual se usan
diversos armónicos (véase la Figura 2.4.). El más importante de todos ellos es el J2, vinculado
al achatamiento de la Tierra por los polos.
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Figura 2.4 Representación de los distintos tipos de armónicos de una esfera: teserales (a), sectoriales
(b) y zonales (c) [12].

En cuanto a esta perturbación, el potencial gravitatorio asociado al J2 se puede modelar como
[13]:

Upert p⃗r,γq “

´

µ

r⃗

¯

«

ˆ

J2

2

˙ˆ

RC

r⃗

˙2
`

1 ´ 3sin2pγq
˘

ff

(2.17)

Donde γ se trata de la latitud a la que volamos y con r siendo el módulo de la posición y RC

el radio de la Tierra en el Ecuador. A partir de la Ecuación 2.17., podemos deducir el término
que tenemos que añadir a la ecuación del movimiento para incluir el efecto del achatamiento
terrestre, que será:

:⃗rpert “ ∆Upert (2.18)

por lo que derivando el potencial podremos conocer el término a añadir a nuestro modelo.

• Resistencia atmosférica: Aunque débil, el aire aún presente en las órbitas de los satélites
entorno a la Tierra es capaz de generar una acción de resistencia sobre estos, especialmente
relevante en órbita baja, aunque para otras regiones distintas, como puede ser las de órbitas
GEO, se puede asumir inexistente. La resistencia con el aire tiene la consecuencia de que se
le extrae energía al satélite, con lo cual su órbita se “circulariza” hasta que finalmente cae
sobre la Tierra. En órbita LEO es la acción más importante y es capaz de destruir la órbita.
En este caso, la fuerza perturbadora se trata de la resistencia de la atmósfera al movimiento
del satélite, que viene dada según la ecuación [14]:

D “
1

2B
ρv2

rel (2.19)

y cuya dirección vendrá dado por la velocidad del objeto relativa a la atmósfera vrel , aunque
teniendo sentido opuesto. En esta ecuación B se trata del coeficiente balístico [12], el cual
da cuenta de cómo de afectado se ve nuestro cuerpo por la acción de la atmósfera. Este
coeficiente se puede obtener como:

B “
mv

SCD
(2.20)

siendo mv la masa del objeto, S la sección del mismo que enfrenta a la atmósfera y CD el
coeficiente de resistencia aerodinámico.

Por su parte la velocidad vrel se trata de la velocidad del objeto relativa a la atmósfera,
determinándose como:

v⃗rel “ v⃗ ´ v⃗atm (2.21)
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con v⃗ la velocidad del cuerpo y ⃗vatm la velocidad de la atmósfera en el espacio, que se puede
modelar como:

v⃗atm “ ω⃗C ˆ r⃗ (2.22)

Finalmente, ρ se trata de la densidad atmosférica, que podemos aproximar mediante el
siguiente modelo exponencial [15]:

ρ “ ρ0e

˜ RC ´ r
H

¸

(2.23)

con ρ0 la densidad del aire al nivel del mar y H una constante de valor 8500m

• Presión de la radiación solar: Al impactar las partículas de la luz solar contra un cuerpo,
generan una presión mecánica en este. La magnitud de esta presión dependerá de nuestra
cercanía al Sol (pues define la intensidad de dicha luz) y el área sobre la que incida. Además,
no es necesario que el satélite se encuentre frente al sol para sufrir esta presión, la luz reflejada
por otros cuerpos como la Tierra o la Luna también genera una presión similar. Este fenómeno
es la base de la propulsión de velas solares.

La acción perturbadora para la radiación solar se describe como [9]:

:⃗rpert “ ´
F
mv

e⃗@ (2.24)

Siendo F la fuerza ejercida y que para una placa plana se modela como:

F “ pAp1 ` εqcospφ@q (2.25)

donde A es el área, ε el coeficiente de reflectividad (que va desde 1 para cuerpos totalmente
reflectantes a -1 para totalmente transparentes), φ@ el ángulo de incidencia y p la presión que
se calcula como:

p “
I
c

(2.26)

siendo I el flujo de radiación solar y c la velocidad de la luz.

Así, estas son las principales causas de las perturbaciones, pero cada una de ellas tiene unos
efectos distintos sobre nuestros elementos orbitales. Dependiendo de su continuidad en el tiempo se
pueden dividir entre dos:

• Seculares: Perturbaciones cuyos efectos en los elementos orbitales son permanentes. Estos,
realmente, son generalmente los más importantes, pues son aquellos cuyos efectos permane-
cerán en el tiempo y crecerán de forma monótona, frente a los periódicos que irán oscilando
con el tiempo

• Periódicas: Perturbaciones cuyos efectos en los elementos orbitales se van repitiendo con un
cierto período. Según la duración del mismo se pueden dividir a su vez en:

– De largo periodo: Son aquellos cambios de los elementos orbitales que se suceden con
un periodo de orden mayor al periodo orbital.

– De corto periodo: Son aquellos cambios de los elementos orbitales que se suceden con
un periodo de orden similar al periodo orbital.

Todos estos fenómenos se pueden modelar aproximando la curva de la anomalía a una serie de
Fourier [9]. Dentro de esta, el primer coeficiente será el asociado a los efectos seculares, y el resto a
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los periódicos. Así, por ejemplo, si definiéramos nuestro elemento orbital e mediante la siguiente
curva:

eptq “ 0.3 ` 0.00005t ` 0.00001sinpω1tq ` 0.00001cospω2tq (2.27)

Con ω2 ą ω1, entonces el primer término sería el valor inicial, el segundo el secular (el cambio
monótono de la excentricidad con el tiempo), el tercero un cambio periódico de periodo largo, y el
último uno de periodo corto.

Figura 2.5 Tabla con el tipo de efectos (S para seculares y P para periódicas) para cada uno de los
tipos de perturbaciones [9].

2.1.5 Concepto de propagador y algunos ejemplos

Por propagar entenderemos el cálculo de los elementos orbitales (y por tanto de las características
del movimiento y de las coordenadas) de un determinado objeto a partir de esos mismos datos para
un instante de tiempo conocido. De cara a propagar las órbitas se recurre al uso de propagadores, al-
goritmos que, dado el conjunto de elementos orbitales de partida, nos dan los datos actualizados para
los instantes temporales que deseemos. Así, y asumiendo las hipótesis básicas del problema de los
dos cuerpos, podemos recurrir al modelo más sencillo, el kepleriano, ya comentado anteriormente.

En este modelo es importante mencionar que el set de elementos orbitales iniciales permanece
constante para todo instante de tiempo, y que el recorrido de la órbita se puede resolver sin necesidad
de recurrir a la resolución numérica de la Ecuación 2.14. mediante las leyes horarias. Con ellas
podemos obtener la posición de un cuerpo en su órbita para un instante de tiempo determinado,
aunque para nuestro caso se expondrá la ley horaria para órbitas elípticas. Con este modelo podemos
resolver el problema en dos sentidos, tanto dado el tiempo transcurrido determinar la posición
sobre la órbita como dada la posición final determinar el tiempo transcurrido. Para la resolución, no
obstante, recurriremos a dos conceptos:

• Velocidad orbital media: Se trata de una velocidad coincidente con la velocidad angular
que tendría el objeto si la órbita fuera circular. Se define como:

n “

c

µ

a3 (2.28)
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• Anomalía media: Asociado a la velocidad anterior sería el ángulo recorrido en esa órbita
circular en un cierto intervalo de tiempo.

M “ n∆t (2.29)

Una vez descritos estos, el proceso para obtener el ángulo recorrido dentro de la órbita a partir de la
posición inicial (de la que conocemos la anomalía verdadera) requiere de dar un pequeño rodeo.
Esto se debe a que en las leyes horarias el tiempo ∆t viene referido al tiempo transcurrido desde que
el satélite paso por el perigeo de la órbita, de esta manera el primer paso tendrá que ser determinar el
tiempo que ha pasado desde que el satélite cruzó este punto hasta que llega a la posición inicial. En
ese sentido, y a partir de la anomalía verdadera θ inicial, debemos obtener el valor de la anomalía
excéntrica, E, de la ecuación:

tan
θ

2
“

c

1 ` e
1 ´ e

tan
E
2

(2.30)

Una vez obtenida E calculamos la anomalía media de nuestra posición inicial mediante la ecuación
de Kepler:

M “ E ´ esinE (2.31)

Y una vez definida esta, y aplicando la definición de la anomalía media y la velocidad orbital media
vistas antes en las Ecuaciones 2.17. y 2.16. respectivamente, podemos llegar al tiempo transcurrido
entre que cruzamos el perigeo y llegamos al punto inicial conocido. A continuación, añadimos dicho
tiempo al tiempo transcurrido entre la posición inicial y la posición final que deseamos conocer.
Con estos datos calculamos M a través de la Ecuación 2.17., con M resolvemos la ecuación de
Kepler y obtenemos E y, finalmente, con E entramos en la Ecuación 2.18. y determinamos θ . De
esta manera podremos resolver de forma no numérica la órbita del satélite, para nuestro modelo
sin perturbaciones de forma que sus elementos orbitales sean constantes. Según la forma en que se
tengan en cuenta estas perturbaciones que afecten a nuestro sistema podemos encontrar múltiples
propagadores distintos [16]. Un caso sería el propagador básico o kepleriano, que no tiene en cuenta
ninguna perturbación, pero además también podemos encontrar otros, como el J2 medio que incluye
una dependencia funcional del tiempo que tiene en cuenta el efecto del achatamiento de la Tierra en
nuestra órbita (simple de usar y muy útil especialmente en órbita baja terrestre). En este modelo,
los elementos orbitales se definen de la siguiente manera:

a “ a0 (2.32)

e “ e0 (2.33)

i “ i0 (2.34)

Ω “ Ω0 ´
3
2

n
R2

C

p2 J2 cos ipt ´ t0q (2.35)

ω “ ω0 `
3
4

n
R2

C

p2 J2p5cos2 i ´ 1qpt ´ t0q (2.36)



2.2 Two-Line Element set: Estructura y ejemplo 19

M “ M0 `

ˆ

n `
3
4

n
R2

C

p2 J2

a

1 ´ e2p2 ´ 3sin2 iq
˙

pt ´ t0q (2.37)

J2 es el armónico asociado al achatamiento de la Tierra y RC el radio terrestre. Nótese como en
lugar de la anomalía verdadera se usa la media [9].

Como se puede apreciar en las ecuaciones, se incluyen términos que varían con t, los cuales
complican el algoritmo, pero incluyen las variaciones de los elementos orbitales que en nuestro
modelo básico se omitían, aumentando su precisión. No obstante, estos modelos de las perturbaciones
siguen sin ser completamente exactos, dando lugar, con el paso del tiempo, a nuevos errores
acumulados que nos obligarán a actualizar nuestros datos.

