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DESCRIPCION
Procedimiento de estimacién de colisiéon entre al menos un desecho espacial y un satélite
Campo técnico de la invencién

La presente invencién se refiere a un procedimiento de estimacién de colisién entre al menos un desecho espacial y
un satélite en érbita alrededor de la Tierra. Mas particularmente, la presente invencién se refiere a un procedimiento
que permite a un satélite en 6rbita terrestre poder calcular de manera auténoma a bordo del satélite, su probabilidad
de colisiéon con al menos un desecho espacial, asi como maniobras de evitacién del al menos un desecho espacial.

Técnica anterior

El contexto actual esta marcado por un aumento de los proyectos de mega constelaciones, en las que se pueden
operar hasta 1000 satélites. Ademas, el nimero de desechos seguidos es susceptible de aumentar significativamente:
la poblacion de desechos de seguimiento pasa de 20 000 a 100 000 objetos cuando la superficie de radar de los
desechos detectados pasa de 10 a 5 cm. Estos dos fenémenos conduciran a un nimero mas elevado de calculos de
probabilidad de colisién con los desechos y, por lo tanto, también de calculos de maniobras de evitacién de los
desechos, aumentando asi la carga de trabajo de los operadores en tierra.

Es conocido evaluar una probabilidad P¢ de colisién entre un satélite y un desecho espacial de varias maneras segun
la tesis presentada y defendida el diez de diciembre de dos mil quince por Romain Serra, titulada «Opérations de
proximité en orbite: évaluation du risque de collision et calcul de manoeuvres optimales pour I'évitement et le rendez-
vous», siendo la dicha tesis publicamente accesible, especialmente a través del sitio web «archivesouvertes.fr» bajo
la referencia tel-01261497. Se conoce el documento US2008/0033648 el cual describe un método de determinacion
de una maniobra de evitacidén. Sin embargo, este método requiere una potencia de calculo significativa, lo cual limita
su eficacia.

Presentacion de la invencion
La presente invencién tiene por objetivo remediar estos inconvenientes con un enfoque completamente innovador.

La presente invencién tiene por objeto un procedimiento de estimacién de colisién entre un satélite en 6rbita alrededor
de la Tierra y al menos un desecho espacial, comprendiendo el procedimiento las etapas reivindicadas en la
reivindicacioén 1.

Segun una particularidad, el procedimiento segun la invencién incluye ademas una etapa implementada por los medios
de célculo incorporados en el satélite que precede la etapa de célculo de la primera probabilidad de colision, de:

determinacién de la fecha més cercana de paso correspondiente a una fecha més cercana de paso real, mediante
incremento sucesivo, desde una fecha mas cercana de paso de referencia predeterminada por los medios de
procesamiento de informacién en tierra y transmitida previamente al satélite, verificando un desplazamiento temporal,
en la fecha de mas cercana paso real, un resultado casi nulo del producto escalar de una diferencia entre una posicién
orbital real del satélite y una posicién orbital del desecho espacial con una diferencia entre una velocidad orbital real
del satélite y una velocidad orbital del desecho espacial, siendo la posicidén orbital y la velocidad orbital del satélite y
respectivamente del desecho espacial obtenidas a partir de la érbita del satélite y respectivamente del desecho
espacial.

Segun otra particularidad de la invencién, la etapa de calculo de la primera probabilidad de colisién, implementada por
los medios de calculo incorporados en el satélite, comprende la maximizacién de la primera probabilidad de colisién
por dilucién de las covarianzas de las posiciones orbitales del satélite y del dicho desecho espacial.

