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Resumen

Dado el cada vez mayor riesgo de colisiones entre cuerpos en 6rbita alrededor de la Tierra, se
decide realizar una aproximacion al problema del anélisis del mismo y la elaboracién 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 informacion sobre la situacién de
los satélites, los TLEs.

A continuacion, se elabora un propagador de 6rbitas basado en la ecuacién del movimiento, al
que incorporaremos los efectos de las perturbaciones vinculadas a la no esfericidad de la Tierra
(J5) y la resistencia atmosférica. Ademas, se incluirdn 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 hardn algunas pruebas de
comprobacion para verificarlas.

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

Como conclusiones, la elaboracién de las herramientas necesarias para cumplir los objetivos
propuestos nos muestra las limitaciones propias de los modelos fisicos empleados y la necesidad de
ajustarlos al &mbito de aplicacién 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 deteccién para manipular una poblacién cada vez mayor y mds expuesta a posibles
colisiones.

Las futuras lineas de trabajo deberian enfocarse a mejorar las herramientas ya disponibles,
mediante modelos més precisos y filtros mas rapidos, ademds de continuar en el desarrollo de
herramientas que, para conjunciones verificadas, analicen en profundidad la posibilidad de colision,
ademds de abordar el estudio de maniobras de evasion.






Abstract

iven the increasing risk of collision between objects orbiting Earth, it’s been decided to make
G 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 J, 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 Introduccion

Muiltiples causas que van desde el creciente nimeros de actores interesados y con capacidad
de enviar equipos al espacio hasta la acumulacién de sistemas desplegados décadas atrds vuelven
cada vez mds necesaria la gestion y andlisis del riesgo de colisiones de dichos cuerpos en 6rbita.
Gracias a la observacion 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 Motivacion

1.1.1 El problema de la basura espacial

El 4 de octubre de 1954, se lanzaba desde el cosmédromo de Baikonur (actual Kazajistan) el
satélite Sputnik-1. Con su breve misioén, de apenas 22 dias, inauguré la ocupacion del espacio
extraterrestre, una ocupacién que fue seguida por la Sputnik-2, la Explorer-1, el Project SCORE y
tantos y tantos otros que, bien destinados a permanecer en Orbita terrestre, bien dirigidos al espacio
profundo, reclamaron para si porciones del cielo.

Este proceso, que ha aumentado de forma exponencial con los afios (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 érbita con el riesgo de colisién
inherente. El afio 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 super6 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 afio 2022 [1].

Ano | N°Lanzamientos
2010 70

2012 71

2014 89

2016 82

2018 112

2020 103

2021 132

2022 174
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Este incremento se ha debido a las cada vez mayores posibilidades de negocio en el despliegue
de sistemas de satélites en 6rbita, ademds de cuestiones tanto cientificas en la investigacion y
observacion 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 Orbita.

* Por otro una cada vez mayor poblacion de basura espacial, asociada a los lanzamientos de
satélites ya mencionados, falta de regulacién en el pasado respecto a esta cuestion y a la mala
praxis de algunas entidades.

Annual number of objects launched into space

This includes satellites, probes, landers, crewed spacecrafts, and space station flight elements launched into Earth
orbit or beyond.

World
2,000
- United States
1,500
1,000
China
500 United Kingdom
Russia
France
India
Japan
2\ European Space Agency
0 e e e s saa . Ul Germany
1957 1970 1980 1990 2000 2010 2022
Source: United Nations Office for Outer Space Affairs OurWorldInData.org/space-exploration-satellites « CC BY

Note: When an object is launched by a country on behalf of another one, it is attributed to the latter.

Figura 1.1 Numero de objetos lanzados al espacio anualmente, por paises y acumulado para todo el
mundo. Observamos como se ha disparado el nimero 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 misién. Asi, por ejemplo, los satélites deben llevar una cantidad extra de
combustible para realizar maniobras de desorbitado una vez su vida itil haya terminado, y también
existe, en regiones del espacio de la 6rbita GEO, una 6rbita reservada para localizar objetos que ya
no puedan dar servicio, la 6rbita cementerio, y asi no estorbar o amenazar a otros que si estén en
funcionamiento.

Con estas medidas se busca reducir el riesgo de colisién, pero, aunque bajo, no es nulo, como
muestra el caso de la colisién del Iridium-33 con el COSMOS-2251 en 2009. Es por ello que hay
que mantener un cierto grado de observacion 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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Monthly Number of Objects in Earth Orbit by Object Type
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Figura 1.2 Numero de objetos en la drbita terrestre clasificados por su tipo. La basura espacial
estaria representada por las curvas rosa y naranja [3].

1.1.2 Elinterés de las partes implicadas

La deteccién de posibles conjunciones entre las drbitas de satélites es una labor que implica
multiples 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 6rbita). Es por tanto un campo donde estos
actores tienen motivos para buscar mejoras en los procesos que los hagan més eficientes y rdpidos,
asf 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
compafiia DEIMOS Space UK, con motivo de la 8 Conferencia Europea sobre la Basura Espacial
en 2021, a operadores de satélites, proveedores de servicios de deteccion y control del entorno del
satélite y desarrolladores de métodos de deteccion [4].

En sus respuestas a los encuestadores, los operadores afirmaron en su mayoria emplear métodos
propios de deteccién aunque desearian contar con un software desarrollado o certificado por alguna
entidad. Sobre la ejecucién de maniobras ninguno de los encuestados declar6 realizar mds de 3
maniobras al afo por satélite, e incluso el 60% afirmé que de media apenas realizaban 1. Sin
embargo, un 60 % también afirmé que en la actualidad detectan un incremento en el nimero de
eventos en los que sus satélites se ven implicados. También resulté significativo que los encuestados
no declararon temores al respecto del empleo de satélites cada vez mds pequefios, pero si lo hicieron
al aumento de la poblacién de objetos en la 6rbita terrestre.

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

Finalmente, entre desarrolladores actualmente la mayor parte de trabajos se dirigen a cdlculo de
probabilidades de colisién y recomendacién de maniobras. Este grupo se encuentra dividido respecto
al tipo de programas desarrollados, habiendo trabajado desde métodos de anélisis numéricos a
analiticos a propagadores de TLEs. De nuevo, y como los agentes anteriores, priorizan la mejora de
catdlogos y de los medios de soporte en operacion 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 fenémenos que pueden afectar a la operacién y seguridad de los objetos en
orbita, habiendo un amplio consenso en cuanto a la mejora de los medios y técnicas usadas para
detectar las conjunciones y controlar los elementos en 6rbita entorno a la Tierra.

1.2 Estado del arte del analisis de conjunciones

En esta seccion se va a describir en qué consisten en la actualidad los métodos de andlisis de
conjunciones en 6rbita, como se realizan, con qué criterios y qué medidas se toman, en caso de ser
necesario, para evitarlas.

1.2.1 Deteccion de colisiones

El proceso de accién contra una posible colisién en 6rbita comienza con la deteccién de una
conjuncion entre las 6rbitas de cuerpos situados en el espacio. Esta deteccion se realiza usando los
catdlogos de objetos en 6rbita que conocemos.

Con esa informacion, dicho a groso modo, comparamos las drbitas propagadas para cada satélite
con las del resto. Como es evidente esto resulta muy costoso computacionalmente, de ahi 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 6rbita de menor semieje sea menor que el perigeo de la de mayor.

* Que, en la linea de interseccion entre los planos orbitales de los dos cuerpos, sus distancias a
la Tierra sean distintas.

* Que, en caso de que las oOrbitas 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 anélisis, y una
vez hecho esto tendremos que propagar nuestro satélite estudiado, asi como todos aquellos que
hayamos determinado que pueden suponer una amenaza. No obstante, a la hora de propagar, y como
se coment6 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 posicion 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 colision [4]:

* Volumen de exclusién: En este caso, definimos en el entorno de nuestro satélite una regién
de seguridad. El criterio consistiria simplemente en comprobar si alguno de los objetos que
potencialmente pudieran colisionar con este entra realmente en dicha region, de detectarse
algtin cuerpo que si entonces se procederia a realizar una maniobra de evasion. Este criterio,
no obstante, resulta muy conservador, dando lugar a maniobras innecesarias.
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* Probabilidad de colisiéon o POC: En este caso definimos un cierto maximo de probabilidad
aceptable, y solo actuaremos cuando se supere. El proceso consiste en definir una distribucién
de probabilidades de colisién para una cierta distancia Ar 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 regién. El
drea obtenida serd nuestra probabilidad [5].

Figura 1.3 Definicion del Hard-Body Radius (HBR), que delimita el 4rea de integracion de la curva
de probabilidad [5].

Las curvas de probabilidad reflejardn el grado de incertidumbre existente en la estimacién
de la posicién de nuestro objeto, conforme menos segura sea esa prediccion mas distribuida
estard la probabilidad a lo largo de las distancias (véase la Figura 1.4.)

Figura 1.4 Representacion de la curva de probabilidad de colisién para distintas distancias y el drea
Ac que usamos para integrar [6].

Aparte de este método, que requiere conocer las covarianzas, la probabilidad de colisién
puede obtenerse por otras vias como pueden ser estimando dichas covarianzas, e incluso se
pueden incluir factores que las escalen, para tener en cuenta como varian conforme se acerca
el evento. También es posible la estimacién 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 €l, conocer el riesgo de que, en efecto, ocurra esa colision.
Aquellas conjunciones que si puedan ser un riesgo se denominan “High Interest Events” (HIE), y
el umbral de riesgo a partir del cual una conjuncién se denomina como tal es definido por cada
operador de satélites en sus protocolos de seguridad. Por ejemplo, la ESA lo pone en 10~* y la
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NASA los clasifica segtin su probabilidad en verdes (menor de 10~7), amarillo (entre 10~ y 1074
y rojo (mayor de 10~#). Una vez identificado un HIE, se procede a un anlisis mas profundo del
fenémeno y, finalmente, si se siguen superando los limites aceptables, se procede a actuar [4].

1.2.2 Maniobras de evasion

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

* Que la maniobra sea lo mds 6ptima 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 colision.

Tener en cuenta todos estos pardmetros de forma simultdnea supone un problema muy amplio,
y es por ello que se simplifica, primero buscando la solucién éptima en términos de combustible
y, mds adelante, incluyendo el resto de variables. De manera general, la maniobra éptima supone
mdés 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 misién, cuando hay
que realizarlas se suelen usar para realizar otras operaciones de mantenimiento, como puede ser el
“station keeping".

La maniobra mds frecuente para ejecutar, incluso si el catdlogo de opciones es mds amplio, se
suele reducir a pequefios impulsos que hagan cambiar los pardmetros de la 6rbita lo suficiente
como para evitar el impacto, seguido de una correccién de la 6rbita que nos devuelva a la posicién
original. Estos impulsos se ejecutan o bien tangenciales a la trayectoria seguida u oblicuas a esta, y
simplifican los célculos. De todas formas, la determinacién de la direccion e instante adecuados
para ejecutar la maniobra suponen un complejo problema [7].