2.2 Two-Line Element set: Estructura y ejemplo

En el siguiente apartado se van a abordar otra serie de conceptos que pueden resultar de utilidad
para entender los desarrollos posteriores, como pueden ser en que consiste el TLEs o que son los
propagadores y algunos ejemplos.

2.2.1 Diferencia entre elementos orbitales medios y osculantes

Antes de hablar sobre como se estructuran los TLEs, es conveniente señalar la diferencia entre
los elementos orbitales medios (los que aparecen en los mismos) y los llamados osculantes. Los
elementos orbitales osculantes o instantáneos son aquellos que nos permiten para cada instante de
tiempo obtener la posición real de nuestro cuerpo. En este caso se considerarían, implícitamente,
los efectos de todas las perturbaciones comentadas anteriormente y, por tanto, la órbita reproducida
será una órbita no elíptica (no kepleriana) y que dependerá del propagador usado para obtenerla.

Debido a la acción de todas estas perturbaciones sobre la resolución de la órbita, si nosotros
representáramos como cambian los elementos orbitales veríamos una curva irregular, con muchas
variaciones (algunas periódicas y otras permanentes) y la órbita descrita sería diferente para cada
revolución dada por el satélite. De esta manera, esta clase de elementos orbitales reproducen una
posición específica del satélite en un instante concreto de tiempo y solo serán válidos para este y no
para ningún otro momento, ni anterior ni posterior. También es de mención que en ocasiones para
este tipo de elementos orbitales se incluyen otros rasgos que puedan ser necesarios para considerar
esas perturbaciones, como los armónicos de la Tierra o el coeficiente balístico.

Por su parte, los elementos orbitales medios resultan de una aproximación del movimiento
del satélite en el cual se desprecien los efectos periódicos de corto periodo. Así, estos serán
unos elementos orbitales que recogerán el cambio de los mismos por la acción de las distintas
perturbaciones, pero solo tendrá en cuenta las variaciones seculares. Al representar la órbita, las
posiciones no cambian de forma tan rápida entre una revolución y otra y, a diferencia de los osculantes,
los medios servirán para representar la posición del satélite en un instante de tiempo específico, pero
además también serán próximos a los de otros instantes de tiempo. Como contraparte de no ser tan
diferentes los valores para cada revolución, las posiciones obtenidas por estos elementos no serán
completamente correctas, y tendrán un error propio de haber despreciado los efectos periódicos.

Como podemos ver en la Figura 2.7, la solución osculante (azul) presenta múltiples picos y
cambios que se repiten con cierta periodicidad, pero la tendencia general se corresponde con la
mostrada por la solución media (rojo).
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Figura 2.6 Variaciones de los elementos orbitales debidos a la acción del J2, en rojo los resultados
para el modelo de J2 medio y en azul la solución mediante integración numérica.

2.2.2 TLEs

El “Two-Line Element set” consta de dos líneas que recogen la información básica sobre la
identidad y los elementos orbitales de un objeto en órbita para una cierta época. Ambas líneas
constan de 69 caracteres alfanuméricos, estando la primera destinada a recoger la identidad, los
parámetros necesarios para modelos que incluyan perturbaciones y la época el objeto, y la segunda
a los elementos orbitales [17].

Los 69 caracteres de la primera línea se distribuyen entre 14 campos, comenzando por un 1 que
simplemente nos indica que estamos en la primera línea del formato. A continuación, les sigue el
código identificador del objeto, su clasificación como objeto clasificado, secreto o cuya información
es pública y los dos últimos dígitos del año de lanzamiento, el número de lanzamiento de ese año y
la pieza a la que corresponde dentro de este. Posteriormente, se especifica la época con los datos de
los dos últimos dígitos del año y el día y fracción del mismo al que corresponden. Finalmente se
incluyen coeficientes de resistencia aerodinámica y derivadas, una serie de datos sobre el número
de TLEs generados para ese cuerpo y un último dígito que nos avisa de posibles errores.

Como ejemplo de una primera línea de un TLEs se expone el siguiente caso de un satélite GPS:
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1 24876U 97035A 23027.22472234 .00000021 00000+0 00000+0 0 9992

Primero vemos el identificativo de la línea 1, el satélite está identificado con el código 24876,
siendo pública su información como denota el “U” final de este campo (de “Unclassified”). El
satélite fue lanzado en el 1997 y fue el 35º de aquel año. Los dos últimos dígitos del año de la época
son 23 y fue lanzado en el día 27 en la fracción 0.22472234 del mismo. La primera derivada es
0.00000021 y su segunda es nula, los términos asociados al coeficiente de resistencia también están
en blanco. Para completar podemos ver que se han generado 999 TLEs para este satélite.

A continuación, se aborda la segunda línea. En este caso comenzamos de nuevo con el indicador
de la línea donde estamos, acto seguido, de nuevo, se nos muestra el código identificador del
catálogo. Posteriormente comienza la sucesión de elementos orbitales (todos los ángulos en grados):
inclinación, RAAN, excentricidad (se colocan directamente los decimales pues el 0. se da por
hecho), argumento del perigeo, anomalía media, revoluciones por día y finalmente el número de
dicha revolución en esa época. De nuevo, la línea se completa con un número que nos avisa de
posibles errores.

Como ejemplo se expone la segunda línea para el mismo satélite GPS anterior:

2 24876 55.5453 146.9403 0065760 52.8122 307.7679 2.00563955187142

Comenzamos con un indicador de que estamos en la fila 2 y luego el código identificador 24876
(obviamente el mismo que antes). Para este satélite la inclinación i es de 55.5453˝, el RAAN Ω es
de 146.9403˝, la excentricidad e de 0.006576, el argumento de perigeo ω 52.8122˝, la anomalía
media 307.7679˝ y realiza 2.00563955 revoluciones por día, el número de revoluciones en esa
época es de 18714.





3 Propagador de órbitas

Vistos ya una serie de conceptos básicos de la mecánica orbital, en el siguiente capítulo se va a
abordar el desarrollo de la primera de las herramientas elaboradas para este trabajo: un propagador.
Este se desarrollará para un ámbito de aplicación concreto, lo cual nos llevará a implementar
unas ciertas perturbaciones en nuestro modelo. Además, se abordarán pruebas de validación de la
herramienta para garantizar que funciona correctamente.

3.1 Consideraciones iniciales

3.1.1 Área de estudio del propagador

Sean los satélites y objetos en órbita que vamos a tener que manipular, como parte de nuestro
trabajo vamos a tener que estudiar su posición y velocidad en distintos instantes, siendo necesario
para esto propagar la órbita a partir de un momento inicial dado. En ese sentido (y como se
desarrollará en las próximas páginas) se han elaborado herramientas que, a través de una resolución
numérica de la ecuación del movimiento, nos puedan aportar la información necesaria. Sin embargo,
y como ya se mencionó en el Capítulo 2, existen fenómenos perturbadores que hacen el modelo
basado en la ecuación del movimiento inexacto, siendo necesario incluir otros términos en el
mismo que introduzcan estas perturbaciones. Es por ello que el modelo en que se base nuestro
propagador se debe ajustar, atendiendo a las necesidades del tipo de órbita y el tipo de perturbación
que experimentarán los cuerpos objeto de estudio, para poder mejorar la solución obtenida en última
instancia. Idealmente nuestro modelo incluiría el efecto de todas las perturbaciones posibles, sin
embargo esto aumentaría demasiado la complejidad del mismo, por lo que debemos acotar cuales
de ellas conviene incluir.

Como criterio para seleccionar dichas perturbaciones, vamos a tomar aquellas que sean de especial
relevancia para los objetos contenidos en nuestra región de estudio: la órbita baja terrestre o LEO, y
en ese sentido seleccionamos dos:

• La perturbación asociada a lo no esfericidad de la Tierra, centrándonos concretamente en la
más fuerte de todas (la vinculada al armónico J2), pues para los lapsos de tiempo que vamos
a analizar es la que va a tener efectos más apreciables.

• La resistencia que la atmósfera ejerce a los cuerpos en órbita junto a la Tierra.

Como último punto recordar que los modelos usados para representar ambas perturbaciones
tampoco son exactos, por lo que a largo plazo podrían dar lugar a la acumulación de un cierto
error, pero para la precisión del trabajo y los periodos de tiempo que se van a manipular resultan
suficiente.

23
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3.1.2 Sistema de referencia

A la hora de referir las coordenadas de posición y velocidad de un cuerpo, es necesario referirlas
a un cierto sistema de referencia. En nuestro caso recurriremos al sistema de referencia geocéntrico
ecuatorial, pero para llegar a este empezaremos por el sistema perifocal.

En este último sistema, los ejes x e y definen un plano que contiene la órbita y donde el eje x
apunta al perigeo, mientras el z se dirige hacia "arriba" en relación a la órbita. Por otra parte, de este
es posible pasar al sistema geocéntrico en el cual el eje x se orienta hacia el primer punto de Aries,
con el z en la dirección del polo norte del eje de rotación terrestre y el y completando el triedro a
derechas. Ambos ejes se pueden apreciar en la Figura 3.1.

Figura 3.1 Sistema de referencia geocéntrico (izquierda) y perifocal (derecha).

A partir de los elementos orbitales, se pueden obtener las coordenadas de posición y velocidad
en el sistema de referencia perifocal, y de este podemos pasar al geocéntrico mediante la siguiente
matriz [9]:

CR
F “

»

–

cosΩcosω ´ sinΩsinω cos i sinΩcosω ` cosΩsinω cos i sinω sin i
´cosΩsinω ´ sinΩcosω cos i ´sinΩsinω ` cosΩcosω cos i cosω sin i

sinΩsin i ´cosΩsin i cos i

fi

fl (3.1)

donde Ω es la ascensión recta del nodo ascendente, ω el argumento de perigeo e i la inclinación.

3.1.3 Conversión de vectores de posición y velocidad a elementos orbitales

Una vez definido nuestro sistema de referencia se van a abordar los siguientes dos problemas:

• Partiendo de la posición y velocidad del móvil obtener sus elementos orbitales.

• Partiendo de sus elementos orbitales obtener su posición y velocidad.

A continuación, se muestra el algoritmo para resolver el primero de ellos. primero determinaremos
el momento angular específico h⃗ a partir de la posición r⃗ y velocidad v⃗:

h⃗ “ r⃗ ˆ v⃗ (3.2)

Así como el vector de excentricidad e⃗ a partir de los mismos datos:
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e⃗ “

r⃗ ˆ v⃗ ´

´

µ

r

¯

r⃗

µ
(3.3)

donde µ es la constante gravitacional para la Tierra y de cuyo módulo obtenemos la excentricidad
e.