Segun otra particularidad, el procedimiento segln la invencién comprende ademas las etapas implementadas por los
medios de calculo incorporados en el satélite, cuando la primera probabilidad de colision es superior a un umbral
predefinido de probabilidad de colision, de:

- determinacién de una primera maniobra de evitacién del dicho desecho espacial en una fecha de primera maniobra
de evitacién predeterminada segun un primer empuje del satélite que optimiza la separacién radial de la 6rbita real del
satélite;

- correccion de la posicién orbital real del satélite en la fecha de la primera maniobra de evitacién segun una primera
correccién orbital dependiente del vector de empuje del satélite en relacién con la primera maniobra de evitacién;

- propagacién de una segunda érbita real corregida del satélite desde la posicién orbital real corregida y su covarianza
hasta la fecha mas cercana de paso con base en la dicha matriz de transicién de estado y la érbita de referencia del
satélite;
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- célculo de una segunda probabilidad de colisién entre el satélite y el dicho desecho espacial en la fecha més cercana
de paso segln la segunda érbita real del satélite.

Segun otra particularidad, el procedimiento segln la invencién comprende ademas las etapas implementadas por los
medios de calculo incorporados en el satélite, cuando la segunda probabilidad de colisién es superior al umbral
predefinido de probabilidad de colision, de:

- determinacién de una segunda maniobra de evitacién del dicho desecho espacial en una fecha de segunda maniobra
de evitacién predeterminada segln un segundo empuje del satélite que optimiza la separacién radial de la segunda
6rbita real del satélite;

- correccién de la posicién orbital del satélite en la segunda &rbita real, en la fecha de la segunda maniobra de evitacidn
seglin una segunda correccidén orbital dependiente del vector de empuje del satélite en relacién con la segunda
maniobra de evitacion;

- propagacion de una tercera érbita real corregida del satélite desde la posicién orbital corregida del satélite en la etapa
anterior y su covarianza hasta la fecha més cercana de paso con base en la dicha matriz de transiciéon de estado y la
orbita de referencia del satélite;

- célculo de una tercera probabilidad de colisidn entre el satélite y el dicho desecho espacial en la fecha mas cercana
de paso segln la tercera érbita real del satélite.

Segun otra particularidad de la invencidn, la fecha de las maniobras de evitacién tiene lugar segin un argumento de
latitud de maniobra opuesto al argumento de la latitud de colisiéon con el desecho espacial.

Segun otra particularidad de la invencién, la fecha de las maniobras de evitacion se determina segln las etapas de:

- determinacion de una pluralidad de intervalos de tiempo libres de maniobra que permiten cada uno la ejecucién de
una maniobra de evitacién del dicho desecho espacial;

- asignacién a cada maniobra de evitaciéon de una fecha de maniobra durante un intervalo de tiempo libre de maniobra
determinado distinto de otro intervalo de tiempo libre de otra maniobra de evitacion.

Segun otra particularidad de la invencién, la etapa de asignacién comprende las etapas de:

- determinacién de la separacién radial maxima posible entre el satélite y el desecho espacial en la fecha més cercana
de paso en cada uno de los intervalos libres de maniobra determinados;

- clasificacion de los intervalos de tiempo libres segin una notacién representativa de la separacion radial determinada
para cada intervalo libre de maniobra; incluyendo la etapa de asignacién la asignacién a cada maniobra de evitacién,
el intervalo de tiempo libre de maniobra de la mejor notacién determinada, distinto del intervalo de tiempo libre de otra
maniobra de evitacion.

Segun otra particularidad de la invencién, cada maniobra de evitacién incluye la direccién relativa a la separacién
radial maxima asociada al intervalo de tiempo de maniobra libre asignado a cada maniobra de evitacién.

Segun otra particularidad de la invencién, cada maniobra de evitacién incluye una diferencia de velocidad méaxima
autorizada durante el intervalo de tiempo libre de maniobra asignado a cada maniobra de evitacién.

Segun otra particularidad de la invencién, la correccién orbital relativa a cada maniobra de evitacién se determina
segln las etapas de:

- propagacion de la érbita real del satélite hasta la fecha de la maniobra de evitacién de modo que obtenga una posicién
orbital antes de la maniobra;

- evaluacion del efecto de la maniobra aplicada a la érbita antes de la maniobra en la fecha de la maniobra de evitacién
de modo que determine la érbita real después de la maniobra de evitacién en la fecha de la maniobra de evitacién;

- propagacién de la érbita antes de la maniobra hasta la fecha mas cercana de paso de modo que obtenga una posicidén
orbital de la érbita real sin maniobra de evitacidén en la fecha mas cercana de paso;

- propagacién de la posicién orbital después de la maniobra hasta la fecha mas cercana de paso de modo que obtenga
una posicion orbital de la érbita real con maniobra de evitacién en la fecha mas cercana de paso;
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- determinacién de la diferencia de posicion orbital en la fecha mas cercana de paso segun el efecto de la maniobra,
segun la posicion orbital de la érbita real sin maniobra de evitacion en la fecha mas cercana de paso y segun la posicién
orbital de la 6rbita real con maniobra de evitacién en la fecha més cercana de paso.