Velocity sat 2 opposing
direction

Thruster

Velocity sat1

Velocity sat 2

Collision

Figura 1.5 Diagrama que muestra una posible colision entre dos satélites y la maniobra de evasion
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 andlisis de
conjunciones, asi como a la comprobacién de eventuales colisiones, para poder abordar los cada
vez mayores problemas como los expuestos en las paginas anteriores.

Con esta idea en mente lo primero que se ha llevado a cabo es la elaboracién de un propagador de
orbitas de satélites, basado en la ecuacién del movimiento. Con este hecho, luego se ha mejorado,
incluyendo los efectos perturbadores mds importantes sobre la 6rbita de los satélites ubicados en la
region de estudio: la 6rbita Baja Terrestre (LEO). Estos efectos son los vinculados a la no esfericidad
de la Tierra (en nuestro caso a través del arménico J, asociado al achatamiento terrestre) y a la
resistencia que la atmdsfera 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 conjuncién. Se han elaborado versiones
de los tres tipos de filtros comentados en la seccion anterior, realizando pruebas para verificar su
funcionamiento.

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

1.4 Estructura

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

¢ Capitulo 2: Antes de abordar en profundidad la elaboracion de las herramientas necesarias
para ejecutar la tarea sefialada, se van a presentar algunas de las bases tedricas de la mecénica
orbital, haciendo especial énfasis en la resolucion 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).

 Capitulo 3: Con las bases sentadas, se mostrardn 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.

¢ Capitulo 4: Se procederd a continuacién a mostrar los filtros programados. Como en el
Capitulo 3, se definird la forma de funcionar de cada algoritmo, junto con muestras y ejemplos
de la ejecucion de los mismos.

 Capitulo 5: Una vez desarrollado el funcionamiento de estas herramientas, se mostrard un
caso practico de uso. Se comentard la poblacién objeto de estudio, la ejecucion de cada filtro
con el resultado obtenido y analizando cémo ha funcionado el filtro en su ejecucidn, y un
caso de propagacién para una de las parejas susceptible de tener una conjuncioén.

* Capitulo 6: Para acabar, un ultimo capitulo donde se expondran las conclusiones de todo lo
realizado con anterioridad y se mostraran las lineas futuras de trabajo recomendadas.






2 Introduccion a la mecanica orbital y
otros conceptos

Para este capitulo se expondrdn una serie de conceptos e ideas basicas de la mecénica orbital y
sobre el estudio de 6rbitas de satélites y posibles colisiones que pueden resultar de interés de cara a
comprender el resto del siguiente trabajo.

2.1 Descripcion del problema de los 2 cuerpos

Base para todo el desarrollo posterior, este problema se trata de uno de los més relevantes de la
mecdnica cldsica. Consiste en el estudio de los movimientos en un sistema formado por dos cuerpos
con masa, cada uno de ellos sometido a la atraccién gravitatoria del otro. Serd 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 obtencion de la ecuacion del movimiento

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

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

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

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

GMm7?
r?or

F = (2.1

Donde G se corresponde con la constante de la gravitacion universal, M y m las masas del
problema y 7 el vector de la distancia entre ambos (y r su médulo). En la Ecuacion 2.1 se puede
particularizar para los dos cuerpos implicados en nuestro sistema como:
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- Gmm, 7

= 2.2
1 2 (2.2)
S Gmym, 7
Fy=——1-2- (2.3)
reor
A
Z . F2
Fl b i,
M,
R r
r
0 y g
X
Figura 2.1 Representacion del problema de los dos cuerpos [10].
Y de las Ecuaciones 2.2. y 2.3. las ecuaciones del movimiento resultan:
mll_él = ]_;:1 (24)
mzl_éz = }_;:2 (25)
Como se puede ver en la Figura 2.1. Finalmente:
5 Gmy T
R =—- (2.6)
reor
5 Gml 7
Ry=— - 2.7
2 2 (2.7)

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

Sea la posicion de este dada como:

— . m1R1 +m2R2

M = (2.8)

my + my
Derivando la Ecuacién 2.8. dos veces obtenemos la aceleracién de ese centro de masas que para
nuestro sistema resulta:

5 mlﬁl +n’lzﬁz
Ry = L 7272 2.9
M my +my (2.9)
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Sustituyendo aqui por las Ecuaciones 2.6. y 2.7. concluimos que:

Gmyr _, Gm ¥
Row— 2 r 22 (2.10)
o m1+m2 '

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

Definiendo la posicién de nuestras masas m; y m, en relacién a este punto, obtenemos las
siguientes expresiones:

=R, —R))——=— 2.11
1= (R —R, P (2.1D)
o > > m

= (R, — _— 2.12
)= (R, — Ry P (2.12)

De esta manera, conocidas las masas de los dos cuerpos y la distancia entre ambos en un cierto
instante, conozco la posicion de ambos respecto del centro de masas. Ademas, para el caso de un
cuerpo mucho mds 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 relacion 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:

Gm 7 Gm,¥T

F=R,— R == 2.13
r=RTh rrr  rror @13
Combinando los términos en la Ecuacién 2.13., finalmente llegamos a:
Fe s (2.14)
r

Siendo u = G(m; + m,) un término constante que para el caso de una masa m; mucho mayor
que m, se puede definir como y ~ Gm;.

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 hipétesis de que tengo una masa m; mucho mayor que m, (cosa que aplica al conjunto
formado por la Tierra y un satélite), el vector 7 de la Ecuacién 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. Asi, para
resolver el problema y obtener la posicidn del cuerpo en cada instante de tiempo, necesitaré unas 6
variables que me describan dicha 6rbita, estas serdn 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 6rbita que dicho cuerpo describe respecto a otro més grande. Una vez hecho
esto, el plano de referencia intersecard con el plano de la érbita de nuestra masa menor m, 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 linea que los
une la llamamos linea de nodos, y se le asocia un vector orientado en el sentido que va desde el
descendente al ascendente 7.

b}
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Figura 2.2 Representacion del plano de referencia junto los elementos orbitales [11].

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

* a: Se trata del semieje mayor de la curva cdnica que traza el objeto en su 6rbita. Positiva en
orbitas elipticas, negativa en hiperbdlicas y para parabdlicas tiende a infinito (en este caso se
recurre al pardmetro de la cénica p).

* e : Da cuenta de la excentricidad de la 6rbita, su valor estd comprendido entre [0,1) para
elipses, es 1 en pardbolas y (1, c0) para érbitas hiperbdlicas. Junto con a determinan el tamafio
y forma de la cénica.

* i: Se trata de la inclinacién del plano orbital del satélite respecto al plano de referencia y
medido aplicando la regla de la mano derecha segtin el vector 7i. Puede valer entre 0° y 180°.

e Q: Llamada ascension recta del nodo ascendente 0 RAAN mide el angulo que forma el
vector 7i con el primer punto de Aries. Vale entre 0° y 360°.

* ® : Argumento de perigeo. Define cual es el &ngulo medido sobre el plano orbital que forman
el vector 7 con la direccion de la linea de dpsides (linea que une apoapsis y periapsis) en el
sentido del perigeo. Su valor estd comprendido entre 0° y 360°.

* 0 : Nos dice la anomalia verdadera del cuerpo en la 6rbita, es decir, su posicién sobre esta
para la época en la que estamos. En su lugar se puede usar también la anomalia media M.
También podra valer de 0° a 360°.

Con estos seis variables y la época o instante inicial de referencia #, podremos determinar la
posicién de un cuerpo en su 6rbita en cualquier instante de tiempo.

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

« Orbitas elipticas 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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linea de nodos respecto a la cual definir ambos dos. En su lugar, se combinan en un nuevo
elemento llamado longitud de perigeo, ®, que consiste en el dngulo formado entre el primer

punto de Aries y el perigeo y se define como @ = Q+ @

» Orbitas circulares no ecuatoriales: En este caso ni argumento de perigeo ni anomalia ver-
dadera estan definidas al no haber linea de apsides respecto de la que tomar esos dngulos. En
su lugar se usa el argumento de la latitud, u, y que consiste en el dngulo recorrido desde el
primer nodo ascendente, y relaciondndose con 8 y @ como u = @ + 6.

« Orbitas circulares ecuatoriales: Finalmente en esta situacién no se encuentran definidas ni
la linea de dpsides ni la de nodos, resultando en la indefinicién de Q, @ y 8. En este caso se
sustituyen por otro pardmetro: la longitud verdadera que se relaciona como A; = Q+ @+ 6

2.1.3 Limitaciones del problema de los dos cuerpos

Todo el desarrollo anterior se hizo partiendo de dos hipétesis: por un lado, que nuestro sistema se
encontraba completamente aislado del resto del Universo y, en consecuencia, no interactiian entre
si, y por otro que todas las masas se podian considerar como puntuales (y cuya accion 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 actia 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 accién que, por
ejemplo, generan tanto el Sol como la Luna.

Figura 2.3 Representacion exagerada de la geometria 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 implicacién 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.

Ademads de todo esto, en este desarrollo hemos reducido el sistema de fuerzas que actian a
Unicamente las gravitatorias, cuando en realidad podemos encontrar otro tipo de acciones como
pueden ser la propia propulsion de los satélites, la presion de la radiacion solar o, especialmente
importante al estudiar satélites en Orbita baja terrestre, la resistencia atmosférica.

De esta manera, la solucién aportada por el problema de los dos cuerpos se va degenerando con
el tiempo como consecuencia de la accion de todos estos agentes que no se consideraron, lo que nos
obligara a evolucionar el modelo bésico obtenido del problema de los dos cuerpos para tener en
consideracién todos estos efectos y/o actualizar la solucién que nos dé periédicamente para que el
error no se acumule por encima de lo aceptable.

La manera de tener en cuenta todos estos efectos consistird en la adicién de un término extra
a la ecuacioén del movimiento que compute la accién asociada a dicha perturbacién, pudiéndose
reescribir la Ecuacién 2.14. como:

—

3 ros
r= _.ul;—i_r ert 2.15)

2.1.4 Tipos de perturbaciones

A'lo largo de la seccidn anterior se han ido esbozando algunas de las fuentes de perturbaciones que
afectan a nuestro modelo orbital, sin embargo, a continuacién, se exponen un poco mds desarrollado
las méds 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 solucién de nuestro
problema. De hecho, esta solucién no es una cénica para empezar y, realmente, al aparecer
nuevos cuerpos en el problema, este se vuelve cadtico. La magnitud de esta perturbacién
es estimable mediante una relacién de la accion 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 accion del Sol y de la Luna, y estas se hacen especialmente notorias para orbitas
geoestacionarias.