Una vez obtenidos estos el semieje mayor a se puede calcular como:

ε “
v2

2
´

µ

r
(3.4)

con ε la energía específica de la órbita, y de modo que el semieje mayora termina siendo:

a “
´µ

2ε
(3.5)

La inclinación i se obtendrá de la ecuación:

cos i “ h⃗ ¨
k⃗r

h
(3.6)

Con k⃗r el vector normal al plano ecuatorial. Para obtener finalmente tanto el RAAN como el
argumento de perigeo, primero tendremos que sacar la línea de nodos que forman los planos orbital
y ecuatorial:

n⃗ “ k⃗r ˆ
k⃗r

|k⃗r ˆ h⃗|
(3.7)

Donde n⃗ es el vector que defina la dirección de la línea de nodos. Una vez con este vector el
RAAN se obtiene como:

cosΩ “ nx (3.8)

con nx la componente x del vector n⃗. Y por último, el argumento de perigeo se obtiene de:

cosω “ e⃗ ¨
n⃗
e

(3.9)

Un problema que se presenta a la hora de definir los ángulos del RAAN, argumento de perigeo y de
anomalía verdadera es que el arcocoseno ofrece soluciones en el rango entre 0˝ y 180˝, descartando
por defecto otras posibles soluciones. Para corregir esto se aplican los siguientes criterios [9]:

• θθθ : Si r ¨ v ă 0 entonces el ángulo de trayectoria se vuelve negativo. En consecuencia, nos
encontramos viajando de apoapsis a periapsis, lo que supone que nuestra anomalía queda en
el rango 180˝ a 360˝.

• ΩΩΩ: En este caso se usa el vector de la línea de nodos n⃗ que forma el plano orbital con el
ecuatorial. Si su componente en el eje y ny es negativa nos encontramos a la “izquierda” del
primer punto de Aries, por lo que el RAAN está entre 180˝ y 360˝.

• ωωω: Para este último caso usamos como criterio la componente z del vector de excentricidad.
Si es negativa, el perigeo está debajo del plano, lo que supone que el valor de ω queda entre
180˝ y 360˝.

3.1.4 Conversión de elementos orbitales a vectores de posición y velocidad

Una vez vista la resolución de este primer problema, abordamos el problema en sentido opuesto,
partiendo de los elementos orbitales obtener la posición y la velocidad. Para ello recurrimos primero
a calcular el módulo del radio, empezando por obtener el parámetro de la cónica p:
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p “ ap1 ´ e2q (3.10)

r “
p

1 ` ecosθ
(3.11)

Asimismo:

h “ r2 9θ “
?

pµ (3.12)

con 9θ la derivada con el tiempo de la anomalía verdadera θ . Combinando con la Ecuación 3.11.:

r 9θ “ p1 ` ecosθq

c

µ

p
(3.13)

Finalmente:

9r “ 9θ
d

dθ
rpθq “

c

µ

p
esinpθq (3.14)

Con estos valores, ya podemos entrar a definir los vectores, sabiendo que en el caso de r se orienta
en una dirección dada por el vector e⃗r:

e⃗r “

»

–

cosθ

sinθ

0

fi

fl (3.15)

y la velocidad en otra dirección definida como:

v⃗ “ 9re⃗r ` r 9θ e⃗θ (3.16)

con 9r la derivada de la posición con el tiempo y con e⃗θ siendo:

e⃗θ “

»

–

´sinθ

cosθ

0

fi

fl (3.17)

Es importante mencionar que los vectores de posición y velocidad obtenidos son en el siste-
ma perifocal, pero no en el geocéntrico. Para obtenerlos en dicho sistema empleamos la matriz
mencionada anteriormente:

r⃗R “ CR
F r⃗F (3.18)

v⃗R “ CR
F v⃗F (3.19)

Concluyendo finalmente con los vectores r⃗R de posición y v⃗R de velocidad en el sistema de
referencia que deseamos.

3.1.5 Conversión de anomalía media a verdadera

En la resolución del algoritmo expuesto anteriormente, se ha usado como valor del ángulo en la
trayectoria la anomalía verdadera. Sin embargo, en los elementos orbitales esta es reemplazada en
ocasiones por la anomalía media, siendo necesario pasar de una a otra. En ese sentido, el método
usado es el comentado en la Sección 2.1.5. del capítulo anterior a través de las Ecuaciones de la
2.28 a la 2.31. y que se recuerdan a continuación:
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n “

c

µ

a3 (3.20)

M “ n∆t (3.21)

tan
θ

2
“

c

1 ` e
1 ´ e

tan
E
2

(3.22)

M “ E ´ esinE (3.23)

donde n era la velocidad orbital media, M la anomalía media y E la anomalía excéntrica. La
relación de ambas con la anomalía verdadera θ se muestra en el diagrama de la Figura 3.2.

Para la resolución, se ha empleado una resolución numérica de la ecuación de Euler mediante el
método de Newton, usando como parámetro de entrada la anomalía media e imponiendo el valor de
la excentricidad de nuestra órbita. En la Figura 3.2. podemos ver más claramente la diferencia entre
estos tipos de ángulo.

Figura 3.2 Diagrama donde se pueden distinguir para una elipse la anomalía verdadera (θ ), la media
(M) y la excéntrica (E).
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3.2 Propagador para la perturbación J2

Una vez hechas estas consideraciones iniciales respecto de las herramientas empleadas para
manipular la posición de la órbita, a continuación, se muestra el método usado para propagar
la misma, primero para la perturbación asociada al J2, luego para la asociada a la resistencia
atmosférica.

3.2.1 Modelado del efecto de la perturbación J2

De cara a la resolución del problema de propagar la órbita en un cierto periodo de tiempo definido
como entrada, se va a proceder a la resolución del sistema de ecuaciones diferenciales descrito en
la ecuación del movimiento (Ecuación 2.14.). Con ello vamos a ser capaces de resolver la órbita
del satélite no sin antes tener que dar como condición inicial una posición y velocidad (aunque
en el programa realizado se permite la entrada de datos en forma de elementos orbitales que se
pueden pasar a vectores de posición y velocidad en coordenadas geocéntricas mediante el algoritmo
descrito anteriormente).

Sea esta ecuación de partida, a continuación, y como se comentó en el Capítulo 2 en su Sección
2.1.3., la manera de incorporar dicha perturbación será sumando un término extra en la ecuación
del movimiento. En este caso, ese término ya se describió en la Sección 2.1.4. a partir del potencial
[13]:

UpertJ2
“

µ

r

«

3
2

J2

ˆ

RC

r

˙2
`

1 ´ 3sin2pγq
˘

ff

(3.24)

Siendo UpertJ2
el potencial gravitatorio asociado a J2 y donde los términos de latitud y posición r

se deben recalcular a lo largo de la integración, siendo el seno expresable como:

sinpγq “
z
r

(3.25)

Teniendo esto en consideración, la perturbación ocasionada por el armónico J2, :⃗rpertJ2, se puede
desarrollar en cada dirección a través de las siguientes derivadas [12]:

:⃗rpertJ2
“

»

—

—

—

—

—

—

—

–

BUpert

Bx
BUpert

By
BUpert

Bz

fi

ffi

ffi

ffi

ffi

ffi

ffi

ffi

fl

(3.26)

Derivando en cada una de estas direcciones, obtenemos las aceleraciones en las coordenadas
cartesianas. De esta manera, el término de la perturbación :⃗rpertJ2

se ha implementado en nuestro
sistema de ecuaciones diferenciales en sus coordenadas x, y,z como:

:⃗rpertJ2
“

»

—

—

—

—

—

—

—

—

–

µ
x
r3

3
2

J2

ˆ

RC

r

˙2 ˆ

5 ¨

´ z
r

¯2
´ 1

˙

µ
y
r3

3
2

J2

ˆ

RC

r

˙2 ˆ

5 ¨

´ z
r

¯2
´ 1

˙

µ
z
r3

3
2

J2

ˆ

RC

r

˙2 ˆ

5 ¨

´ z
r

¯2
´ 3

˙

fi

ffi

ffi

ffi

ffi

ffi

ffi

ffi

ffi

fl

(3.27)

En este sistema el término RC se corresponde con el radio terrestre, x, y, z las coordenadas según
el sistema geocéntrico ecuatorial y J2 el segundo armónico de la Tierra de valor 0.001083
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3.2.2 Validación del propagador

Para poder comprobar lo adecuado del propagador desarrollado, se opta por hacer una comparativa
entre los resultados obtenidos por el mismo y por el propagador J2 en su forma media. Se ha tomado
como criterio que, si las tendencias son similares, y asumiendo el J2 medio como acertado, entonces
nuestro propagador también lo será. A continuación, se muestran un par de ejemplos:

• Objeto 1: Se trata de un objeto genérico de elementos orbitales a “ 8000 km, e “ 0.01,
i “ 36˝, Ω “ 45˝, ω “ 60˝, M “ 0˝. Dicho objeto se propagará durante un día. Los resultados
obtenidos se exponen en las siguientes figuras, de la 3.3 a la 3.7

Figura 3.3 Variación del semieje mayor del objeto 1 durante un periodo de 1 día.

Figura 3.4 Variación de la excentricidad del objeto 1 durante un periodo de 1 día.
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Figura 3.5 Variación de la inclinación del objeto 1 durante un periodo de 1 día.

Figura 3.6 Variación del RAAN del objeto 1 durante un periodo de 1 día.



3.2 Propagador para la perturbación J2 31

Figura 3.7 Variación del argumento de perigeo del objeto 1 durante un periodo de 1 día.

Como podemos apreciar, en todos los casos la tendencia de la solución osculante es coherente
con la solución analítica del propagador J2 medio.

• Objeto 2: Se trata de un objeto genérico de elementos orbitales a “ 8000 km, e “ 0.01,
i “ 36˝, Ω “ 45˝, ω “ 90˝, M “ 22.3˝. Dicho objeto se propagará durante un día. Los
resultados obtenidos se exponen en las siguientes figuras, de la 3.8 a la 3.12

Figura 3.8 Variación del semieje mayor del objeto 2 durante un periodo de 1 día.
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Figura 3.9 Variación de la excentricidad del objeto 2 durante un periodo de 1 día.

Figura 3.10 Variación de la inclinación del objeto 2 durante un periodo de 1 día.



3.2 Propagador para la perturbación J2 33

Figura 3.11 Variación del RAAN del objeto 2 durante un periodo de 1 día.

Figura 3.12 Variación del argumento de perigeo del objeto 2 durante un periodo de 1 día.

De nuevo, nuestro propagador sigue la tendencia marcada por el J2 medio a lo largo del
periodo analizado.