Otro objeto de la invencién se refiere a un sistema de estimacidn de colisién entre un satélite en érbita alrededor de la
Tierra y al menos un desecho espacial, como se reivindica en la reivindicacioén 12.

Una primera ventaja de la invencion es permitir tener en cuenta la érbita medida en tiempo real por un dispositivo de
navegacién del satélite para la estimacién del riesgo de colision.

Otra ventaja es simplificar todos los calculos que, por tanto, puedan ser ejecutados por los medios de calculo
incorporados en el satélite.

Aln una ventaja es que los medios de calculo, a bordo del satélite, pueden de manera auténoma anticipar una
correccién de su trayectoria. Se pueden anticipar varias correcciones mediante los medios de calculo incorporados en
el satélite. También se pueden realizar correcciones mediante los medios de célculo incorporados en el satélite para
uno o més desechos.

Una ventaja también es que los medios de célculo incorporados en el satélite para la implementacion de la invencion
son limitados con respecto a los medios de procesamiento en tierra, pero permiten una mayor precisiéon en la
estimacién del riesgo de colisiéon y en la anticipacién de las maniobras de evitacién.

Aln otfra ventaja es que las estimaciones de riesgo de colisién, asi como los célculos de posibles maniobras de
evitacion, pueden ser controladas lo méas cerca de la fecha més cercana de paso. En efecto, no es necesario, a través
de un bucle de tierra, transmitir el plan de maniobra a bordo del satélite en el momento en que este ultimo es visible
para la estacién de tierra. Esto permite, por un lado, mejorar aln més la precisiéon y, por otro lado, evitar la
implementacién de maniobras de evitacion innecesarias. En efecto, el paso a través del bucle de tierra exige realizar
calculos con mayor antelacién, lo cual aumenta las incertidumbres y, en general, se evidencia mediante maniobras de
evitacion las cuales no eran obligatoriamente necesarias.

Breve descripcién de las figuras

Otras ventajas, objetivos y caracteristicas de la presente invencién se desprenden de la descripcién que sigue,
realizada con un objetivo explicativo y de ningn modo limitativo, con respecto a los dibujos adjuntos, en los cuales:

- La Figura 1: es una representacién esquematica de un satélite en 6rbita alrededor de la Tierra segun su 6rbita de
referencia y segun su 6rbita real, y de un desecho espacial en riesgo de colisiéon con el satélite;

- La Figura 2: es una representacién esquemética en forma de gréafico temporal de una propagacién de la érbita real
del satélite por medio de una matriz de transicién de estado y de su érbita de referencia;

- La Figura 3: es una representaciéon esquemética del efecto de una maniobra sobre la érbita real del satélite de la
Figura 2;

- La Figura 4: es una representaciéon esquematica de una fecha mas cercana de paso determinada segun la érbita de
referencia y de la fecha mas cercana de paso en relacién con la érbita real del satélite;

- La Figura 5: es una representacion esquemética del desecho espacial y del satélite, en situacién de riesgo inminente
de colisidn, proyectado en el plano de colision;

- La Figura 6: es una representacién esquemética temporal de la etapa de célculo de la probabilidad de colisién segln
varias maniobras de evitacién segln un primer modo de realizacién;

- La Figura 7: es una representacién esquematica temporal similar a la Figura 6 seglin dos desechos espaciales en
riesgo de una colisién con el satélite.