En este caso para incorporar esta perturbacion, basta con afiadir la atraccion gravitatoria de
este cuerpo sobre el sistema:

; F—F
Tpert = M3 =3 (2.16)
P 73— 7P

Con p5 siendo la del tercer cuerpo y r3 su posicion. De nuevo, se vuelve a mencionar que en
este caso la ecuacién no tiene solucion, pues el sistema se vuelve caético.

* No esfericidad de la Tierra: Como ya se apunt6 antes, la Tierra no es realmente una esfera
por lo que la segunda hipétesis 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 serd mds intenso en aquellas direcciones donde haya mas masa acumulada.
De cara al andlisis de sus efectos se recurre al modelado de la Tierra, para lo cual se usan
diversos arménicos (véase la Figura 2.4.). El mas importante de todos ellos es el J,, vinculado
al achatamiento de la Tierra por los polos.
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Figura 2.4 Representacion de los distintos tipos de arménicos de una esfera: teserales (a), sectoriales
(b) y zonales (c) [12].

En cuanto a esta perturbacidn, el potencial gravitatorio asociado al J, se puede modelar como

[13]; 2
i) = (5)](2) (%2) (=35 @17)

U
7 F

Donde 7 se trata de la latitud a la que volamos y con r siendo el médulo de la posicién y Rg,
el radio de la Tierra en el Ecuador. A partir de la Ecuacién 2.17., podemos deducir el término
que tenemos que afiadir a la ecuacién del movimiento para incluir el efecto del achatamiento
terrestre, que sera: )

7 AU

Fpert = pert

(2.18)

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

* Resistencia atmosférica: Aunque débil, el aire atin presente en las orbitas de los satélites
entorno a la Tierra es capaz de generar una accién de resistencia sobre estos, especialmente
relevante en 6rbita baja, aunque para otras regiones distintas, como puede ser las de 6rbitas
GEO, se puede asumir inexistente. La resistencia con el aire tiene la consecuencia de que se
le extrae energfa al satélite, con lo cual su 6rbita se “circulariza” hasta que finalmente cae
sobre la Tierra. En 6rbita LEO es la accién mds importante y es capaz de destruir la 6rbita.
En este caso, la fuerza perturbadora se trata de la resistencia de la atmdsfera al movimiento
del satélite, que viene dada segiin la ecuacién [14]:

1

_ 2
D= ﬁpvml (2.19)
y cuya direccién vendra dado por la velocidad del objeto relativa a la atmdsfera v,,;, aunque
teniendo sentido opuesto. En esta ecuacién B se trata del coeficiente balistico [12], el cual
da cuenta de como de afectado se ve nuestro cuerpo por la accién de la atmosfera. Este

coeficiente se puede obtener como:

m
- 2.20
i, (2.20)

siendo m, la masa del objeto, S la seccién del mismo que enfrenta a la atmdsfera y Cp, el
coeficiente de resistencia aerodindmico.

B

Por su parte la velocidad v,,; se trata de la velocidad del objeto relativa a la atmosfera,
determindndose como:
Vel =V —Vuim (2.21)
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con ¥ la velocidad del cuerpo y v
modelar como:

um 12 velocidad de la atmdsfera en el espacio, que se puede

Vym = Og X T (2.22)
Finalmente, p se trata de la densidad atmosférica, que podemos aproximar mediante el

siguiente modelo exponencial [15]:

R@—r>

H

p= P0€< (2.23)

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

* Presion de la radiacion solar: Al impactar las particulas de la luz solar contra un cuerpo,
generan una presion mecdnica en este. La magnitud de esta presion dependerd de nuestra
cercania al Sol (pues define la intensidad de dicha luz) y el drea sobre la que incida. Ademis,
no es necesario que el satélite se encuentre frente al sol para sufrir esta presion, la luz reflejada
por otros cuerpos como la Tierra o la Luna también genera una presion similar. Este fenémeno
es la base de la propulsion de velas solares.

La accion perturbadora para la radiacion solar se describe como [9]:

5 F
Fpert = —m—e@ (2.24)

v

Siendo F la fuerza ejercida y que para una placa plana se modela como:
F = pA(1 +¢€)cos(¢p) (2.25)

donde A es el area, € el coeficiente de reflectividad (que va desde 1 para cuerpos totalmente
reflectantes a -1 para totalmente transparentes), @, el 4ngulo de incidencia y p la presion que

se calcula como: !
p=- (2.26)

C
siendo / el flujo de radiacion solar y c la velocidad de la luz.

Asi, 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 mds importantes, pues son aquellos cuyos efectos permane-
ceran en el tiempo y crecerdn de forma mondtona, frente a los peridédicos que irdn oscilando
con el tiempo

* Periddicas: Perturbaciones cuyos efectos en los elementos orbitales se van repitiendo con un
cierto periodo. Segun la duracién 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 fenémenos se pueden modelar aproximando la curva de la anomalia a una serie de
Fourier [9]. Dentro de esta, el primer coeficiente serd el asociado a los efectos seculares, y el resto a
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los periddicos. Asi, por ejemplo, si definiéramos nuestro elemento orbital e mediante la siguiente

curva:
e(t) = 0.3+ 0.00005¢ 4 0.00001 sin( ;) +0.00001 cos(,?) (2.27)

Con w, > w;, entonces el primer término seria el valor inicial, el segundo el secular (el cambio
mondtono de la excentricidad con el tiempo), el tercero un cambio periddico de periodo largo, y el
ultimo uno de periodo corto.
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Figura 2.5 Tabla con el tipo de efectos (S para seculares y P para periddicas) para cada uno de los
tipos de perturbaciones [9].

2.1.5 Concepto de propagador y algunos ejemplos

Por propagar entenderemos el cdlculo de los elementos orbitales (y por tanto de las caracteristicas
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 orbitas 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. Asi, y asumiendo las hipétesis basicas del problema de los
dos cuerpos, podemos recurrir al modelo mds 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 érbita se puede resolver sin necesidad
de recurrir a la resolucién numérica de la Ecuacién 2.14. mediante las leyes horarias. Con ellas
podemos obtener la posicién de un cuerpo en su Orbita para un instante de tiempo determinado,
aunque para nuestro caso se expondrd la ley horaria para 6rbitas elipticas. Con este modelo podemos
resolver el problema en dos sentidos, tanto dado el tiempo transcurrido determinar la posicién
sobre la 6rbita como dada la posicién final determinar el tiempo transcurrido. Para la resolucién, no
obstante, recurriremos a dos conceptos:

* Velocidad orbital media: Se trata de una velocidad coincidente con la velocidad angular
que tendria el objeto si la 6rbita fuera circular. Se define como:

n=4/= (2.28)
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* Anomalia media: Asociado a la velocidad anterior serfa el angulo recorrido en esa drbita
circular en un cierto intervalo de tiempo.

M = nAt (2.29)

Una vez descritos estos, el proceso para obtener el dngulo recorrido dentro de la 6rbita a partir de la
posicidn inicial (de la que conocemos la anomalia verdadera) requiere de dar un pequefio rodeo.
Esto se debe a que en las leyes horarias el tiempo At viene referido al tiempo transcurrido desde que
el satélite paso por el perigeo de la érbita, de esta manera el primer paso tendrd que ser determinar el
tiempo que ha pasado desde que el satélite cruzé este punto hasta que llega a la posicién inicial. En
ese sentido, y a partir de la anomalia verdadera 0 inicial, debemos obtener el valor de la anomalia
excéntrica, E, de la ecuacion:
0 l1+e E

Z— = 2.
tan > 1_etan > (2.30)

Una vez obtenida E calculamos la anomalia media de nuestra posicion inicial mediante la ecuacién
de Kepler:

M =FE —esink (2.31)

Y una vez definida esta, y aplicando la definicién de la anomalia 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 continuacion, afiadimos dicho
tiempo al tiempo transcurrido entre la posicion inicial y la posicién final que deseamos conocer.
Con estos datos calculamos M a través de la Ecuacion 2.17., con M resolvemos la ecuacion de
Kepler y obtenemos E y, finalmente, con E entramos en la Ecuacion 2.18. y determinamos 6. De
esta manera podremos resolver de forma no numérica la érbita del satélite, para nuestro modelo
sin perturbaciones de forma que sus elementos orbitales sean constantes. Segin la forma en que se
tengan en cuenta estas perturbaciones que afecten a nuestro sistema podemos encontrar multiples
propagadores distintos [16]. Un caso seria el propagador bésico o kepleriano, que no tiene en cuenta
ninguna perturbacion, pero ademds también podemos encontrar otros, como el J, medio que incluye
una dependencia funcional del tiempo que tiene en cuenta el efecto del achatamiento de la Tierra en
nuestra 6rbita (simple de usar y muy titil especialmente en 6rbita baja terrestre). En este modelo,
los elementos orbitales se definen de la siguiente manera:

a=a, (2.32)

e=e, (2.33)

i=i, (2.34)
3 R ,

Q=0Q,— En?b cosi(t —ty) (2.35)

3 RZ
=+ an—sz(moszi— 1)(t 1) (2.36)
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3 RZ .
M = M, + (n + an—?m/l — ¢2(2—3sin? z)> (t—15) (2.37)

J, es el armoénico asociado al achatamiento de la Tierra y Rg el radio terrestre. Nétese como en
lugar de la anomalia verdadera se usa la media [9].

Como se puede apreciar en las ecuaciones, se incluyen términos que varian con ¢, los cuales
complican el algoritmo, pero incluyen las variaciones de los elementos orbitales que en nuestro
modelo bésico se omitian, aumentando su precisién. 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 obligardn 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 sefialar la diferencia entre
los elementos orbitales medios (los que aparecen en los mismos) y los llamados osculantes. Los
elementos orbitales osculantes o instantdneos son aquellos que nos permiten para cada instante de
tiempo obtener la posicion real de nuestro cuerpo. En este caso se considerarian, implicitamente,
los efectos de todas las perturbaciones comentadas anteriormente y, por tanto, la érbita reproducida
serd una orbita no eliptica (no kepleriana) y que dependera del propagador usado para obtenerla.

Debido a la accién de todas estas perturbaciones sobre la resolucion de la 6rbita, si nosotros
representdramos como cambian los elementos orbitales veriamos una curva irregular, con muchas
variaciones (algunas periddicas y otras permanentes) y la érbita descrita seria diferente para cada
revolucién dada por el satélite. De esta manera, esta clase de elementos orbitales reproducen una
posicidn especifica del satélite en un instante concreto de tiempo y solo serdn validos para este y no
para ninglin otro momento, ni anterior ni posterior. También es de mencién que en ocasiones para
este tipo de elementos orbitales se incluyen otros rasgos que puedan ser necesarios para considerar
esas perturbaciones, como los arménicos de la Tierra o el coeficiente balistico.