Como detalle en estas comparativas del J2 medio con los elementos osculantes podemos ver
como la media de los osculantes no acaba de coincidir con los medios. Mediante unas ecuaciones
que eliminen los efectos periódicos podemos ser capaces de corregir estas ligeras diferencias de
ambas soluciones.
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3.3 Propagador para resistencia aerodinámica

3.3.1 Modelo del efecto de la resistencia atmosférica

De manera análoga a lo expuesto en la sección anterior, para incorporar el efecto de la perturbación
asociada a la resistencia atmosférica tendremos que incluir un término que la modele en la ecuación
del movimiento. En cuanto a este término, ya expuesto en la Sección 2.1.4., se trata de [14]:

D “
1

2B
ρv2

rel (3.28)

Donde D será la resistencia experimentada por el objeto, ρ la densidad del aire y vrel se trata de
la velocidad relativa del satélite respecto a la atmósfera y que se ha calculado según lo visto en la
Sección 2.1.4. en las Ecuaciones 2.21. y 2.22. Por su parte, el modelo de densidad empleado se
muestra en la Ecuación 2.23.

Procede hacer una aclaración, en la expresión podemos identificar un término que contiene cuanto
influye la atmósfera en el móvil, que se trata del coeficiente balístico B, no obstante, en los TLEs
no se nos proporciona este, sino una variante, B˚ o BSTAR, que está asociado con el coeficiente
balístico de la ecuación anterior, pero que, en caso de trabajar con TLEs, debemos convertir. Esta
relación viene dada como [16][17]:

B˚ “
ρ0B

2
(3.29)

Siendo esa densidad de referencia ρ0 de valor:

ρ0 “ 0.157
kg

m2 ¨ RC

(3.30)

Es decir, kilos por metro cuadrado y radio terrestre. Para poder simplificar nuestro modelo,
nosotros en lugar de B usaremos un coeficiente Cb, el cual definiremos simplemente como la inversa
del balístico:

Cb “
1
B

(3.31)

Con la cual podremos sacar el coeficiente que finalmente introduciremos en nuestro modelo. De
forma similar a como se hizo con la perturbación de J2, este se incorporará en nuestro sistema de
ecuaciones diferenciales como:

:⃗rpertAer “

»

—

—

—

—

—

–

´
1
2

ρ ¨Cb ¨ vrelx

´
1
2

ρ ¨Cb ¨ vrely

´
1
2

ρ ¨Cb ¨ vrelz

fi

ffi

ffi

ffi

ffi

ffi

fl

(3.32)

Siendo vrelx,vrely,vrelz las componentes de la velocidad relativa en los ejes x y z. Como último
detalle del funcionamiento del propagador, dado el modelo de densidad empleado se puede ver
como conforme bajamos aumenta rápidamente la densidad y con ella la resistencia, haciendo poco
fiable la solución de la ecuación del movimiento a baja altitud. Para corregir esto, se ha programado
el propagador de manera que, en caso de bajar de una altitud de 122 km (6500 km del centro de la
Tierra) se detendría la propagación al asumirse que ha reentrado en la atmósfera, evitando así las
consecuencias de que se dispare la resistencia.
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3.3.2 Validación del propagador

Para poder comprobar lo adecuado del propagador desarrollado, se ha optado por hacer una
comparativa entre los resultados obtenidos por el mismo y los resultados internos del departamento
para unos ciertos satélites. El análisis se ha centrado en las variaciones del semieje mayor y de
la excentricidad, pues son estos los parámetros afectados. Asimismo, se ha eliminado el efecto
del armónico J2 a fin de poder apreciar mejor la tendencia. Finalmente, y como criterio, se va a
comparar el tiempo que nuestro satélite permanece en órbita antes de reentrar con el tiempo obtenido
en el departamento.

Figura 3.13 Variación del semieje mayor del objeto NORAD 46950 en un período de 5 días.

Figura 3.14 Variación de la excentricidad del objeto NORAD 46950 en un período de 5 días.

En las Figuras 3.13. y 3.14. vemos el resultado obtenido para el propagador en el caso del objeto
NORAD 46950. Sus elementos orbitales al inicio de la propagación son a “ 6630 km, e “ 0.0014,
i “ 97˝, Ω “ 92˝, ω “ 0˝, M “ 0˝ y tiene Cb “ 5.67 ¨ 10´8 m2/kg.
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En estimaciones internas del departamento el tiempo que se mantiene en órbita antes de bajar de
6500 kilómetros de distancia al centro de la Tierra se estima en unos 2.7 días, en el caso de nuestro
propagador observamos 2.8 días.

Figura 3.15 Variación del semieje mayor del objeto NORAD 46935 en un período de 3 días.

Figura 3.16 Variación de la excentricidad del objeto NORAD 46935 en un período de 3 días.

En las Figuras 3.15. y 3.16. vemos el resultado obtenido para el propagador en el caso del objeto
NORAD 46935. Sus elementos orbitales al inicio de la propagación son a “ 6590 km, e “ 0.0015,
i “ 97.413˝, Ω “ 86.2025˝, ω “ 0˝, M “ 0˝ y tiene Cb “ 3.504 ¨ 10´8 m2/kg.

En estimaciones internas del departamento el tiempo que se mantiene en órbita antes de bajar de
6500 kilómetros de distancia al centro de la Tierra se estima en unos 1.5 días, en el caso de nuestro
propagador observamos 1.1 días.
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Figura 3.17 Variación del semieje mayor del objeto NORAD 38270 en un período de 5 días.

Figura 3.18 Variación de la excentricidad del objeto NORAD 38270 en un período de 5 días.

En las Figuras 3.17. y 3.18. vemos el resultado obtenido para el propagador en el caso del objeto
NORAD 38270. Sus elementos orbitales al inicio de la propagación son a “ 6640 km, e “ 0.0029,
i “ 97.33˝, Ω “ 235.4565˝, ω “ 100˝, M “ ´100˝ y tiene Cb “ 9.23 ¨ 10´8 m2/kg.

En estimaciones internas del departamento el tiempo que se mantiene en órbita antes de bajar
de 6500 kilómetros de distancia al centro de la Tierra se estima en unos 2.06 días, en el caso de
nuestro propagador observamos 2.2 días.





4 Filtros de conjunciones

Como ya se mencionó en las últimas secciones del Capítulo 2 de este trabajo, la labor de detectar
las posibles colisiones entre dos objetos en órbita requeriría de estudiar las órbitas para cada pareja
posible de cuerpos en el espacio. Obviamente, esto supone un gasto de recursos gigantesco desde
un punto de vista computacional [4], algo aún más sangrante dado que en algunas de esas parejas,
por las características propias de sus órbitas, dichas colisiones son imposibles sin necesidad de
propagarlas para comprobarlo. Es por esto que se diseñan algoritmos que sean capaces de detectar
que parejas si son susceptibles de generar una colisión, descartando buena parte de los pares de
objetos en órbita por el camino, y reduciendo sensiblemente la cantidad de trabajo necesario a
realizar. Estos algoritmos son los filtros.

Así, y ya comentado el funcionamiento del propagador empleado para recrear las órbitas de los
cuerpos que se estudien, a continuación se van a abordar los algoritmos empleados para discriminar
posibles colisiones.

4.1 Estructura general del programa

Antes de entrar a explicar el funcionamiento de dichos filtros y su validación, conviene comentar
el programa en el que se van a incorporar. Este programa consta de dos bloques, en uno primero
barrimos una base de datos de satélites dada (en nuestro caso el catálogo del sitio web SpaceTrack
actualizado al 2022) obteniendo para cada uno tres datos:

• Su código identificativo NORAD.

• El tipo de órbita que traza (LEO, GEO, Molniya, . . . ).

• Sus radios de apogeo y perigeo (necesarios para iniciar el filtrado).

De cara a este filtrado resulta fundamental hacer este barrido de la base de datos y es para ello
para que se usa una adaptación de un procesador de TLEs. En esta adaptación, lo que hacemos
es entrar en la base de datos de Excel con un año que es en el que trabajamos (esta base de datos
incluye el código NORAD de cada objeto, su fecha de lanzamiento, de caída si ya ha reentrado, . . . )
aportada por SpaceTrack para, posteriormente, entrar en unos documentos de texto en formato txt
los cuales incluyen TLEs para todos los objetos de ese año.

El programa selecciona cada uno de los objetos de la base de datos, verifica que, por las fechas
de lanzamiento y reentrada, se encuentra en órbita para el año analizado y, de estarlo, extrae sus
TLEs y de ellos deduce sus elementos orbitales más su periodo juliano.

39
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Figura 4.1 Diagrama conceptual con el funcionamiento del programa.

En la Figura 4.1. podemos ver de forma esquemática como funciona este código. Como anotación
mencionar que en una matriz se almacenan el identificador de cada satélite, el radio de apogeo Ra y el
de perigeo Rp . Esta información se recoge para aquellos satélites en órbita que se encuentren activos
y cumplan que sus valores de Ra y Rp son no nulos. Por último, las funciones que se recorren en la
columna de la derecha se tratan de los filtros, que se recorren empezando por el de apogeo-perigeo,
luego el Orbit Path Filter y finalmente el Time Filter.

Una vez hecho esto, comenzamos el filtrado, donde pasaremos por tres algoritmos:

• Un primer filtro que descarte parejas de objetos cuya colisión es imposible por las posiciones
de su apogeo y perigeo.

• Un segundo que nos descarte parejas donde los puntos de sus órbitas en la intersección de
sus planos orbitales no coincidan.

• Un tercero que, finalmente, nos descarte aquellos donde nunca pasan a la vez por las intersec-
ciones de las órbitas.

Para trabajar con los filtros, no obstante, será necesario volver a sacar los TLEs, es por ello que
se ha hecho otra adaptación al código del programa clasificador de satélites, solo que en este caso
únicamente nos extrae los elementos orbitales con los cuales trabajaremos los filtros.
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4.2 Apogee-Perigee Filter

Como ya se ha comentado, un primer criterio de filtrado se basaría en hacer una comparativa
entre los perigeos y apogeos de las órbitas de los distintos objetos abordados. La idea consistiría en
que sean dos cuerpos, si el apogeo del primero queda más próximo a la Tierra que el perigeo del
segundo entonces no puede existir ninguna posición donde ambas órbitas coincidan.

Figura 4.2 Representación del funcionamienteo del filtro de apogeo-perigeo. A la izquierda tenemos
una conjunción imposible, y a la derecha una posible.

Como podemos apreciar en la Figura 4.2., en el caso de la izquierda tanto el radio de perigeo
como el de apogeo para la órbita azul son menores que el perigeo para la órbita verde, luego la
colisión es imposible. No ocurre así en el caso de la derecha, donde el perigeo de la órbita verde es
menor que el de la azul y viceversa para los apogeos

La primera idea que se nos podría ocurrir para hacer este filtrado, y encontrar una primera serie
de parejas cuyas órbitas sí podrían cortarse según este criterio, sería comparar cada elemento con
todos los demás y así para toda nuestra población. Sin embargo, por lo mismo que se comentó en la
sección anterior, esto resultaría muy costoso computacionalmente. Es por ello que se opta por un
algoritmo que funcionaría de la siguiente manera:

• Primero entramos con una matriz de dos columnas, en la primera tenemos los radios de
perigeo y apogeo de los distintos objetos, en la segunda los códigos identificativos del satélite
al que le pertenece esa posición.