- La Figura 8: es una representacién esquematica de un ejemplo de intervalos libres de maniobra del satélite;

- La Figura 9: es una representacién esquematica temporal de una etapa de calculo de la probabilidad de colisién
segln varias maniobras de evitacién seglin un segundo modo de realizacién teniendo en cuenta los intervalos libres
de maniobra;

- La Figura 10: es una representacién esquemética temporal similar a la Figura 9 segln dos desechos espaciales en
riesgo de una colisién con el satélite;
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- La Figura 11: es un ejemplo de un diagrama de flujo del procedimiento de estimacién de colisién entre el satélite en
orbita alrededor de la Tierra y al menos un desecho d; espacial,

- La Figura 12: es un ejemplo de diagrama de flujo en relacién con la determinacién de fecha de las maniobras de
evitacién;

- La Figura 13: es una representacién esquemética de un dispositivo de implementacién del procedimiento de
estimacién de colisién entre el satélite en 6rbita alrededor de la Tierra y al menos un desecho d4 espacial.

Descripcidn de los modos de realizacién

Segun la Figura 1, se representan un satélite 10 en érbita alrededor de la Tierra 12 y un desecho d4 espacial en 6rbita
también alrededor de la Tierra 12. Un satélite es capaz de gestionar de manera auténoma sus maniobras de
mantenimiento en posicién. La informacién con relacién a las maniobras de mantenimiento de satélites sé6lo estara
disponible en tierra durante las fechas precisas durante las cuales el satélite esté en el campo de comunicacién con
las antenas de comunicacién en tierra que permitan el enlace de radio entre el satélite y los operadores en tierra. Para
este efecto, la toma en consideracién de la maniobra de mantenimiento en posicién del satélite en la estimacién de la
orbita del satélite por los operadores, no se puede realizar en general en tiempo real, lo cual no permite estimar
correctamente el riesgo de colisién, en la medida en que la tierra no esta en capacidad de predecir correctamente la
trayectoria del satélite. El satélite 10 sélo puede estar en comunicacién con un centro 18 de control de satélites cuando
esta en el campo de comunicacién o los campos 14 de visidn de los medios 16 de comunicaciones en tierra conectados
al centro 18 de control de satélites. Segun la Figura 1, el satélite 10 esta representado en un primer instante To en su
orbita tedrica, conocida por el centro 18 de control de satélites, es decir en su 4rbita vinculada a su misién o también
llamada &rbita X de referencia del satélite. De manera no limitativa, el centro 18 de control de satélites comprende
medios de procesamiento de informaciones y de comunicacién con los satélites. Los medios de procesamiento de
informacién pueden comprender, por ejemplo, un microcontrolador o procesadores que ejecutan programas
configurados para calcular un conjunto de datos necesarios para los satélites. Los medios de comunicacién pueden
comprender antenas de emision y de recepcidn para transmitir el conjunto de datos necesarios a los satélites.

Segun la Figura 1, el satélite 10 también esta representado en otra érbita, denominada érbita Xl real del satélite 10
en un instante T1 después del instante To. En efecto, la érbita Xr de referencia del satélite puede diferir de la 6rbita
Xreal real del satélite 10. Por tanto, la érbita de referencia difiere de la 6rbita real seguida por el satélite tal como medida
por los medios de navegacion incorporados de mayor precision. El satélite 10 comprende, por ejemplo, un dispositivo
de navegacién que le permite conocer en tiempo real su posicién orbital. La diferencia de trayectoria entre la trayectoria
de la 6rbita Xeal real y la trayectoria de la 6rbita Xt de referencia se debe especialmente a las maniobras efectuadas
por el satélite 10 de manera auténoma y posteriores al primer instante To, como por ejemplo y de manera no limitativa,
maniobras de mantenimiento en posiciéon del satélite 10. La diferencia entre la trayectoria de la érbita Xeq real y la
trayectoria de la érbita X de referencia, es en relacién especialmente al hecho de que el satélite 10 controla sus
maniobras para permanecer cerca de la trayectoria de la érbita X.s de referencia, sin por eso estar perfectamente
sometido.