Por su parte, los elementos orbitales medios resultan de una aproximacién del movimiento
del satélite en el cual se desprecien los efectos periddicos de corto periodo. Asi, estos serdn
unos elementos orbitales que recogerdn el cambio de los mismos por la accién de las distintas
perturbaciones, pero solo tendra en cuenta las variaciones seculares. Al representar la 6rbita, las
posiciones no cambian de forma tan rdpida entre una revolucidn y otray, a diferencia de los osculantes,
los medios servirdn para representar la posicion del satélite en un instante de tiempo especifico, pero
ademds también serdn préximos a los de otros instantes de tiempo. Como contraparte de no ser tan
diferentes los valores para cada revolucidn, las posiciones obtenidas por estos elementos no seran
completamente correctas, y tendrdn un error propio de haber despreciado los efectos periédicos.

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

222 TLEs

El “Two-Line Element set” consta de dos lineas que recogen la informacién bésica sobre la
identidad y los elementos orbitales de un objeto en Orbita para una cierta época. Ambas lineas
constan de 69 caracteres alfanuméricos, estando la primera destinada a recoger la identidad, los
pardmetros 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 linea se distribuyen entre 14 campos, comenzando por un 1 que
simplemente nos indica que estamos en la primera linea del formato. A continuacidn, les sigue el
cédigo identificador del objeto, su clasificacién como objeto clasificado, secreto o cuya informacién
es publica y los dos tltimos digitos del afio de lanzamiento, el nimero de lanzamiento de ese afio y
la pieza a la que corresponde dentro de este. Posteriormente, se especifica la época con los datos de
los dos tdltimos digitos del afio y el dia y fraccién del mismo al que corresponden. Finalmente se
incluyen coeficientes de resistencia aerodindmica y derivadas, una serie de datos sobre el nimero
de TLEs generados para ese cuerpo y un ultimo digito que nos avisa de posibles errores.

Como ejemplo de una primera linea 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 linea 1, el satélite estd identificado con el cédigo 24876,
siendo publica su informaciéon como denota el “U” final de este campo (de “Unclassified”). El
satélite fue lanzado en el 1997 y fue el 35° de aquel afio. Los dos tltimos digitos del afio de la época
son 23 y fue lanzado en el dia 27 en la fraccién 0.22472234 del mismo. La primera derivada es
0.00000021 y su segunda es nula, los términos asociados al coeficiente de resistencia también estan
en blanco. Para completar podemos ver que se han generado 999 TLEs para este satélite.

A continuacion, se aborda la segunda linea. En este caso comenzamos de nuevo con el indicador
de la linea donde estamos, acto seguido, de nuevo, se nos muestra el cédigo identificador del
catdlogo. Posteriormente comienza la sucesion de elementos orbitales (todos los dngulos en grados):
inclinacién, RAAN, excentricidad (se colocan directamente los decimales pues el 0. se da por
hecho), argumento del perigeo, anomalia media, revoluciones por dia y finalmente el nimero de
dicha revolucién en esa época. De nuevo, la linea se completa con un nimero que nos avisa de
posibles errores.

Como ejemplo se expone la segunda linea 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 cédigo identificador 24876
(obviamente el mismo que antes). Para este satélite la inclinacion i es de 55.5453°, el RAAN Q es
de 146.9403°, 1a excentricidad ¢ de 0.006576, el argumento de perigeo @ 52.8122°, la anomalia
media 307.7679° y realiza 2.00563955 revoluciones por dia, el nimero de revoluciones en esa
época es de 18714.






3 Propagador de orbitas

Vistos ya una serie de conceptos bésicos de la mecdnica orbital, en el siguiente capitulo se va a
abordar el desarrollo de la primera de las herramientas elaboradas para este trabajo: un propagador.
Este se desarrollard para un dmbito de aplicacién concreto, lo cual nos llevard a implementar
unas ciertas perturbaciones en nuestro modelo. Ademads, se abordardn pruebas de validacién de la
herramienta para garantizar que funciona correctamente.

3.1 Consideraciones iniciales

3.1.1 Area de estudio del propagador

Sean los satélites y objetos en Orbita que vamos a tener que manipular, como parte de nuestro
trabajo vamos a tener que estudiar su posicion y velocidad en distintos instantes, siendo necesario
para esto propagar la 6rbita a partir de un momento inicial dado. En ese sentido (y como se
desarrollara en las proximas paginas) se han elaborado herramientas que, a través de una resolucion
numérica de la ecuacién del movimiento, nos puedan aportar la informacién necesaria. Sin embargo,
y como ya se menciond en el Capitulo 2, existen fenémenos perturbadores que hacen el modelo
basado en la ecuacién 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 drbita y el tipo de perturbacién
que experimentardn los cuerpos objeto de estudio, para poder mejorar la solucién obtenida en tltima
instancia. Idealmente nuestro modelo incluiria el efecto de todas las perturbaciones posibles, sin
embargo esto aumentaria 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 region de estudio: la 6rbita baja terrestre o LEO, y
en ese sentido seleccionamos dos:

* La perturbacién asociada a lo no esfericidad de la Tierra, centrdndonos concretamente en la
mads fuerte de todas (la vinculada al arménico J,), pues para los lapsos de tiempo que vamos
a analizar es la que va a tener efectos mds apreciables.

» Laresistencia que la atmdsfera ejerce a los cuerpos en 6rbita junto a la Tierra.
Como tultimo punto recordar que los modelos usados para representar ambas perturbaciones
tampoco son exactos, por lo que a largo plazo podrian dar lugar a la acumulacién de un cierto

error, pero para la precision 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 posicién 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 dltimo sistema, los ejes x e y definen un plano que contiene la érbita y donde el eje x
apunta al perigeo, mientras el z se dirige hacia "arriba" en relacién a la 6rbita. 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 direccién del polo norte del eje de rotacion terrestre y el y completando el triedro a
derechas. Ambos ejes se pueden apreciar en la Figura 3.1.

Direccién Direcci6n hacia
A norte A “arriba®

Tierra Perigeo Tierra

\_|

rd 7 x T\
) r YA
s O T T S D
X2 Y \Oﬂma

Primer Punto
de Aries

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

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

cos 2 cos @ — sin£2sin M cos i sinQcos® + cosQsinwcosi  sin@sini
Cfpe = | —cosQsin® —sinQcos@cosi —sinQ2sin® + cos2cos®cosi Ccos @sini (3.1
sin Qsini —cosQsini cosi

donde Q es la ascension recta del nodo ascendente, @ el argumento de perigeo e i la inclinacion.
3.1.3 Conversion de vectores de posicion y velocidad a elementos orbitales
Una vez definido nuestro sistema de referencia se van a abordar los siguientes dos problemas:

* Partiendo de la posicién y velocidad del mévil obtener sus elementos orbitales.

* Partiendo de sus elementos orbitales obtener su posicién y velocidad.

A continuacion, se muestra el algoritmo para resolver el primero de ellos. primero determinaremos
el momento angular especifico 4 a partir de la posicion 7y velocidad v:

h=7x7¥ (3.2)

Asi como el vector de excentricidad € a partir de los mismos datos:
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con € la energia especifica de la 6rbita, y de modo que el semieje mayora termina siendo:

—H
= 3.5
a=— (3.5)
La inclinacion i se obtendra de la ecuacion:
] = il’~ l 3-6
cosi P (3.6)

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

—

- k
|k, x h|
Donde 7 es el vector que defina la direccién de la linea de nodos. Una vez con este vector el
RAAN se obtiene como:

cosQ =n, (3.8)

con n, la componente x del vector 7i. Y por dltimo, el argumento de perigeo se obtiene de:

cosm=¢e- (3.9)

Q|3

Un problema que se presenta a la hora de definir los dngulos del RAAN, argumento de perigeo y de
anomalia 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]:

e 0: Si r-v < 0 entonces el dngulo de trayectoria se vuelve negativo. En consecuencia, nos
encontramos viajando de apoapsis a periapsis, lo que supone que nuestra anomalia queda en
el rango 180° a 360°.

* Q: En este caso se usa el vector de la linea de nodos 7 que forma el plano orbital con el
ecuatorial. Si su componente en el eje y n, es negativa nos encontramos a la “izquierda” del
primer punto de Aries, por lo que el RAAN estd entre 180° y 360°.

* ®: Para este dltimo caso usamos como criterio la componente z del vector de excentricidad.

Si es negativa, el perigeo estd debajo del plano, lo que supone que el valor de @ queda entre
180° y 360°.
3.1.4 Conversion de elementos orbitales a vectores de posicion y velocidad

Una vez vista la resolucién de este primer problema, abordamos el problema en sentido opuesto,
partiendo de los elementos orbitales obtener la posicion y la velocidad. Para ello recurrimos primero
a calcular el médulo del radio, empezando por obtener el pardmetro de la cénica p:
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p=a(l—eé?) (3.10)
p
= 3.11
" 1+ecosB ( )
Asimismo:
h=r20=./pu (3.12)

con 6 la derivada con el tiempo de la anomalia verdadera 8. Combinando con la Ecuacién 3.11.:

r6 = (1+ecosB) (3.13)

=

Finalmente:

oad ol
r—Gder(G)—\/;esm(G) (3.14)

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

cos 6
€. = |sinb 3.15)
0
y la velocidad en otra direccién definida como:

V= ré, +roe, (3.16)
con 7 la derivada de la posicién con el tiempo y con € siendo:

—sin0
€p=| cos@ (3.17)
0

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

R = CR7F (3.18)
R = CRyF (3.19)

Concluyendo finalmente con los vectores 7% de posicién y ¥* de velocidad en el sistema de
referencia que deseamos.

3.1.5 Conversion de anomalia media a verdadera

En la resolucién del algoritmo expuesto anteriormente, se ha usado como valor del dngulo en la
trayectoria la anomalia verdadera. Sin embargo, en los elementos orbitales esta es reemplazada en
ocasiones por la anomalia media, siendo necesario pasar de una a otra. En ese sentido, el método
usado es el comentado en la Seccién 2.1.5. del capitulo anterior a través de las Ecuaciones de la
2.28 ala 2.31. y que se recuerdan a continuacion:
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e
@
M = nAt
( l—i—et E
n— = n—
any 1—e 3
M =FE —esinE

(3.20)

(3.21)

(3.22)

(3.23)

donde 7 era la velocidad orbital media, M la anomalia media y E la anomalia excéntrica. La
relaciéon de ambas con la anomalia verdadera 6 se muestra en el diagrama de la Figura 3.2.

Para la resolucioén, se ha empleado una resolucién numérica de la ecuacién de Euler mediante el
método de Newton, usando como pardmetro de entrada la anomalia media e imponiendo el valor de
la excentricidad de nuestra 6rbita. En la Figura 3.2. podemos ver més claramente la diferencia entre

estos tipos de dngulo.

Figura 3.2 Diagrama donde se pueden distinguir para una elipse la anomalia verdadera (8), la media

(M) y la excéntrica (E).
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3.2 Propagador para la perturbacion J,

Una vez hechas estas consideraciones iniciales respecto de las herramientas empleadas para
manipular la posicion de la 6rbita, a continuacion, se muestra el método usado para propagar
la misma, primero para la perturbacién asociada al J,, luego para la asociada a la resistencia
atmosférica.