• Luego ordenamos las filas de esa matriz según los radios.

• Finalmente, vamos recorriendo la matriz de la siguiente forma: Cada vez que pasamos por un
radio de perigeo (es decir, cada vez que vemos un código NORAD por primera vez) activamos
un puntero. Por cada radio de perigeo distinto por el que pasamos creamos una pareja entre
los NORAD de los punteros activos.
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• Por último, cuando pasemos por el radio de apogeo (segunda vez que pasamos por un cierto
código NORAD) desactivamos el puntero.

A continuación, se muestra la Figura 4.3, en la que podemos ver como se ejecuta este algoritmo.
Señalar que, una vez completado el bucle, el vector auxiliar se convertiría en el vector que recoja
las posibles conjunciones de nuestra población estudiada.

Figura 4.3 Diagrama conceptual con el funcionamiento del filtro de apogeo-perigeo programado.

De esta manera somos capaces de descartar rápidamente hasta más de la mitad de las posibles
parejas de satélites. Es importante señalar como el algoritmo no repite parejas ya detectadas
anteriormente (es decir, ya contenidas en el vector auxiliar), evitando que más adelante hagamos
dos veces el mismo procesado.

Para validar este algoritmo se han planteado una serie de objetos ficticios con los que ponerlo a
prueba:
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Tabla 4.1 Objetos de prueba junto con sus radios de perigeo y apogeo para la prueba realizada.
Estos se miden en unidades de distancia genéricas, que se han denominado UD.

Satélite Rperigeo [UD] Rapogeo [UD]
1 30 35
2 14 21
3 10 16
4 15 25
5 20 31

Donde los identificadores harían las veces de nuestro código NORAD y contamos con unos
valores de prueba para unos radios de apogeo y perigeo ficticios.

El resultado esperado sería de 6 parejas, la 3-2, la 3-4, la 2-4, la 2-5, la 4-5 y la 5-1. A continuación,
se muestra una tabla con el resultado final obtenido:

Tabla 4.2 Parejas de objetos susceptibles de tener conjunciones en sus órbitas ateniéndonos al filtro
de apogeo-perigeo.

Posibles colisiones
3-2
3-4
2-4
2-5
4-5
5-1

Como podemos ver coinciden ambos resultados, por lo que el funcionamiento del filtro se prueba
satisfactorio.

4.3 Orbit Path Filter

Una vez ejecutado el primer filtrado, ya contamos con una primera población de objetos suscepti-
bles de generar una colisión. Sin embargo, aún podemos reducir ampliamente esta lista de posibles
accidentes mediante este criterio: sean las órbitas de dos cuerpos que llamaremos 1 y 2, sus planos
orbitales intersecan en una recta, en la cual se encuentran los puntos pertenecientes a ambos planos
orbitales. De existir un punto de colisión entre ellos, este debería, por tanto, estar contenido en la
recta. Así, la órbita de cada uno de nuestros objetos pasa por dicha recta en dos puntos para cada
caso, si no existe coincidencia entre los puntos pertenecientes a la recta y la órbita del cuerpo 1 y
del 2, la colisión será imposible.

Para implementar esta idea, se ha trabajado con las direcciones perpendiculares a cada uno de los
planos orbitales, con ellas somos capaces de definir cuál es la recta de intersección entre ambos
planos. Aun así, esto no es suficiente, pues lo que debemos obtener es la distancia a la Tierra de los
puntos correspondientes a esa línea para cada satélite. Es por esto que debemos determinar cuál es
la anomalía correspondiente a cada una de estas posiciones y para cada una de las dos órbitas.

Una vez obtenidas las cuatro posiciones (dos por satélite) haremos la comparativa dos a dos y, de
ser en cualquiera de estas comparativas la diferencia inferior al mínimo establecido como requisito
de seguridad, entonces esa pareja será considerada susceptible de colisión según este criterio.
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Figura 4.4 Representación de la intersección entre dos órbitas con la correspondiente línea de nodos
relativa a ambas. A la izquierda tenemos una conjunción imposible, y a la derecha una
posible.

Como vemos en la Figura 4.4., para el caso de la izquierda, los puntos verdes muestran las
intersecciones de la línea de nodos con la órbita verde, y los azules lo propio para nuestra segunda
órbita. Puesto que no coinciden, la conjunción es imposible. En el caso de la derecha, sin embargo,
estas intersecciones si coinciden, siendo la conjunción posible

Para poder obtener las intersecciones recurrimos a los vectores perpendiculares que se han
definido normalizando el vector del momento angular específico de cada órbita:

p⃗ “
h⃗
h

(4.1)

siendo p el nombre dado a esta dirección perpendicular. Una vez hecho esto, la línea de nodos
relativa vendrá dada por la dirección del vector N⃗od y este queda descrito como:

N⃗od “ p⃗1 ˆ p⃗2 (4.2)

Para poder determinar la anomalía usamos el argumento de latitud u. Habrá uno para cada cuerpo,
y se obtendrán calculando el ángulo que forman la recta de intersección entre los planos con la línea
de nodos que forma cada uno de los dos con el plano de referencia ecuatorial.

u “ arccos
N⃗od ¨ n⃗
n ¨ Nod

(4.3)

siendo n⃗ el vector nodal de cada órbita con el plano de referencia.
Una vez obtenida la u, le descontamos el argumento de perigeo (conocido para cada caso pues

sabemos sus elementos orbitales) y ya tenemos la anomalía. Una vez sabida, basta aplicar la ecuación
de la cónica:

r “
ap1 ´ e2q

1 ` 3cosθ
(4.4)

Y comparar las posiciones obtenidas para cada satélite. Es, no obstante, importante mencionar el
efecto de las perturbaciones en este proceso, desplazando las órbitas. Es por ello que se ha incluido
el efecto más relevante para el funcionamiento de nuestro filtro, la regresión de los nodos, calculando
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las intersecciones para los dos casos: en el instante inicial del análisis y en el final, realizando esta
comparativa para ambos e incorporando la variación de RAAN en el segundo.

Figura 4.5 Diagrama conceptual del funcionamiento del filtro Orbit Path Filter.

Es relevante mencionar que este filtro, si bien válido para un caso genérico de dos órbitas
cualesquiera, no está diseñado para el caso específico de dos órbitas coplanarias, caso para el cual
sería necesario realizar una serie de consideraciones extras y repensar el modo de funcionamiento
del filtro. También es conveniente señalar que, por esto mismo, el filtro podría plantear, tal cual está
diseñado, imprecisiones para el caso de dos órbitas no coplanarias pero con elementos orbitales
tales que la hicieran muy similar a una.

Para poder probar este filtro, se han introducido dos objetos de manera que sus órbitas pasaran
por un mismo punto, pero con distinta velocidad para que sus elementos orbitales no coincidieran.
Esta posición en común es (medida según el sistema de referencia geocéntrico ecuatorial):
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r⃗ “

»

–

8000
0
0

fi

flkm (4.5)

Estos objetos vienen dados por los siguientes elementos orbitales:

Tabla 4.3 Elementos orbitales característicos de los objetos de prueba empleados, identificados
como 1 y 2.

Objeto a [km] e ir˝s ωr˝s Ωr˝s θ r˝s

1 8028 0.0035 45 0 0 0
2 8544.5 0.1511 56.3 73.2 0 73.2

Si ejecutamos dicho ejemplo nos encontramos con que las distancias al origen del sistema de
referencia en la línea de nodos son:

Tabla 4.4 Distancias al origen del sistema de referencia para los satélites de prueba 1 (denotado por
r1) y 2 (denotado por r2) en su tránsito por la mitad de la línea de nodos relativa en el
sentido del vector N⃗od.

r1 [km] r2 [km]
Al inicio 8000 8000
Al final 8002 7679.9

La distinción entre los casos al inicio y al final se corresponde con la acción de la perturbación
J2 sobre ambos objetos. En cuanto a las distancias en el paso por la otra mitad de la intersección de
los planos orbitales, serán:

Tabla 4.5 Distancias al origen del sistema de referencia para los satélites de prueba 1 (denotado por
r1) y 2 (denotado por r2) en su tránsito por la mitad de la línea de nodos relativa en el
sentido opuesto del vector N⃗od.

r1 [km] r2 [km]
Al inicio 8056.4 8730.3
Al final 8055.3 8968.7

Por lo tanto, en esta segunda mitad no habría posible conjunción en ningún caso. De cualquiera
de las formas, vemos que para la primera mitad si coinciden y el filtro nos dará como solución una
pareja de identificadores, los correspondientes a los objetos de prueba usados.

Otro caso que podríamos probar, solo que en este caso para comprobar que el filtro es capaz
de descartar casos que no presenten riesgo de conjunción, sería uno con un pequeño ajuste del
anterior. Vamos a coger el plano orbital del segundo satélite y modificar su RAAN a 180˝. Con esto
conseguimos que el vector N⃗od se invierta, y las distancias en las tablas anteriores cambien. De
esta forma, el filtro debería descartar la posible conjunción de ejecutarlo sobre la pareja formada
por el objeto 1 y un objeto que llamaremos 3 dado por los elementos orbitales siguientes:

Tabla 4.6 Elementos orbitales característicos del objeto de prueba identificado como 3.

Objeto a [km] e ir˝s ωr˝s Ωr˝s θ r˝s

3 8544.5 0.1511 56.3 73.2 180 73.2
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Atendiendo a las distancias en los tránsitos por cada una de las mitades de la línea de nodos
relativa, vemos lo siguiente:

Tabla 4.7 Distancias al origen del sistema de referencia para los satélites de prueba 1 (denotado por
r1) y 3 (denotado por r3) en su tránsito por la mitad de la línea de nodos relativa en el
sentido del vector N⃗od.

r1 [km] r3 [km]
Al inicio 8056.4 8000
Al final 8056.3 8076

Tabla 4.8 Distancias al origen del sistema de referencia para los satélites de prueba 1 (denotado por
r1) y 3 (denotado por r3) en su tránsito por la mitad de la línea de nodos relativa en el
sentido opuesto del vector N⃗od.

r1 [km] r3 [km]
Al inicio 8000 8730.3
Al final 8001.1 8491.1

Viendo estos resultados, para ninguna de las dos partes de la intersección podría haber realmente
una conjunción, siendo el resultado del filtro en este caso descartar la pareja.

4.4 Time Filter

Con los dos filtros anteriores ya hemos conseguido reducir los pares de objetos susceptibles
de colisión a únicamente aquellos cuyas órbitas presenten puntos en común. Sin embargo, aún
podemos estrechar más el cerco para discriminar que casos son los realmente peligrosos. Para ello
nos atenemos al siguiente criterio: Sean los dos objetos, aunque presenten puntos en común esto no
implica que pasen por ellos en los mismos instantes de tiempo.