El desecho d4 espacial tiene su propia 6rbita Xq1 correspondiente a su propia trayectoria orbital. El centro 18 de control
de satélites en tierra colabora especialmente con agencias de vigilancia de los desechos en el espacio tal como, por
ejemplo, el organismo americano CSOC (Combined Space Operations Center), o incluso el organismo internacional
SDA (The Space Data Association). A partir de datos representativos de la 6rbita Xy¢ del desecho espacial y su
covarianza COVy1, asi como a partir de la 6rbita X de referencia del satélite 10 y de su covarianza COVsy, el centro
de control en tierra es capaz de determinar una fecha TCAs mas cercana de paso de referencia del desecho dy
espacial con el satélite 10. La fecha TCA« mas cercana de paso de referencia corresponde a la fecha en la cual la
distancia entre la posicién orbital de referencia media y la posicién orbital media del desecho es la mas pequefia.

Cabe sefialar, segun la Figura 1, que la fecha TCAs mas cercana de paso de referencia del desecho d4 espacial con
el satélite 10 estimado en tierra, puede diferir de una fecha TCAa Més cercana de paso real entre el desecho dy
espacial y el satélite cuando se considera la trayectoria orbital media real del satélite 10 correspondiente a su érbita
real tal como medida por los medios de navegacién incorporados. Esta fecha TCAea mas cercana de paso real no se
puede determinar en tierra, ya que el centro 18 de control de los satélites s6lo conoce la érbita X de referencia del
satélite y no la 6rbita real del Xca del satélite.

El satélite 10 esté configurado para estimar una probabilidad de colisiéon P4 entre el desecho d4 espacial y el satélite
10 en una fecha TCA més cercana de paso con base en su érbita real. Por tanto, el satélite esta en capacidad de
calcular la probabilidad de colisién en la fecha TCA.al mas cercana de paso real como también podria hacerlo en la
fecha TCAr mas cercana de paso de referencia. A este respecto, el satélite 10 comprende medios de célculo que
pueden, por ejemplo y de manera no limitativa, comprender un microcontrolador. Con el fin de estimar una probabilidad
P+ de colisién entre el desecho di espacial y el satélite 10 en una fecha TCA més cercana de paso, es conveniente
conocer la 6rbita del satélite 10 y su covarianza COVsqt en esta fecha TCA mas cercana de paso, asi como la posicién
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orbital del desecho di espacial y su covarianza COVy en esta fecha TCA més cercana de paso. Para este efecto,
conviene determinar, una efeméride de datos que permita propagar una diferencia de estado, también llamada
efeméride de datos de transicién de estado o matriz de transicién de estado, que permita una propagacién de la érbita
Xreal(t) real del satélite y su covarianza Cov en esta fecha TCA mas cercana de paso de referencia.

Més particularmente, se puede propagar la érbita real del satélite con ayuda de una matriz ¢ de transicién de estado.
Al menos una matriz ¢ de transicién de estado es determinada por el centro 18 de control de los satélites. La matriz ¢
de transicién de estado permite, por ejemplo, una propagacién, en la fecha TCA.: mas cercana de paso de referencia,
de la 6rbita X.eql real del satélite y su covarianza COVg,: medida en un instante to.

Para este efecto, con el objetivo de hacer auténomo el satélite 10 en su capacidad de estimar mas precisamente una
probabilidad de colision con un desecho d4 espacial, se puede calcular, mediante los medios de procesamiento de la
informacién en tierra, la matriz ¢ de transicion de estado y comunicar al satélite 10 esta matriz ¢ de transicién de
estado (to->TCA). Por tanto, el satélite 10 podra determinar su érbita en to luego su 6rbita en la fecha TCA mas
cercana de paso de referencia. Se determina, mediante los medios de calculo incorporados en el satélite, la
propagacién de la diferencia de 6rbita entre la érbita X.a real del satélite 10 y la érbita X.s de referencia del satélite
10. Se sefiala que la propagacidn en el tiempo de la 6rbita X.cq real del satélite 10 se puede calcular segln la siguiente
ecuacion:

Xreal(t) = Xrer(t) + AX() (1
o incluso, considerando la matriz ¢ de transicién de estado:
Kieal(t) = Kref(t) + Qao>npAX(to) (2)