3.2.1 Modelado del efecto de la perturbacion J,

De cara a la resolucion del problema de propagar la érbita en un cierto periodo de tiempo definido
como entrada, se va a proceder a la resolucion del sistema de ecuaciones diferenciales descrito en
la ecuacion del movimiento (Ecuacién 2.14.). Con ello vamos a ser capaces de resolver la érbita
del satélite no sin antes tener que dar como condicién inicial una posicién 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 posicién y velocidad en coordenadas geocéntricas mediante el algoritmo
descrito anteriormente).

Sea esta ecuacion de partida, a continuacién, y como se comenté en el Capitulo 2 en su Seccién
2.1.3., la manera de incorporar dicha perturbacién serd sumando un término extra en la ecuacién
del movimiento. En este caso, ese término ya se describi6 en la Seccién 2.1.4. a partir del potencial
[13]:

w3 [Re\? .
Uperisy =~ | 3 (f’) (1—3sin?(y)) (3.24)

Siendo U,,,,;, el potencial gravitatorio asociado a J, y donde los términos de latitud y posicion r
se deben recalcular a lo largo de la integracion, siendo el seno expresable como:

sin(y) = % (3.25)

Teniendo esto en consideracion, la perturbacion ocasionada por el armoénico J,, 7,2, s€ puede
desarrollar en cada direccion a través de las siguientes derivadas [12]:
CoU.

pert

Ox

ou

Foertsy = a’;”’ (3.26)

aUpert

| 0z |
Derivando en cada una de estas direcciones, obtenemos las aceleraciones en las coordenadas

cartesianas. De esta manera, el término de la perturbacion 7,,,,;, se ha implementado en nuestro

sistema de ecuaciones diferenciales en sus coordenadas x, y,z como:

[ x 3 R@ 2 7\ 2 |
S () (o
Ha 2JZ< r > < r >

2
b y 3 R@ 7\ 2
Fpers, = | M550 <r> <5- (;) 1 (3.27)
2
23 [(Rg 7?2
S (%) (- (-

En este sistema el término Rg se corresponde con el radio terrestre, x, y, z las coordenadas segtin
el sistema geocéntrico ecuatorial y J, el segundo arménico de la Tierra de valor 0.001083
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3.2.2 Validacion 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 J, en su forma media. Se ha tomado
como criterio que, si las tendencias son similares, y asumiendo el J, medio como acertado, entonces
nuestro propagador también lo serd. A continuacion, se muestran un par de ejemplos:

* Objeto 1: Se trata de un objeto genérico de elementos orbitales a = 8000 km, ¢ = 0.01,
i=36°Q=45° 0w =60°, M = 0°. Dicho objeto se propagara durante un dia. Los resultados
obtenidos se exponen en las siguientes figuras, de la 3.3 ala 3.7
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Figura 3.3 Variacién del semieje mayor del objeto 1 durante un periodo de 1 dia.
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Figura 3.4 Variacion de la excentricidad del objeto 1 durante un periodo de 1 dia.
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Figura 3.5 Variacion de la inclinacién del objeto 1 durante un periodo de 1 dia.
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Figura 3.6 Variacién del RAAN del objeto 1 durante un periodo de 1 dia.
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Evolucion argumento de perigeo
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Figura 3.7 Variacion del argumento de perigeo del objeto 1 durante un periodo de 1 dfa.

Como podemos apreciar, en todos los casos la tendencia de la solucién osculante es coherente
con la solucién analitica del propagador J, medio.

* Objeto 2: Se trata de un objeto genérico de elementos orbitales a = 8000 km, ¢ = 0.01,
i=36° Q=45° 0w =90°, M = 22.3°. Dicho objeto se propagara durante un dia. Los
resultados obtenidos se exponen en las siguientes figuras, de la 3.8 ala 3.12

Evolucion semieje mayor

w_HWIWMMWW"H s |
HInmnmn s

Fecha 2022

Figura 3.8 Variacion del semieje mayor del objeto 2 durante un periodo de 1 dia.
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%1073 Evolucioén excentricidad
0.2 T T T =l

2:fﬂﬂWNﬂMﬂﬁMHFM\fW u%mﬁm:
8T O _

98 N

uoarr N

86 7

95 N

9.4 N

93 N

9.2
Jul 22, 12:00 Jul 22, 18:00 Jul 23, 00:00 Jul 23, 06:00 Jul 23, 12:00 Jul 23, 18:00

Fecha 2022
Figura 3.9 Variacion de la excentricidad del objeto 2 durante un periodo de 1 dia.

Evolucion inclinacion
36.025 T T T T

TERRT AR TR ]

36.015

NI

» . | . ]

Jul 22, 12:00 Jul 22, 18:00 Jul 23, 00:00 Jul 23, 06:00 Jul 23, 12:00 Jul 23, 18:00
Fecha 2022

Figura 3.10 Variaci6n de la inclinacién del objeto 2 durante un periodo de 1 dia.
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Figura 3.11 Variacién del RAAN del objeto 2 durante un periodo de 1 dia.

Evolucion argumento de perigeo

100 T T T
Solucion media
Solucion osculante
95 - -
3 __Jtd o
ofF 5 -
85 1 1 1 1
Jul 22, 12:00 Jul 22, 18:00 Jul 23, 00:00 Jul 23, 06:00 Jul 23, 12:00 Jul 23, 18:00
Fecha 2022

Figura 3.12 Variacién del argumento de perigeo del objeto 2 durante un periodo de 1 dia.

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

Como detalle en estas comparativas del J, 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 peridédicos podemos ser capaces de corregir estas ligeras diferencias de
ambas soluciones.
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3.3 Propagador para resistencia aerodinamica

3.3.1 Modelo del efecto de la resistencia atmosférica

De manera andloga a lo expuesto en la seccién anterior, para incorporar el efecto de la perturbacién
asociada a la resistencia atmosférica tendremos que incluir un término que la modele en la ecuacién
del movimiento. En cuanto a este término, ya expuesto en la Seccién 2.1.4., se trata de [14]:

= 5PV (3:28)

Donde D serd la resistencia experimentada por el objeto, p la densidad del aire y v,,; se trata de
la velocidad relativa del satélite respecto a la atmdsfera y que se ha calculado segtin lo visto en la
Seccién 2.1.4. en las Ecuaciones 2.21. y 2.22. Por su parte, el modelo de densidad empleado se
muestra en la Ecuacién 2.23.

Procede hacer una aclaracién, en la expresion podemos identificar un término que contiene cuanto
influye la atmodsfera en el movil, que se trata del coeficiente balistico B, no obstante, en los TLEs
no se nos proporciona este, sino una variante, B* o BSTAR, que estd asociado con el coeficiente
balistico de la ecuacién anterior, pero que, en caso de trabajar con TLEs, debemos convertir. Esta
relacion viene dada como [16][17]:

_ PoB

B* 3.29
> (3.29)
Siendo esa densidad de referencia p, de valor:
kg
=0.157 3.30
Po m2 - RGB ( )

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

C, = 3 (3.31)

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

1
_Ep : Cb “Vrelx

—

1
TpertAer = _Ep -Gy Vrely 3.32)

1
__Ep'ch'vrelz_

Siendo V,,/x, Vyery, Vrel, 1as componentes de la velocidad relativa en los ejes x y z. Como dltimo
detalle del funcionamiento del propagador, dado el modelo de densidad empleado se puede ver
como conforme bajamos aumenta rdpidamente la densidad y con ella la resistencia, haciendo poco
fiable la solucion de la ecuacién 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 detendria la propagacion al asumirse que ha reentrado en la atmdsfera, evitando asi las
consecuencias de que se dispare la resistencia.
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3.3.2 Validacion 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 andlisis se ha centrado en las variaciones del semieje mayor y de
la excentricidad, pues son estos los parametros afectados. Asimismo, se ha eliminado el efecto
del arménico J, a fin de poder apreciar mejor la tendencia. Finalmente, y como criterio, se va a
comparar el tiempo que nuestro satélite permanece en 6rbita antes de reentrar con el tiempo obtenido
en el departamento.
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Figura 3.13 Variacién del semieje mayor del objeto NORAD 46950 en un periodo de 5 dias.

10°3 Evolucion excentricidad
3 T T T T

Walor inicial
Solucion osculante
25 g5

1 1 1 1
Jul 23 Jul 24 Jul 25 Jul 26 Jul 27
Fecha 2022

Figura 3.14 Variacion de la excentricidad del objeto NORAD 46950 en un periodo de 5 dias.

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 propagacién son a = 6630 km, e = 0.0014,
i=97°,Q=92°, w=0°M=0°ytiene C, = 5.67- 103 m?/kg.
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En estimaciones internas del departamento el tiempo que se mantiene en 6rbita antes de bajar de
6500 kilémetros de distancia al centro de la Tierra se estima en unos 2.7 dias, en el caso de nuestro
propagador observamos 2.8 dias.
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Figura 3.15 Variacion del semieje mayor del objeto NORAD 46935 en un periodo de 3 dias.
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Figura 3.16 Variacion de la excentricidad del objeto NORAD 46935 en un periodo de 3 dias.

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 propagacion son a = 6590 km, e = 0.0015,
i=97.413°, Q = 86.2025°, @ = 0°, M = 0° y tiene C, = 3.504 - 10~ m?/kg.

En estimaciones internas del departamento el tiempo que se mantiene en 6rbita antes de bajar de
6500 kilémetros de distancia al centro de la Tierra se estima en unos 1.5 dias, en el caso de nuestro
propagador observamos 1.1 dias.
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Figura 3.17 Variacion del semieje mayor del objeto NORAD 38270 en un periodo de 5 dias.
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Figura 3.18 Variacion de la excentricidad del objeto NORAD 38270 en un periodo de 5 dfas.

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 propagacioén son a = 6640 km, e = 0.0029,
i=97.33° Q=235.4565°, @ = 100°, M = —100° y tiene C, = 9.23 - 10~% m?/kg.

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






4 Filtros de conjunciones

Como ya se menciond en las dltimas secciones del Capitulo 2 de este trabajo, la labor de detectar
las posibles colisiones entre dos objetos en érbita requeriria de estudiar las 6rbitas 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 ain mds sangrante dado que en algunas de esas parejas,
por las caracteristicas propias de sus Orbitas, dichas colisiones son imposibles sin necesidad de
propagarlas para comprobarlo. Es por esto que se disefian algoritmos que sean capaces de detectar
que parejas si son susceptibles de generar una colisién, descartando buena parte de los pares de
objetos en Orbita por el camino, y reduciendo sensiblemente la cantidad de trabajo necesario a
realizar. Estos algoritmos son los filtros.