Figura 4.6 Representación de dos satélites en situación de potencial colisión. A la izquierda tenemos
una conjunción imposible, y a la derecha una posible.

En la Figura 4.6., a la izquierda tenemos un caso donde, a pesar de haber puntos en común, el
desfase entre los objetos para ese instante hace imposible la colisión. No sucede así en el caso de la
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derecha, donde los dos cuerpos llegarán en instantes de tiempo similares
Por tanto, y para completar nuestro filtrado, nos quedará un pequeño trabajo de propagación de

la órbita, de manera que, dada la fecha juliana de cada uno de los satélites, podamos ver en qué
instantes pasan por este punto. Si en ninguno de esos instantes están los dos a la vez en él, podemos
descartar la colisión.

Figura 4.7 Diagrama conceptual con el funcionamiento del filtro Time Filter.

De nuevo, y como en el caso del filtro anterior, es conveniente resaltar que este filtro tampoco se
ha diseñado para incluir el caso de órbitas coplanarias. Estas requerirían un trato específico, el cual
no se ha considerado, para poder identificar posibles conjunciones al ser distinto el modo en el que
intersecan las órbitas.

Una vez explicado cómo funciona nuestro filtro, queda probarlo y comprobar que actúa correc-
tamente. En ese sentido, se ha decidido continuar con el ejemplo ya ilustrado en la Sección 4.3.
basado en dos satélites que se definían de forma que pasaran por el mismo punto en un mismo
instante de tiempo. Ambos van a seguir dados por la misma serie de elementos orbitales expuestos
en la Tabla 4.3., solo que incluiremos ahora como dato de entrada la fecha juliana (que se define
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como el número de días desde el mediodía del 1 de enero del 4713 a.C.) de los elementos orbitales,
omitida en el Orbit Path Filter por no ser necesaria. Para garantizar que se dé la coincidencia se
ha dado el mismo valor de esta fecha para la serie de elementos orbitales que definen el punto de
intersección, este valor se ha seleccionado de forma arbitraria, pudiendo haber valido cualquier otro,
y se muestra a continuación:

Tabla 4.9 Fechas Julianas característicos de los objetos de prueba empleados, identificados como 1
y 2.

Objeto JD
1 100
2 100

Así, garantizamos que en la primera pasada por el punto de intersección planteado para nuestra
prueba se produzca la coincidencia. Efectivamente, si lanzamos la simulación el filtro detecta
que nuestros objetos de prueba cruzan por el punto de coordenadas medidas según el sistema de
referencia geocéntrico ecuatorial:

r⃗ “

»

–

6700
0
0

fi

flkm (4.6)

en el mismo instante definido como JD “ 100. Efectivamente la respuesta del programa es un
vector con los identificadores de nuestra pareja de objetos, demostrando que ha sido capaz de captar
la posible colisión.

Con esta primera comprobación se ha podido verificar que el filtro es capaz de detectar objetos
que coinciden en un instante, sin embargo también nos interesa comprobar si en futuros pasos por
los puntos de intersección entre las órbitas se producirían potenciales coincidencias. Es por ello que
realizamos la siguiente comprobación:

• Comprobamos los instantes de paso por el punto de intersección r⃗ para ambos objetos y
seleccionamos un instante de paso por este para cada uno. En nuestro caso tomamos el instante
del cuarto paso del objeto 1 y del tercero del objeto 2, dados por las fechas julianas siguientes:

JD1 “ 100.0964354 (4.7)
JD2 “ 100.2131020 (4.8)

Por tanto, el satélite 1 pasa por él en su cuarto barrido antes de que el satélite 2 haga su tercer
paso.

• Una vez hecho esto, calculamos la diferencia de tiempo entre ambos pasos por dicho punto y
se lo añadimos al satélite 1:

JD2 ´ JD1 “ 0.1166666 (4.9)

• Finalmente, con la fecha juliana del primer objeto recalculada volvemos a lanzar la prueba,
obteniendo el resultado esperado que será el mismo vector de detección de una conjunción
entre ambos objetos, solo que ahora lo hace en un instante de tiempo posterior.





5 Puesta en funcionamiento: Análisis y
resultados

Terminada la presentación y explicación sobre el funcionamiento de las herramientas elaboradas
con objeto de este trabajo, se van a poner a prueba con la ejecución de un análisis de conjunciones
sobre una población seleccionada a tal efecto. En las próximas páginas se irán detallando tanto
la muestra tomada, como los resultados obtenidos como una serie de conclusiones que se pueden
extraer sobre el funcionamiento de cada uno de los filtros.

5.1 Alcance del análisis y población seleccionada

El primer paso antes de iniciar las tareas de filtrado y propagación, que se desarrollarán en las
secciones posteriores, ha consistido en la selección de una muestra de satélites con la cual trabajar.
La base para seleccionar dicha población ha sido el ya mencionado anteriormente (al inicio de la
Sección 4.1.) catálogo que el sitio web SpaceTrack pone a nuestra disposición.

Idealmente se hubiera buscado desarrollar el análisis a la base de datos entera. Sin embargo,
limitaciones técnicas respecto de la capacidad de los medios empleados para procesar han obligado
a adoptar un enfoque más "modesto". En ese sentido, se ha hecho un primer "filtrado" de la base de
datos, excluyendo la mayor parte de la misma para centrarnos en una porción del espacio que por
sus características fuera representativa de los problemas futuros de sobrepoblación y aumento del
riesgo de colisiones entre objetos.

Con esta filosofía en mente, se ha buscado acotar el análisis a una órbita LEO, concretamente
a una franja de la misma, por ser una región muy expuesta a la "sobrepoblación" del espacio y
proporcionar ya de por sí una variedad importante de satélites, junto a la posibilidad de poder ver el
efecto de las perturbaciones asociadas al armónico J2 y la resistencia atmosférica. Se han valorado
dos candidatas como población de estudio:

• Población 1: Objetos cuyas órbitas cumplen que su altitud de perigeo es superior a 600 km y
su altitud de apogeo es inferior a 750 km.

• Población 2: Versión reducida de la anterior, solo que en este caso el apogeo se encontraría
a una altitud inferior de 700 km.

Por cuestiones de tiempo se ha optado por este segundo caso que, tras barrer la base de datos,
nos ha dado una población de 801 satélites. Esta selección presenta las siguientes limitaciones:

• Se excluyen satélites que rebasen o se desplacen en los márgenes de los límites impuestos
pero que podrían ser susceptibles de cruzar órbitas de otros cuerpos si incluidos en nuestra
región.
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• Se excluyen satélites que presenten elevadas excentricidades y tenga partes de sus órbitas en
la región estudiada, aun estando su perigeo y/o apogeo fuera de la misma.

Si bien esto va a dar lugar a que el resultado final sea incompleto, la muestra tomada sigue siendo
válida para poner en funcionamiento todas las herramientas elaboradas, además de poder tener una
idea de cómo es el estado de la región objeto de análisis.

5.2 Aplicación del filtro de apogeo-perigeo: Resultados

El primer paso realizado ha consistido en la aplicación del filtro de apogeo-perigeo ya comentado
en el capítulo anterior (Sección 4.2.). Una vez extraída la población de la base de datos según los
criterios comentados anteriormente, se han obtenido los valores de sus altitudes de apogeo y de
perigeo con las cuales se ha construido una matriz válida como entrada para el programa del filtro
usado.

Sea ese conjunto de 801 satélites con sus perigeos y apogeos, el total de parejas únicas posibles
se puede calcular como:

NPare jas “
n ¨ pn ´ 1q

2
(5.1)

Siendo n el número total de elementos en nuestro conjunto, para nuestro caso 801. Aplicando la
Ecuación 5.1. resultan un total de 320400 parejas posibles, sin embargo, y tras pasar el conjunto
por el filtro, vemos como de todas esas parejas las que pasan el corte y por lo tanto son realmente
susceptibles de tener una conjunción son 151386, un 47.25% del conjunto original.

También resulta interesante ver los tiempos de ejecución del filtro para distintos tamaños de
población. Como era de esperar, y al igual que el número de parejas posibles crece de forma
exponencial con el número de satélites, también lo hace el tiempo de ejecución. A continuación, se
muestra el tiempo necesario para procesar distintas cantidades de objetos:

Tabla 5.1 Tiempos de ejecución para distintos tamaños de las poblaciones.

Nº Objetos Tiempo
10 0.000304 segundos
50 0.004808 segundos
100 0.174448 segundos
300 29.203408 segundos
500 3.967 minutos
801 26.445 minutos

Como último apunte, con estos tiempos delante podemos ver como tampoco es uniforme el
tiempo de procesado por pareja, aumentando junto al tamaño de la muestra usada. Esto se debe a
que el tamaño de la población implica un aumento del número de candidatos con los que el filtro
tendrá que cotejar posibles parejas, dando lugar a mayores tiempos de procesado por unidad.

Una vez el filtro termina de ejecutarse, obtendremos como resultado la matriz de parejas suscepti-
bles de tener una conjunción entre sus órbitas, identificadas estas por los NORAD de sus miembros.
Es con esta información con la que ingresaremos al siguiente filtro.

5.3 Aplicación del filtro Orbit Path Filter: Resultados

Una vez terminamos de ejecutar el filtro anterior, hemos obtenido una matriz con los NORAD de
las parejas susceptibles de tener conjunciones entre sus órbitas, pero en muchas de estas realmente
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no las llegará a haber, pues, como se comentó en la Sección 4.3., en muchos casos las posiciones de
dichas órbitas sobre la línea de nodos relativa a ambas no coinciden. Es aquí donde entra en juego
el Orbit Path Filter. Sin embargo, exigir una coincidencia absoluta de dichas posiciones resulta muy
riguroso, principalmente por dos razones:

• Porque los modelos usados para definir la órbita no son completamente exactos, al no modelar
completamente el efecto de las perturbaciones sobre las órbitas.

• Porque los métodos para ir localizando y trazando la órbita del satélite cuentan con un cierto
error, existiendo una diferencia entre la posición real del satélite y la que podemos medir.

Es por ello que nuestro filtro no se programa de manera que filtre todas las parejas que no tengan
una coincidencia total en dichos puntos, sino que se ha programado para que permita una cierta
tolerancia considerada suficiente como para que siga habiendo riesgo de conjunción. A la hora de
definir esa tolerancia, se ha usado como referencia los órdenes de magnitud en los errores en las
estimaciones y medidas. Así, el criterio usado ha sido el siguiente:

∆r ă“ 5km (5.2)

De esta forma, si sobre la línea de nodos relativa a ambas órbitas el módulo de la distancia entre
los puntos por los cuales pasan uno y otro satélite es menor o igual a 5 kilómetros, se asumirá que
existe riesgo de conjunción.