La ecuacidn (2) se utiliza, por ejemplo, para determinar la 6rbita Xeq real en la fecha TCAf mas cercana de paso de
referencia, con una matriz @ de transiciéon de estado (to->TCAs) previamente proporcionada por el centro de control
en tierra. Se pueden proporcionar al satélite varias matrices de transicién de estado entre dos instantes de interés,
correspondientes por ejemplo a maniobras de evitacién predecibles consideradas. El satélite 10 ademas puede recibir
desde el centro 18 de control de satélites informaciones que incluye especialmente la érbita y la covarianza vinculada
al desecho dq espacial, la fecha TCAt méas cercana de paso de referencia y la 6rbita X de referencia del satélite 10
en al menos dos instantes de interés correspondientes al instante de activacién del calculo de probabilidad y a la fecha
mas cercana de paso de referencia.

La érbita del satélite corresponde a un conjunto de elementos con seis dimensiones. Un ejemplo de érbita sera
detallado posteriormente.

Con el fin de limitar el volumen de datos que los medios de calculo del satélite 10 deberan procesar, los datos
transmitidos por el centro 18 de control de los satélites que permiten a los medios de célculo incorporados calcular la
probabilidad de colisién P1 con el desecho d1 espacial se pueden limitar a:

- al menos una fecha tq de activacién para el calculo de la probabilidad P+ de colision;

- al menos una matriz ¢ de transicién de estado entre la fecha t.,; de activacién y la fecha TCAs més cercana de paso
de referencia;

- la érbita de referencia del satélite al menos en la fecha tcyr de activacidén y en la fecha TCAs mas cercana de paso
de referencia;

- la 6rbita del desecho dq espacial y su covarianza al menos en la fecha TCA.t més cercana de paso de referencia.

Para este efecto, la 6rbita X de referencia se puede determinar especialmente desde el centro 18 de control de los
satélites mediante la utilizacién de un modelo complejo desde los parametros orbitales que también incluyen los
arménicos superiores del potencial gravitacional de la Tierra. La matriz ¢ de transiciéon de estado se puede calcular a
partir de un desarrollo limitado alrededor de la érbita de referencia del satélite y se enviara al satélite al mismo tiempo
que las informaciones relativas con la érbita de desecho d1 espacial y su covarianza. Por tanto, la propagacién utilizada
durante el célculo con ayuda de la matriz ¢ de transicién de estado puede tener en cuenta los modelos complejos
necesarios para una alta precision. Una ventaja de calcular la matriz ¢ de transicion de estado a partir del centro 18
de control de los satélites es, especialmente, poder beneficiarse de una potencia de célculo mas significativa que la
que se puede incorporar en el satélite 10.

La propagacion de la 6rbita X de referencia del satélite 10 puede determinarse, por los medios de procesamiento de
informacién en tierra, seglin una propagacién de deriva libre de la érbita X, de referencia del satélite 10, es decir sin
maniobra del satélite 10, a partir de la fecha tc,: de activacién hasta la fecha TCAs més cercana de paso de referencia.
A este respecto, los medios de procesamiento de informacién en tierra determinan la érbita X.s de referencia del
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satélite 10 y la matriz de transiciéon de estado (¢(tcur—TCAres) entre la fecha de activacién y la fecha més cercana de
paso de referencia.

Més particularmente, se trata de reconstruir la érbita Xer de referencia en la fecha tcyr de activacién y de propagar esta
orbita Xiei(tcur) de referencia a la fecha TCAref mas cercana de paso de referencia. Esto le permite tener:

- la 6rbita Xie(teur) de referencia en la fecha te,; de activacién;
- la 6rbita X TCAref) de referencia propagada a la fecha TCAs més cercana de paso de referencia;

- la matriz de transicién de estado (@(tcu—TCAres) entre la fecha te,r de activacidon y la fecha TCAr més cercana de
paso de referencia.