Asi, y ya comentado el funcionamiento del propagador empleado para recrear las érbitas de los
cuerpos que se estudien, a continuacién 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 validacién, 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 catdlogo del sitio web SpaceTrack
actualizado al 2022) obteniendo para cada uno tres datos:

* Su cddigo identificativo NORAD.
* El tipo de 6rbita 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 adaptacion de un procesador de TLEs. En esta adaptacion, lo que hacemos
es entrar en la base de datos de Excel con un afio que es en el que trabajamos (esta base de datos
incluye el c6digo NORAD de cada objeto, su fecha de lanzamiento, de caida 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 afio.

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 6rbita para el afio analizado y, de estarlo, extrae sus
TLEs y de ellos deduce sus elementos orbitales mds su periodo juliano.

39
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Introducimos la base de datos a
manipular y los anos para los - INICIO
que queremos hacer el estudio

v
Deszde el primer afio al .
> altimo > an
hJ
. Desde el inicio de la base
o de datos hasta el final
h ¥
Para cada objeto activo en el afio . .
estudiado obtenemos su radio de Aplicamos el Apogee-Perigee
perigeo y de apogeo Filter
v
v
cAlguno de estos es nulo? Aplicamos el Orbit Path Filter
No
. 4 L 4

Incluimos su identificador
NORAD y ambos radios en Aplicamos €l Time Filter
un vector auxiliar

Figura 4.1 Diagrama conceptual con el funcionamiento del programa.

En la Figura 4.1. podemos ver de forma esquemadtica como funciona este c6digo. Como anotacién
mencionar que en una matriz se almacenan el identificador de cada satélite, el radio de apogeo R, y el
de perigeo R, . Esta informacion se recoge para aquellos satélites en orbita que se encuentren activos
y cumplan que sus valores de R, y R,, son no nulos. Por dltimo, 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 colisién es imposible por las posiciones
de su apogeo y perigeo.

* Un segundo que nos descarte parejas donde los puntos de sus Orbitas en la interseccién 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 Orbitas.

Para trabajar con los filtros, no obstante, serd necesario volver a sacar los TLEs, es por ello que
se ha hecho otra adaptacion al cédigo del programa clasificador de satélites, solo que en este caso
Unicamente 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 basaria en hacer una comparativa
entre los perigeos y apogeos de las orbitas de los distintos objetos abordados. La idea consistiria en
que sean dos cuerpos, si el apogeo del primero queda mdas préximo a la Tierra que el perigeo del
segundo entonces no puede existir ninguna posiciéon donde ambas 6rbitas coincidan.

al al

Y

D7\
i

ol I

s Rpl
v / Y
Conjuncién imposible Conjuncion posible

Figura 4.2 Representacion del funcionamienteo del filtro de apogeo-perigeo. A la izquierda tenemos
una conjuncién 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 6rbita azul son menores que el perigeo para la 6rbita verde, luego la
colisién es imposible. No ocurre asi en el caso de la derecha, donde el perigeo de la érbita verde es
menor que el de la azul y viceversa para los apogeos

La primera idea que se nos podria ocurrir para hacer este filtrado, y encontrar una primera serie
de parejas cuyas Orbitas si podrian cortarse segtin este criterio, serfa comparar cada elemento con
todos los demds y asi para toda nuestra poblacién. Sin embargo, por lo mismo que se coment6 en la
seccidn anterior, esto resultaria muy costoso computacionalmente. Es por ello que se opta por un
algoritmo que funcionaria 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 cédigos identificativos del satélite
al que le pertenece esa posicion.

* Luego ordenamos las filas de esa matriz segin 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 cédigo 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 dltimo, cuando pasemos por el radio de apogeo (segunda vez que pasamos por un cierto
c6digo NORAD) desactivamos el puntero.

A continuacion, se muestra la Figura 4.3, en la que podemos ver como se ejecuta este algoritmo.
Sefialar que, una vez completado el bucle, el vector auxiliar se convertiria en el vector que recoja
las posibles conjunciones de nuestra poblacién estudiada.

Introducimos los satélites que
queremos analizar junto a sus - INICIO
radios

v

Ordenamos log objetos segin dichos
radios

v

Desde la primera pareja
L satélite-radio de la matriz a > Fin
la iltima

A4

+E= la primera vez que

No paso por un radio de este Si
satélite?
v
Eliminamos su Incluimos su
identificador del vector identificador en un
auxiliar vector auxiliar
Ly £ 5e ha quedado vacio el vector <
auxiliar?
Mo
v

Formameos todas las parejas
posibles no repetidas

- ¥ _sj

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

De esta manera somos capaces de descartar rdpidamente hasta més de la mitad de las posibles
parejas de satélites. Es importante sefialar como el algoritmo no repite parejas ya detectadas
anteriormente (es decir, ya contenidas en el vector auxiliar), evitando que mds 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 | R, ige0 [UD] | Rypogeo [UD]
1 30 35
2 14 21
3 10 16
4 15 25
5 20 31

Donde los identificadores harfan las veces de nuestro c6digo NORAD y contamos con unos
valores de prueba para unos radios de apogeo y perigeo ficticios.

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

Tabla 4.2 Parejas de objetos susceptibles de tener conjunciones en sus 6rbitas 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 poblacion de objetos suscepti-
bles de generar una colisién. Sin embargo, ain podemos reducir ampliamente esta lista de posibles
accidentes mediante este criterio: sean las 6rbitas de dos cuerpos que llamaremos 1y 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 colision entre ellos, este deberia, por tanto, estar contenido en la
recta. Asi, la 6rbita 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 6rbita del cuerpo 1y
del 2, la colisién serd 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 cudl es la recta de interseccion entre ambos
planos. Aun asi, esto no es suficiente, pues lo que debemos obtener es la distancia a la Tierra de los
puntos correspondientes a esa linea para cada satélite. Es por esto que debemos determinar cudl es
la anomalia correspondiente a cada una de estas posiciones y para cada una de las dos 6rbitas.

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 minimo establecido como requisito
de seguridad, entonces esa pareja serd considerada susceptible de colision segin este criterio.
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Linea de nodos relativa Linea de nodos relativa

Conjuncién imposible Conjuncién posible

Figura 4.4 Representacion de la interseccion entre dos drbitas con la correspondiente linea de nodos
relativa a ambas. A la izquierda tenemos una conjuncién 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 linea de nodos con la érbita verde, y los azules lo propio para nuestra segunda
orbita. Puesto que no coinciden, la conjuncién es imposible. En el caso de la derecha, sin embargo,
estas intersecciones si coinciden, siendo la conjuncién posible

Para poder obtener las intersecciones recurrimos a los vectores perpendiculares que se han
definido normalizando el vector del momento angular especifico de cada 6rbita:

p= 4.1

S Sy

siendo p el nombre dado a esta direccion perpendicular. Una vez hecho esto, la linea de nodos
relativa vendrd dada por la direccidn del vector Nod y este queda descrito como:

Nod = B, x B, (4.2)

Para poder determinar la anomalia usamos el argumento de latitud #. Habr4 uno para cada cuerpo,
y se obtendrédn calculando el 4ngulo que forman la recta de interseccién entre los planos con la linea
de nodos que forma cada uno de los dos con el plano de referencia ecuatorial.

Nod -7i
n-Nod

siendo 7 el vector nodal de cada 6rbita con el plano de referencia.

u = arc cos

(4.3)

Una vez obtenida la u, le descontamos el argumento de perigeo (conocido para cada caso pues
sabemos sus elementos orbitales) y ya tenemos la anomalia. Una vez sabida, basta aplicar la ecuacién
de la cénica:

a(l—é?)

=— 4.4
" 1+3cosO 44

Y comparar las posiciones obtenidas para cada satélite. Es, no obstante, importante mencionar el
efecto de las perturbaciones en este proceso, desplazando las 6rbitas. Es por ello que se ha incluido
el efecto més relevante para el funcionamiento de nuestro filtro, la regresién de los nodos, calculando
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las intersecciones para los dos casos: en el instante inicial del andlisis y en el final, realizando esta
comparativa para ambos e incorporando la variacién de RAAN en el segundo.

Introducimos el conjunto de
parejas susceptibles de -+ 1 INICIO
presentar una conjuncicon

¥

Desde la primera pareja de

> la matriz a la dltima

L4

Obtenemos los ele‘mentos Obtenemos la linea de nodos y la
orbitales para los sa_telites de la > direccion perpendicular del plano
pareja que analizamos orbital para cada satélite estudiado

¥

Obtenemos la recta de interseccion
entre los planos orbitales

¥

Calculamos la distancia a la Tierra para cada
satélite en la interseccion

A

:Es suficientemente pequena la
diferencia entre las posiciones por
| las que pasan ambos zatélites por
una interseccion?
Mo

’

Quitamos la pareja

del conjunto inicial Si

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

Es relevante mencionar que este filtro, si bien vélido para un caso genérico de dos Orbitas
cualesquiera, no estd disefiado para el caso especifico de dos 6rbitas coplanarias, caso para el cual
seria necesario realizar una serie de consideraciones extras y repensar el modo de funcionamiento
del filtro. También es conveniente sefialar que, por esto mismo, el filtro podria plantear, tal cual estd
disefiado, imprecisiones para el caso de dos 6rbitas 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 Orbitas pasaran

por un mismo punto, pero con distinta velocidad para que sus elementos orbitales no coincidieran.

Esta posicién en comiin es (medida segun el sistema de referencia geocéntrico ecuatorial):
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F=| 0 |km 4.5)

Estos objetos vienen dados por los siguientes elementos orbitales:

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

Objeto | a[km] | e | i) | @[] | @[] | 6]
1 8028 | 0.0035 | 45 | 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 linea 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 r,) en su trdnsito por la mitad de la linea de nodos relativa en el
sentido del vector Nod.

r [km] ry [km]
Alinicio | 8000 8000
Al final 8002 | 7679.9

La distincién entre los casos al inicio y al final se corresponde con la accion de la perturbacién
J, sobre ambos objetos. En cuanto a las distancias en el paso por la otra mitad de la interseccién de
los planos orbitales, serdn:

Tabla 4.5 Distancias al origen del sistema de referencia para los satélites de prueba 1 (denotado por
r1) y 2 (denotado por r,) en su transito por la mitad de la linea de nodos relativa en el
sentido opuesto del vector Nod.

ry [km] | r, [km]
Al inicio | 8056.4 | 8730.3
Al final | 8055.3 | 8968.7

Por lo tanto, en esta segunda mitad no habria posible conjuncién en ningtin caso. De cualquiera
de las formas, vemos que para la primera mitad si coinciden y el filtro nos dard como solucién una
pareja de identificadores, los correspondientes a los objetos de prueba usados.

Otro caso que podriamos probar, solo que en este caso para comprobar que el filtro es capaz
de descartar casos que no presenten riesgo de conjuncién, seria uno con un pequefio ajuste del
anterior. Vamos a coger el plano orbital del segundo satélite y modificar su RAAN a 180°. Con esto
conseguimos que el vector Nod se invierta, y las distancias en las tablas anteriores cambien. De
esta forma, el filtro deberia descartar la posible conjuncién 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 caracteristicos del objeto de prueba identificado como 3.