Con este criterio, se ha procedido al barrido de las 151386 parejas que superaron el filtro anterior.
Aplicando el criterio comentado anteriormente, el conjunto de pares susceptibles de tener una
conjunción se reduce significativamente hasta 57058 parejas, lo que supone un 37.69% del total
original. Como podemos ver, el filtrado ha sido más riguroso que en el caso anterior, aunque
evidentemente se podría haber hecho más laxo o más duro modificando el criterio de filtrado
convenientemente.

Una vez comentado el resultado obtenido de la ejecución del filtro, se van a realizar unos apuntes
sobre el rendimiento y el funcionamiento del mismo. En este caso se observa cómo, a diferencia del
filtro anterior, el incremento de tiempo destinado a procesar una cierta población no aumenta de
forma exponencial, pues en este caso el número de operaciones a realizar por el programa viene a
ser el mismo para cada pareja, aumentando de forma lineal, como podemos ver en la siguiente tabla:

Tabla 5.2 Tiempos de ejecución para distintos tamaños de las poblaciones.

Nº Parejas Tiempo
10 46.56 segundos
50 3.46 minutos
100 6.81 minutos
300 20.24 minutos
500 33.66 minutos

A través de esta tabla, podemos además concluir que el tiempo que nuestro filtro dedica a cada
pareja es de unos 4 segundos. Dado que el número original de parejas obtenido del filtro de apogeo
perigeo fue 151386, resulta rápido obtener las horas que han sido necesarias para poder completar
el filtrado: 168.2 horas, o lo que es lo mismo, un poco más de una semana de tiempo de procesado.
Como último detalle a comentar, si calculamos el tiempo dedicado a cada pareja para cada uno de
los casos mostrados en la Tabla 5.2., vemos como disminuye conforme aumenta la cantidad hasta
converger en los 4 segundos ya mencionados. Esto se debe a que:

• Por un lado, cuantas más veces se repite una cierta operación, menos tiempo tarda el ordenador
en completarla.
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• Por otro, al principio del programa y antes de iniciar el barrido de las parejas, se lleva a
cabo una lectura de todos los TLEs asociados al año analizado. Esta operación requiere un
cierto tiempo, que distorsiona el resultado en poblaciones más reducidas pero que se vuelve
despreciable cuando esta alcanza una cierta magnitud.

Finalmente, una vez se complete la ejecución del filtro, este nos devolverá tres matrices:

• Una matriz con las parejas que han pasado el filtro.

• Dos matrices más con las anomalías verdaderas de cada órbita asociadas a sus puntos sobre
la línea de nodos relativa (una matriz para cada uno de los dos nodos).

Además, devolverá un vector que, para cada una de las parejas que pasen el filtro, nos dirá en
cuál de las dos mitades de la línea de nodos relativa ocurre la conjunción o si ocurre en ambas. Con
estas 3 matrices y ese vector es con lo que entraremos al tercer y último filtro, el Time Filter.

5.4 Aplicación del filtro Time Filter: Resultados

Ya pasados los dos filtros anteriores hemos llegado a una lista de parejas que verifican tener
órbitas con puntos suficientemente próximos entre sí como para considerar posible una conjunción,
sin embargo, esto no implica que necesariamente deba de haberla (como se comentó en la Sección
4.4.). Si los satélites no llegan a coincidir en ningún instante sobre estos puntos considerados de
gran proximidad, no se podrá producir la conjunción ni una eventual colisión. Para poder verificar
si se produce esta coincidencia temporal recurriremos al Time Filter. Sin embargo, y por motivos
similares a los comentados anteriormente respecto de las tolerancias y márgenes de error en los
medios para medir y predecir la trayectoria del satélite, no exigiremos en este filtro una coincidencia
total en el tiempo, si no que se permitirá una cierta tolerancia. En este caso, no obstante, en lugar de
usar como referencia para la tolerancia solo el error de la medición, se va a combinar este con las
velocidades típicas de los satélites en órbita. De esta manera el criterio resultante ha sido:

∆t ă“ 1segundo (5.3)

De modo que, si la diferencia entre los instantes de paso de los cuerpos estudiados por alguna de
las intersecciones con la línea de nodos relativa baja en algún momento de 1 segundo, se considerará
que si existe conjunción para dicha pareja.

Una vez definido el criterio según el cual filtrar, se ha llevado a cabo finalmente el barrido del
conjunto de parejas obtenido tras la ejecución del segundo filtro. De las 57058 parejas iniciales, el
resultado obtenido ha sido de 1783 parejas que han cumplido nuestro segundo requisito, es decir, que
cruzan la posición de la conjunción con un segundo o menos de diferencia. Esto supone "apenas"
un 3.12% del grupo original, una reducción mucho mayor que la vista en los dos filtros anteriores y
que da cuenta de lo exigente de este en comparación.

Ya vistos los resultados obtenidos con este filtro, y al igual que se ha hecho en los casos anteriores,
se va a proceder a comentar como es la ejecución del mismo. Dada la estructura tan similar que
posee el código del Time Filter con respecto al Orbit Path Filter, no es sorprendente que la relación
de aumento del tiempo de ejecución del filtro con el número de parejas sea igualmente lineal. Esto
se puede comprobar con los siguientes tiempos obtenidos tras pasar el filtro a muestras de distintos
tamaños:
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Tabla 5.3 Tiempos de ejecución para distintos números de parejas.

Nº Parejas Tiempo
10 46.51 segundos
50 3.46 minutos
100 6.83 minutos
300 20.54 minutos
500 33.72 minutos

Con estos resultados, resulta sencillo deducir que el programa tarda unos 4.1 segundos en procesar
cada pareja. Resulta, además, notorio como no solo la relación es igualmente lineal como en el
caso del Orbit Time Filter, sino que los tiempos de ejecución son muy similares (compárese la
tabla anterior con la Tabla 5.2.). Esto apunta a que los algoritmos destinados a verificar el criterio
realmente no suponen la mayor parte del tiempo de ejecución, sino que la mayor parte de los 4.1
segundos que se tarda en procesar cada pareja en este filtro (y de los 4 segundos en el caso del Orbit
Path Filter) se dedican a ejecutar la función que nos extrae los elementos orbitales necesarios para
los cálculos posteriores (véase la función común a ambos filtros donde se extraen los elementos
orbitales en las Figuras 4.5. y 4.7.) ya mencionada al final de la Sección 4.1. Por último, una
vez obtenidos los segundos que tardamos en cada pareja, y sabiendo el total de parejas, podemos
determinar que, para que el filtro pueda procesar la totalidad de parejas que han superado el Orbit
Path Filter, el tiempo total necesario será de 63.4 horas o, lo que es lo mismo, 2.64 días.

Como resultado de este filtro, obtendremos aquellas parejas que, finalmente, han demostrado
ser susceptibles de tener una conjunción entre sus órbitas ateniéndonos a los criterios que hemos
definido. Ya después de esto, habríamos completado la tarea de detectar posibles conjunciones, con
una lista de casos de riesgo, tocando abordar caso a caso cual será el riesgo real de una colisión y,
de haberlo, diseñar una maniobra de evasión.

5.5 Propagación de un caso de posible conjunción

Tras la ejecución de los filtros mostrada en las secciones anteriores, se ha llegado finalmente a un
conjunto de pares de satélites que, desde el punto de vista de los requisitos que hemos impuesto, son
susceptibles de presentar una conjunción. Es por ello que, para cerrar este capítulo, se ha decidido
hacer una comprobación más exhaustiva de una posible conjnunción para uno de estos pares de
satélites, ayudándonos para ello del propagador comentado en el Capítulo 3. Esta propagación se
hará en dos casos, primero para una comprobación inicial en un escenario sin perturbaciones y
luego con los efectos de la resistencia atmosférica y de la perturbación asociada al armónico J2
incluidas, para hacer un estudio más preciso y dar cuenta del error que se estaría cometiendo entre
ambas situaciones para un intervalo de tiempo breve.

Con esto en mente, se ha entrado en el vector de posibles conjunciones obtenido del Time Filter,
y se ha extraído la pareja dada por los códigos NORAD:

Tabla 5.4 Identificadores NORAD de la pareja analizada.

40055 43262

Correspondiéndose el primero con el satélite canadiense NLS 7.1/CANX 4 y el segundo con el
chino GAOFEN 1-04. Para esta pareja se van a analizar sus movimientos entorno al 31 de diciembre
del 2021, siendo sus elementos orbitales para el final de este día los siguientes:
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Tabla 5.5 Elementos orbitales característicos de los satélites identificados por los NORAD 40055 y
43262.

Satélite a [km] e ir˝s ωr˝s Ωr˝s θ r˝s

40055 7029.04 0.0017 98.33 124.20 152.64 -124.20
43262 7024.70 0.00097 97.40 84.34 80.95 -84.34

Como último apunte, estos TLEs están vinculados a unos instantes específicos. El TLE asociado
al satélite 40055 se corresponde con el 31 de diciembre de 2021 a las 21:08:01, mientras que el del
satélite 43262 se corresponde con el 31 de diciembre de 2021 a las 21:11:13.

Analizando las dos órbitas, podemos identificar dos posibles puntos donde ocurra la conjunción,
ateniéndonos a lo comentado en la Sección 4.3. centrada en el Orbit Path Filter, que se corres-
ponden con sus pasos por la línea de nodos relativa. Comprobando los instantes en los que los
barrerían, encontramos los siguientes instantes de interés en los que cruzarían por dicha recta, en la
mitad asociada al sentido opuesto al vector de dirección de la línea de nodos relativa N⃗od, con la
suficientemente poca diferencia de tiempo:

Tabla 5.6 Primeros instantes de paso de interés de los objetos estudiados.

Satélite Instante de paso
40055 2021/12/31 21:33:56.74
43262 2021/12/31 21:33:56.55

que se corresponden con una diferencia de tiempo ∆t de 0.2 segundos, cumpliendo el requisito
del Time Filter.

Aplicando el propagador para el objeto 40055 desde la fecha con la que se corresponde cada TLE
hasta el instante en el que pasa por la intersección, obtenemos que cruza la siguiente posición al no
aplicar perturbaciones:

r⃗ “

»

–

1066.45
587.13

6912.29

fi

flkm (5.4)

y con estas aplicadas cruza por:

r⃗ “

»

–

1067.62
587.17

6905.40

fi

flkm (5.5)

Por su parte, propagando el satélite 43262 en su periodo correspondiente obtenemos que, sin
perturbaciones, pasa por la intersección en:

r⃗ “

»

–

1066.33
587.08

6911.53

fi

flkm (5.6)

y con ellas:

r⃗ “

»

–

1066.34
585.47

6905.63

fi

flkm (5.7)
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Si para estas posiciones ahora calculamos la diferencia ∆r, obtendremos finalmente como de
cerca llegan a pasar:

Tabla 5.7 Distancias entre los puntos de paso de los satélites analizados por la intersección.