Objeto | alkml | e | i°] | @[] | @[] | 0[]
3 8544.5 | 0.1511 | 56.3 | 73.2 | 180 | 73.2
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Atendiendo a las distancias en los transitos por cada una de las mitades de la linea 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 transito por la mitad de la linea de nodos relativa en el
sentido del vector Nod.

r [km] }"3 [km]
Alinicio | 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 transito por la mitad de la linea de nodos relativa en el
sentido opuesto del vector Nod.

r [km] }"3 [km]
Alinicio | 8000 8730.3
Al final | 8001.1 | 8491.1

Viendo estos resultados, para ninguna de las dos partes de la interseccidn podria haber realmente
una conjuncion, 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 colisién a tnicamente aquellos cuyas dOrbitas presenten puntos en comun. Sin embargo, atin
podemos estrechar mds 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 comin esto no
implica que pasen por ellos en los mismos instantes de tiempo.

t t
\ —
Conjuncién imposibleen t_ Conjuncién posibleen t_

Figura 4.6 Representacion de dos satélites en situacion de potencial colision. A la izquierda tenemos
una conjuncién 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 comun, el
desfase entre los objetos para ese instante hace imposible la colisién. No sucede asi en el caso de la
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derecha, donde los dos cuerpos llegardn en instantes de tiempo similares

Por tanto, y para completar nuestro filtrado, nos quedara un pequeiio trabajo de propagacion de
la 6rbita, 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 estan los dos a la vez en él, podemos
descartar la colision.

Introducimos el conjunto de
parejas susceptibles de -* INICIO
presentar una conjuncion

v

Desde la primera pareja de

»> - i
la matriz a la altima

v

Obtenemos los elementos
orbitales para los satélites de la
pareja que analizamos

v

Calculamos el primer instante en el que
pasara por la interseccion

v

Calculamos todos los instantes posteriores a
esta primera vez en el intervalo estudiado

:Es suficientemente pequena la
diferencia entre los instantes en los
| que pasan ambos satélites por una
interzeccion?
Mo

’

Quitamos la pareja

del conjunto inicial Si

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 disefiado para incluir el caso de 6rbitas coplanarias. Estas requeririan un trato especifico, el cual
no se ha considerado, para poder identificar posibles conjunciones al ser distinto el modo en el que
intersecan las 6rbitas.

Una vez explicado cdmo funciona nuestro filtro, queda probarlo y comprobar que actda correc-
tamente. En ese sentido, se ha decidido continuar con el ejemplo ya ilustrado en la Seccion 4.3.
basado en dos satélites que se definian 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 nimero de dias desde el mediodia 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
interseccion, este valor se ha seleccionado de forma arbitraria, pudiendo haber valido cualquier otro,
y se muestra a continuacion:

Tabla 4.9 Fechas Julianas caracteristicos de los objetos de prueba empleados, identificados como 1

y 2.
Objeto | JD
1 100
2 100

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

6700
F=| 0 |km (4.6)
0

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 colision.

Con esta primera comprobacion 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 interseccion entre las érbitas se producirian potenciales coincidencias. Es por ello que
realizamos la siguiente comprobacion:

* Comprobamos los instantes de paso por el punto de interseccion 7 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:

JD; =100.0964354 “.7
JD, =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 anadimos al satélite 1:
JD, —JD; = 0.1166666 4.9)

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






5 Puesta en funcionamiento: Analisis y
resultados

Terminada la presentacion y explicacion sobre el funcionamiento de las herramientas elaboradas
con objeto de este trabajo, se van a poner a prueba con la ejecucién de un andlisis de conjunciones
sobre una poblacién seleccionada a tal efecto. En las proximas paginas se irdn 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 analisis y poblacion seleccionada

El primer paso antes de iniciar las tareas de filtrado y propagacién, que se desarrollaran en las
secciones posteriores, ha consistido en la seleccién de una muestra de satélites con la cual trabajar.
La base para seleccionar dicha poblacion ha sido el ya mencionado anteriormente (al inicio de la
Seccién 4.1.) catdlogo que el sitio web SpaceTrack pone a nuestra disposicién.

Idealmente se hubiera buscado desarrollar el andlisis 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 mds "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 porcién del espacio que por
sus caracteristicas fuera representativa de los problemas futuros de sobrepoblacién y aumento del
riesgo de colisiones entre objetos.

Con esta filosofia en mente, se ha buscado acotar el andlisis a una 6rbita LEO, concretamente
a una franja de la misma, por ser una regién muy expuesta a la "sobrepoblacién" del espacio y
proporcionar ya de por si una variedad importante de satélites, junto a la posibilidad de poder ver el
efecto de las perturbaciones asociadas al arménico J, y la resistencia atmosférica. Se han valorado
dos candidatas como poblacién de estudio:

¢ Poblacion 1: Objetos cuyas 6rbitas cumplen que su altitud de perigeo es superior a 600 km y
su altitud de apogeo es inferior a 750 km.

* Poblacién 2: Version reducida de la anterior, solo que en este caso el apogeo se encontraria
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 poblacién de 801 satélites. Esta seleccion presenta las siguientes limitaciones:

» Se excluyen satélites que rebasen o se desplacen en los margenes de los limites impuestos
pero que podrian ser susceptibles de cruzar érbitas de otros cuerpos si incluidos en nuestra
region.

51
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* Se excluyen satélites que presenten elevadas excentricidades y tenga partes de sus orbitas en
la region 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
valida para poner en funcionamiento todas las herramientas elaboradas, ademas de poder tener una
idea de cémo es el estado de la region objeto de andlisis.

5.2 Aplicacion del filtro de apogeo-perigeo: Resultados

El primer paso realizado ha consistido en la aplicacién del filtro de apogeo-perigeo ya comentado
en el capitulo anterior (Seccién 4.2.). Una vez extraida la poblacion de la base de datos segun 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 vélida como entrada para el programa del filtro
usado.

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

NParejas = z (nz 1) (5.1)

Siendo n el nimero total de elementos en nuestro conjunto, para nuestro caso 801. Aplicando la
Ecuacion 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 conjuncién son 151386, un 47.25 % del conjunto original.

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

Tabla 5.1 Tiempos de ejecucion para distintos tamafos de las poblaciones.

N° 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 tltimo apunte, con estos tiempos delante podemos ver como tampoco es uniforme el
tiempo de procesado por pareja, aumentando junto al tamafio de la muestra usada. Esto se debe a
que el tamafio de la poblacién implica un aumento del nimero de candidatos con los que el filtro
tendrd 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 conjuncidn entre sus Orbitas, identificadas estas por los NORAD de sus miembros.
Es con esta informacidn con la que ingresaremos al siguiente filtro.

5.3 Aplicacion 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 Orbitas, pero en muchas de estas realmente
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no las llegard a haber, pues, como se comenté en la Seccién 4.3., en muchos casos las posiciones de
dichas 6rbitas sobre la linea de nodos relativa a ambas no coinciden. Es aqui 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 érbita no son completamente exactos, al no modelar
completamente el efecto de las perturbaciones sobre las drbitas.

* Porque los métodos para ir localizando y trazando la érbita del satélite cuentan con un cierto
error, existiendo una diferencia entre la posicidn 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 conjuncién. A la hora de
definir esa tolerancia, se ha usado como referencia los 6rdenes de magnitud en los errores en las
estimaciones y medidas. Asi, el criterio usado ha sido el siguiente:

Ar <= S5km (5.2)

De esta forma, si sobre la linea de nodos relativa a ambas orbitas el mdédulo de la distancia entre
los puntos por los cuales pasan uno y otro satélite es menor o igual a 5 kilémetros, se asumird que
existe riesgo de conjuncion.

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
conjuncion se reduce significativamente hasta 57058 parejas, lo que supone un 37.69 % del total
original. Como podemos ver, el filtrado ha sido mds riguroso que en el caso anterior, aunque
evidentemente se podria haber hecho mds laxo o mds duro modificando el criterio de filtrado
convenientemente.

Una vez comentado el resultado obtenido de la ejecucion del filtro, se van a realizar unos apuntes
sobre el rendimiento y el funcionamiento del mismo. En este caso se observa como, a diferencia del
filtro anterior, el incremento de tiempo destinado a procesar una cierta poblacién no aumenta de
forma exponencial, pues en este caso el nimero 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 ejecucion para distintos tamafios de las poblaciones.

N° 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 ademds concluir que el tiempo que nuestro filtro dedica a cada
pareja es de unos 4 segundos. Dado que el nimero original de parejas obtenido del filtro de apogeo
perigeo fue 151386, resulta rdpido obtener las horas que han sido necesarias para poder completar

el filtrado: 168.2 horas, o lo que es lo mismo, un poco mds de una semana de tiempo de procesado.

Como ultimo 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 mas veces se repite una cierta operacién, menos tiempo tarda el ordenador
en completarla.



54

Capitulo 5. Puesta en funcionamiento: Analisis y resultados

* 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 afio analizado. Esta operacién requiere un
cierto tiempo, que distorsiona el resultado en poblaciones mds reducidas pero que se vuelve
despreciable cuando esta alcanza una cierta magnitud.

Finalmente, una vez se complete la ejecucion del filtro, este nos devolverd tres matrices:

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

* Dos matrices mds con las anomalias verdaderas de cada 6rbita asociadas a sus puntos sobre
la linea de nodos relativa (una matriz para cada uno de los dos nodos).

Ademads, devolverd un vector que, para cada una de las parejas que pasen el filtro, nos dird en
cudl de las dos mitades de la linea de nodos relativa ocurre la conjuncién o si ocurre en ambas. Con
estas 3 matrices y ese vector es con lo que entraremos al tercer y ultimo filtro, el Time Filter.

5.4 Aplicacion del filtro Time Filter: Resultados

Ya pasados los dos filtros anteriores hemos llegado a una lista de parejas que verifican tener
orbitas con puntos suficientemente proximos entre si como para considerar posible una conjuncion,
sin embargo, esto no implica que necesariamente deba de haberla (como se coment6 en la Seccién
4.4.). Si los satélites no llegan a coincidir en ningtin instante sobre estos puntos considerados de
gran proximidad, no se podra producir la conjuncién ni una eventual colisién. 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 margenes 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 permitird una cierta tolerancia. En este caso, no obstante, en lugar de
usar como referencia para la tolerancia solo el error de la medicion, se va a combinar este con las
velocidades tipicas de los satélites en 6rbita. De esta manera el criterio resultante ha sido:

At <= lsegundo (5.3)

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

Una vez definido el criterio segin el cual filtrar, se ha llevado a cabo finalmente el barrido del
conjunto de parejas obtenido tras la ejecucion 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 posicién de la conjuncién con un segundo o menos de diferencia. Esto supone "apenas"
un 3.12 % del grupo original, una reduccién mucho mayor que la vista en los dos filtros anteriores y
que da cuenta de lo exigente de este en comparacion.