∆r [km]
Sin perturbación 0.77
Con perturbación 2.14

Como se puede comprobar en la Tabla 5.7., en el caso sin perturbaciones pasan muy cerca
(a menos de 1 km de distancia), lo cual teniendo en cuenta las tolerancias de medición de los
TLEs hace aún más peligrosa la situación. No obstante, al no haber computado las perturbaciones
cometemos un error y dado que se trata de un potencial caso de riesgo se hace recomendable
hacer un estudio más preciso. Así, al incluirlas vemos como la distancia sigue siendo muy reducida
(aunque mayor que antes), por lo tanto tendríamos una posible colisión entre ambos objetos en
esta posición que requeriría entrar en el uso de herramientas como el Volumen de Exclusión o la
Probabilidad de Colisión (comentadas en la Sección 1.2.1.) para acabar de determinar si el riesgo
es lo suficientemente alto como para lanzar una maniobra de evasión.

Como se mencionó antes, además de este punto donde ya hemos verificado que existe una posible
conjunción, habría además una segunda posición de la línea de nodos relativa en la cual, por la escasa
diferencia de tiempo entre los tránsitos de los satélites, podría haber riesgo, y que se corresponde
con el tránsito por la línea de nodos relativa por la mitad en la que apunta el vector N⃗od. En este
caso los instantes de tiempo se corresponden con:

Tabla 5.8 Segundos instantes de paso de interés de los objetos estudiados.

Satélite Instante de paso
40055 2021/12/31 22:22:46.14
43262 2021/12/31 22:22:46.20

En este caso la diferencia de tiempo ∆t es aún menor, de 0.06 segundos, de nuevo se cumple el
requisito usado en el Time Filter.

Siguiendo el procedimiento usado para analizar el posible punto de conjunción anterior, volvemos
a calcular los puntos de paso del satélite 40055 por la intersección, que sin perturbación será:

r⃗ “

»

–

´1068.60
´588.87
´6932.70

fi

flkm (5.8)

y con perturbación:

r⃗ “

»

–

´1095.88
´576.05
´6923.65

fi

flkm (5.9)

Como vemos, en este caso la diferencia es significativa. Repitiendo el proceso para el satélite
43262, obtenemos sin perturbaciones:

r⃗ “

»

–

´1068.39
´588.21
´6924.89

fi

flkm (5.10)



58 Capítulo 5. Puesta en funcionamiento: Análisis y resultados

y con ellas:

r⃗ “

»

–

´1063.86
´558.7
´6921.3

fi

flkm (5.11)

Sean estas posiciones, si nosotros ahora calculáramos la diferencia entre las mismas obtendríamos
los siguientes resultados:

Tabla 5.9 Distancias entre los puntos de paso de los satélites analizados por la intersección.

∆r [km]
Sin perturbación 7.93
Con perturbación 36.10

Vemos en la Tabla 5.9 que el caso sin perturbación, aunque no sea demasiado, si nos da una
distancia significativa (mayor que la usada como criterio en el Orbit Path Filter), aun así, al estar
en un orden de magnitud próximo a una diferencia que se pudiera considerar reducida, resulta
recomendable incorporar las perturbaciones y ver más exactamente como sería la diferencia. Al
incluirlas, los cambios en las órbitas ya son tales que la diferencia aumenta de manera muy apreciable,
por lo que se remarca que, a diferencia del anterior punto de interés, este, a priori, no presenta riesgo
de colisión.



6 Conclusión y líneas de trabajo futuras

El conocimiento es largo, la vida es breve

Hipócrates

6.1 Conclusión

Como ya se trató al principio de este trabajo, cada vez son más frecuentes las situaciones de riesgo
en las cuales se encuentran los satélites y cuerpos en órbita debido a la posibilidad de impactar entre
sí, con consecuencias muy diversas, pero que no resulta descabellado tildar de manera general como
negativas. Es por ello que se ha realizado este acercamiento al análisis y diseño de herramientas
capaces de analizar las posibles conjunciones entre las órbitas de dichos cuerpos, el paso previo a la
detección de colisiones.

Pero a través del desarrollo de las mismas también se han podido extraer una serie de ideas. Por
un lado, a la hora de elaborar el propagador, ha sido necesario desarrollar un modelo que recreara
de la manera más realista posible el movimiento de los cuerpos implicados. Idealmente hubiéramos
desarrollado un modelo que lo hiciera completamente, sin embargo, es aquí donde nos chocamos
con la realidad:

• Los modelos existentes no son completamente realistas, modelan la realidad lo más fielmente
posible, pero con limitaciones.

• A más realista es un modelo, más complejo se vuelve, y más computacionalmente costoso
será.

Por lo tanto, a la hora de plantear el modelo que usemos, debemos seleccionar los límites del
ámbito de aplicación del mismo. En definitiva, y como se ha hecho en este trabajo en particular, ha
sido necesario alcanzar una solución de compromiso entre los objetivos buscados y las posibilidades
de los recursos disponibles.

También se han podido sacar algunas lecciones del diseño de los filtros. Aparte de una lección
similar a la anterior respecto de la necesidad de optimizar las herramientas de software, especialmente
para trabajar con una cantidad elevada de elementos, ha sido relevante la definición de los criterios
de filtrado, y su desarrollo para poder seleccionar los elementos de la población seleccionada de la
manera más adecuada y ajustada a lo que buscamos. Para ello, ha resultado clave saber seleccionar
que parámetros eran los que estaban más vinculados al requisito en el cual se basaba el filtro en
cuestión, como han podido ser la distancia en la línea de nodos en el filtro Orbit Path Filter o el
desfase en segundos en los pasos por dicha línea para el filtro Time Filter.
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Por último, y a la vista de los resultados del Capítulo 5, podemos sacar una idea clara: Nosotros
hemos comenzado con una población relativamente reducida de satélites ("apenas" 801) de una
región en específico, y de todas las parejas posibles de entre esa muestra original, lo cierto es que
ha sido una cantidad de orden menor al 1% la que realmente ha acabado superando todos los filtros.
Sin embargo, aun siendo una reducción enorme, sigue siendo una cantidad muy significativa de
posibles conjunciones, y todo para, como ya se ha dicho, una región del espacio restringida, lo que
da una idea de cuantas podría haber si hiciéramos una revisión de una región mucho más amplia.
Se ve así como, aunque los criterios usados en el filtrado podrían ser más estrictos, lo cierto es que
el desarrollo de herramientas destinadas al estudio de colisiones en poblaciones masivas es una
necesidad real.

6.2 Líneas futuras de trabajo

Con lo comentado anteriormente ya se podría dar el trabajo por completo, sin embargo, bien
por las limitaciones técnicas a la hora de desarrollar los objetivos mencionados del mismo bien
por las limitaciones asociadas al propio alcance del proyecto, lo cierto es que desde este se pueden
plantear nuevas tareas y proyectos con los que mejorarlo o continuarlo. Estas líneas de trabajo
futuras incluyen:

• Optimizar y mejorar el alcance del propagador, principalmente de forma que sea capaz de
calcular con una precisión adecuada órbitas en periodos amplios, además de no limitarse a
órbitas en LEO y ser capaz de propagar órbitas más allá.

• Asociado a lo anterior, es deseable mejorar los modelos de perturbaciones ya incluidos, por
un lado, en el caso de la no-esfericidad de la Tierra, se puede abordar incluir los efectos de
otros armónicos de la Tierra como el J3, que tienen efectos no tan destacados como el J2,
pero qué si se busca aumentar el ámbito de tiempo del propagador, si podría influir de manera
relevante. Además, y en cuanto al modelo de resistencia atmosférica, sería adecuado buscar
una manera de abordar el modelado del coeficiente balístico para objetos de interés.

• Por último en cuanto al propagador, tanto si se va a tratar de abordar órbitas más elevadas que
una LEO como si simplemente buscamos una mayor precisión de la solución en esta región,
se deberían incluir perturbaciones no tenidas en cuenta en este trabajo como pueden ser la
asociada a la presión de la radiación solar o al efecto de terceros cuerpos: el Sol y la Luna.

• Para este trabajo se ha recurrido al uso de información sobre la posición de los satélites
almacenada en repositorios y de instantes suficientemente alejados en el tiempo (finales
del 2021 e inicios del año 2022) para poder garantizar que los resultados que se han ido
obteniendo eran verificables. Sin embargo, para poder llevar a cabo un seguimiento en vivo
de los movimientos de los satélites y sus posibles conjunciones y colisiones, será necesario
buscar una forma óptima de obtener TLEs recientes de poblaciones amplias, pero, en la
medida de lo posible, sin que por ello aumenten en exceso los tiempos de ejecución de las
herramientas, uno de los problemas que se ha encontrado frecuentemente al manipular TLEs.

• Como se ha podido ver en el Capítulo 5, en especial en las Secciones 5.3. y 5.4., para una
población relativamente modesta de 801 satélites, los tiempos de ejecución de nuestros filtros
han acumulado un total de unos 9.64 días completos de procesado. Resulta inmediato deducir
que, de querer abordar regiones más amplias que la que se ha decidido analizar, los tiempos
se volverían demasiado altos. En nuestro caso, esto se ha corregido de manera bastante
aceptable mediante la programación de los algoritmos para que usaran múltiples núcleos del
procesador, esta línea sería una de las que habría que abordar para mejorar dichos tiempos,
pero también sería adecuado revisar los algoritmos en busca de maneras más óptimas de
realizar los filtrados, reduciendo los tiempos de ejecución.
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• Aunque este trabajo se ha centrado en el análisis de conjunciones, este es apenas el primer
paso en el proceso de evitar posibles colisiones entre objetos en órbita. Es por ello que una
línea de trabajo que se deriva de aquí es la continuación a través de herramientas capaces
ya, no de detectar una posible conjunción como se ha hecho hasta ahora, si no de, una vez
detectada la conjunción, analizarla y ver si es posible la colisión (bien por el método del
volumen de exclusión o bien por el de la probabilidad de colisión, como se comentó en la
Sección 1.2.1.).

• Si este trabajo era el paso previo para el desarrollo de herramientas de detección de colisiones,
la detección de estas lo son para el desarrollo de maniobras de evasión. Aunque estas son
muy variadas, debido a la gran cantidad de condicionantes que se pueden dar en el entorno
del satélite a la hora de llevar a cabo una maniobra, como se trató en la Sección 1.2.2., si se
puede plantear un estudio de dichas posibles maniobras, así como métodos y herramientas
que busquen garantizar que realizamos una lo suficientemente eficiente desde el punto de
vista del consumo y de la sostenibilidad del servicio ofrecido durante su ejecución.
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