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 ejecucién del mismo. Dada la estructura tan similar que
posee el cédigo del Time Filter con respecto al Orbit Path Filter, no es sorprendente que la relacion
de aumento del tiempo de ejecucién del filtro con el niimero de parejas sea igualmente lineal. Esto
se puede comprobar con los siguientes tiempos obtenidos tras pasar el filtro a muestras de distintos
tamafios:



5.5 Propagacion de un caso de posible conjuncién

55

Tabla 5.3 Tiempos de ejecucion para distintos nimeros de parejas.

N° 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, ademads, notorio como no solo la relacién es igualmente lineal como en el
caso del Orbit Time Filter, sino que los tiempos de ejecucién son muy similares (comparese 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 ejecucion, 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 funcién que nos extrae los elementos orbitales necesarios para
los célculos posteriores (véase la funcién comin a ambos filtros donde se extraen los elementos
orbitales en las Figuras 4.5. y 4.7.) ya mencionada al final de la Seccién 4.1. Por dltimo, 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 serd de 63.4 horas o, lo que es lo mismo, 2.64 dias.

Como resultado de este filtro, obtendremos aquellas parejas que, finalmente, han demostrado
ser susceptibles de tener una conjuncidén entre sus Orbitas ateniéndonos a los criterios que hemos
definido. Ya después de esto, habriamos completado la tarea de detectar posibles conjunciones, con
una lista de casos de riesgo, tocando abordar caso a caso cual serd el riesgo real de una colision y,
de haberlo, disefiar una maniobra de evasion.

5.5 Propagacion de un caso de posible conjuncion

Tras la ejecucién 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 conjuncion. Es por ello que, para cerrar este capitulo, se ha decidido
hacer una comprobacién mds exhaustiva de una posible conjnuncién para uno de estos pares de
satélites, ayuddndonos para ello del propagador comentado en el Capitulo 3. Esta propagacién se
hard en dos casos, primero para una comprobacién inicial en un escenario sin perturbaciones y
luego con los efectos de la resistencia atmosférica y de la perturbacién asociada al arménico J,
incluidas, para hacer un estudio mds preciso y dar cuenta del error que se estaria 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 extraido la pareja dada por los c6digos 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 dia los siguientes:
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Tabla 5.5 Elementos orbitales caracteristicos de los satélites identificados por los NORAD 40055 y
43262.

Satélite | a [km] e T | o] | QF] | o[]
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 tltimo apunte, estos TLEs estdn vinculados a unos instantes especificos. 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 érbitas, podemos identificar dos posibles puntos donde ocurra la conjuncion,
ateniéndonos a lo comentado en la Seccién 4.3. centrada en el Orbit Path Filter, que se corres-
ponden con sus pasos por la linea de nodos relativa. Comprobando los instantes en los que los
barrerian, encontramos los siguientes instantes de interés en los que cruzarian por dicha recta, en la
mitad asociada al sentido opuesto al vector de direccion de la linea de nodos relativa Nod, 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 At 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 interseccidn, obtenemos que cruza la siguiente posicion al no
aplicar perturbaciones:

1066.45
7= | 587.13 | km 54
6912.29

y con estas aplicadas cruza por:

1067.62
7= | 587.17 | km 5.5
6905.40

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

1066.33
7= 587.08 | km (5.6)
6911.53
y con ellas:
1066.34
F=| 585.47 | km 5.7

6905.63
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Si para estas posiciones ahora calculamos la diferencia Ar, obtendremos finalmente como de
cerca llegan a pasar:

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

Ar [km]
Sin perturbacion 0.77
Con perturbacién 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 medicién de los
TLEs hace atin mds peligrosa la situaciéon. 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 mds preciso. Asi, al incluirlas vemos como la distancia sigue siendo muy reducida
(aunque mayor que antes), por lo tanto tendriamos una posible colisién entre ambos objetos en
esta posicion que requeriria entrar en el uso de herramientas como el Volumen de Exclusién o la
Probabilidad de Colisién (comentadas en la Seccién 1.2.1.) para acabar de determinar si el riesgo
es lo suficientemente alto como para lanzar una maniobra de evasion.

Como se menciond antes, ademds de este punto donde ya hemos verificado que existe una posible
conjuncién, habria ademads una segunda posicién de la linea de nodos relativa en la cual, por la escasa
diferencia de tiempo entre los trinsitos de los satélites, podria haber riesgo, y que se corresponde
con el transito por la linea de nodos relativa por la mitad en la que apunta el vector Nod. 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 Ar es atiin 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 conjuncién anterior, volvemos
a calcular los puntos de paso del satélite 40055 por la interseccion, que sin perturbacion sera:

—1068.60
7= | —588.87 | km (5.8)
—6932.70

y con perturbacién:

—1095.88
7= | —576.05 | km (5.9
—6923.65

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

—1068.39
7= | —588.21 | km (5.10)
—6924.89
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y con ellas:

—1063.86
F=| —558.7 |km (5.11)
—6921.3

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

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

Ar [km]
Sin perturbacion 7.93
Con perturbacién | 36.10

Vemos en la Tabla 5.9 que el caso sin perturbacién, aunque no sea demasiado, si nos da una
distancia significativa (mayor que la usada como criterio en el Orbit Path Filter), aun asi, al estar
en un orden de magnitud préximo a una diferencia que se pudiera considerar reducida, resulta
recomendable incorporar las perturbaciones y ver mds exactamente como seria la diferencia. Al
incluirlas, los cambios en las 6rbitas 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 colisién.
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El conocimiento es largo, la vida es breve

HipOCcRATES

6.1 Conclusion

Como ya se trat6 al principio de este trabajo, cada vez son mas frecuentes las situaciones de riesgo
en las cuales se encuentran los satélites y cuerpos en 6rbita debido a la posibilidad de impactar entre
si, 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 andlisis y disefio de herramientas
capaces de analizar las posibles conjunciones entre las drbitas de dichos cuerpos, el paso previo a la
deteccion 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 mds realista posible el movimiento de los cuerpos implicados. Idealmente hubiéramos
desarrollado un modelo que lo hiciera completamente, sin embargo, es aqui donde nos chocamos
con la realidad:

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

* A mads realista es un modelo, mas complejo se vuelve, y mas computacionalmente costoso
seré.

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

También se han podido sacar algunas lecciones del disefio de los filtros. Aparte de una leccién
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 definicién de los criterios
de filtrado, y su desarrollo para poder seleccionar los elementos de la poblacién seleccionada de la
manera mds adecuada y ajustada a lo que buscamos. Para ello, ha resultado clave saber seleccionar
que pardmetros eran los que estaban mds vinculados al requisito en el cual se basaba el filtro en
cuestion, como han podido ser la distancia en la linea de nodos en el filtro Orbit Path Filter o el
desfase en segundos en los pasos por dicha linea para el filtro Time Filter.

59



60

Capitulo 6. Conclusion y lineas de trabajo futuras

Por tltimo, y a la vista de los resultados del Capitulo 5, podemos sacar una idea clara: Nosotros
hemos comenzado con una poblacién relativamente reducida de satélites ("apenas” 801) de una
region en especifico, 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 reduccién enorme, sigue siendo una cantidad muy significativa de
posibles conjunciones, y todo para, como ya se ha dicho, una regién del espacio restringida, lo que
da una idea de cuantas podria haber si hiciéramos una revisién de una regién mucho mds amplia.
Se ve asi como, aunque los criterios usados en el filtrado podrian ser mds estrictos, lo cierto es que
el desarrollo de herramientas destinadas al estudio de colisiones en poblaciones masivas es una
necesidad real.

6.2 Lineas futuras de trabajo

Con lo comentado anteriormente ya se podria 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 lineas de trabajo
futuras incluyen:

» Optimizar y mejorar el alcance del propagador, principalmente de forma que sea capaz de
calcular con una precision adecuada 6rbitas en periodos amplios, ademds de no limitarse a
orbitas en LEO y ser capaz de propagar 6rbitas més all4.

* 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 armoénicos de la Tierra como el J5, que tienen efectos no tan destacados como el J,,
pero qué si se busca aumentar el dmbito de tiempo del propagador, si podria influir de manera
relevante. Ademds, y en cuanto al modelo de resistencia atmosférica, serfa adecuado buscar
una manera de abordar el modelado del coeficiente balistico para objetos de interés.

* Por ltimo en cuanto al propagador, tanto si se va a tratar de abordar 6rbitas mds elevadas que
una LEO como si simplemente buscamos una mayor precision de la solucién en esta region,
se deberian incluir perturbaciones no tenidas en cuenta en este trabajo como pueden ser la
asociada a la presion de la radiacién solar o al efecto de terceros cuerpos: el Sol y la Luna.

* Para este trabajo se ha recurrido al uso de informacién sobre la posicidon de los satélites
almacenada en repositorios y de instantes suficientemente alejados en el tiempo (finales
del 2021 e inicios del afio 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, serd necesario
buscar una forma 6ptima de obtener TLEs recientes de poblaciones amplias, pero, en la
medida de lo posible, sin que por ello aumenten en exceso los tiempos de ejecucion de las
herramientas, uno de los problemas que se ha encontrado frecuentemente al manipular TLEs.

* Como se ha podido ver en el Capitulo 5, en especial en las Secciones 5.3. y 5.4., para una
poblacién relativamente modesta de 801 satélites, los tiempos de ejecucion de nuestros filtros
han acumulado un total de unos 9.64 dias completos de procesado. Resulta inmediato deducir
que, de querer abordar regiones mds amplias que la que se ha decidido analizar, los tiempos
se volverian demasiado altos. En nuestro caso, esto se ha corregido de manera bastante
aceptable mediante la programacién de los algoritmos para que usaran multiples niicleos del
procesador, esta linea seria una de las que habria que abordar para mejorar dichos tiempos,
pero también seria adecuado revisar los algoritmos en busca de maneras mas optimas de
realizar los filtrados, reduciendo los tiempos de ejecucion.
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* Aunque este trabajo se ha centrado en el andlisis de conjunciones, este es apenas el primer
paso en el proceso de evitar posibles colisiones entre objetos en 6rbita. Es por ello que una
linea de trabajo que se deriva de aqui es la continuacion a través de herramientas capaces
ya, no de detectar una posible conjuncién como se ha hecho hasta ahora, si no de, una vez
detectada la conjuncién, analizarla y ver si es posible la colisién (bien por el método del
volumen de exclusién o bien por el de la probabilidad de colisiéon, como se comento en la
Seccioén 1.2.1.).

* Si este trabajo era el paso previo para el desarrollo de herramientas de deteccion de colisiones,
la deteccion de estas lo son para el desarrollo de maniobras de evasién. 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 trat6 en la Seccién 1.2.2., si se
puede plantear un estudio de dichas posibles maniobras, asi 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 ejecucion.
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