Segun la Figura 2, se sefiala que la propagacion hasta la fecha TCAref més cercana de paso de referencia de la 6rbita
Xreal real del satélite 10 se puede calcular por los medios de célculo incorporados por el satélite 10 segln la siguiente
ecuacion:

Xreal(TCAref) = Xref(TCAref) + AX(TCAref) (3)

A este respecto, el satélite 10, conociendo su 6rbita Xeal(tcur) real en la fecha tq,r de activacidn gracias especialmente
a su dispositivo de navegacién, es capaz de calcular la diferencia orbital AX(tcy) entre su érbita Xieal(tcur) real en la
fecha tc,r de activacidn y la érbita Xeet(tcwr) de referencia del satélite en la fecha tc,; de activacién, segun la siguiente
ecuacion:

AX(tour) = Xreal(tour) - Xref(tcur) (4)

Conociendo la matriz de transicién de estado @(tcu—TCAs) entre la fecha de activacién y la fecha mas cercana de
paso de referencia, a partir de la ecuacién (4), la ecuacién (3) también se puede escribir:

Xreal(TCAref) = Xref(TCAref) + (P(tcur"a’TCAref) X /L\X(tcur) (5)

La matriz de transicién de estado (@(teu—TCArf) entre la fecha de activacién y la fecha mas cercana de paso se aplica
a la diferencia orbital, determinada en la fecha de activacién, para deducir una diferencia orbital en la fecha mas
cercana de paso.

Los medios de célculo incorporados por el satélite 10 también permiten calcular la covarianza COVeui(TCAs) del
satélite 10 en la fecha TCAref mas cercana de paso conociendo la covarianza COVgai(teyr) de la orbita del satélite 10
en la fecha tcur de activacién, segln la siguiente ecuacion:

COVsal(TCAlef) = (P(tcw%TCAref) X COVsat(tcur) X (P(tcur%TCAref) t (6)

En el ejemplo de la Figura 3, en comparaciéon con la Figura 2, el satélite 10 ha efectuado ademés una maniobra
posterior a la fecha de activaciéon. Esta maniobra genera en la érbita Xea(TCAref) real del satélite en la fecha TCA s
més cercana de paso de referencia, una diferencia AXman orbital determinada por los medios de célculo incorporados
por el satélite 10. Teniendo en cuenta una maniobra del satélite 10 se evidencia una correccion Xeal( TCAvf) orbital real
del satélite en la fecha TCA.t més cercana de paso de referencia segun la siguiente ecuacién:

Xreal( TCAver) = Xref(TCArer) + AX{TCArer) + AXman(TCAref) (7)

La diferencia orbital AXman(TCArer) debido a la maniobra representa el efecto de la maniobra en la fecha TCAr méas
cercana de paso de referencia. En el caso, especialmente, en que no se proporcionen las matrices de transicién de
estado que tengan en cuenta la fecha de maniobra, la determinacién de la diferencia orbital AXman(TCArer), también
denominada correccion orbital, en la fecha TCAs més cercana de paso de referencia, se puede realizar segin las
siguientes etapas:

- propagacién de la érbita Xca real desde la fecha t.,; de activacion hasta la fecha tman de maniobra para la cual se le
afiade un efecto secular J2 de modo que obtenga una orbita Xreal n(tman) @antes de la maniobra;

- evaluacion del efecto de la maniobra AXman(tman) S€gUn la ecuacion de Gauss aplicada a la orbita Xreal p(tman) antes
de la maniobra, de modo que

AX (tman) =G (X real b (tman)) W

donde G es una matriz relativa al empuje de la maniobra, determinada a partir de las ecuaciones de Gauss
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TNW (T vector segun la velocidad actual V, W vector segln la normal a la érbita, es decir, al producto vectorial ¥ % &
o esla posicién del satélite,

y donde N completa el sistema de referencia ortogonal,
- evaluacion de la érbita real Xiea_a(tman) después de la maniobra segun la siguiente ecuacion:
Xreal_a(tman) = Xreai_b(tman) + /,\Xman(tman) (8)

- propagacién del efecto de la maniobra AXman(tman) sobre el argumento de la latitud del satélite 10 y la
ascensién recta del nodo ascendente del plano orbital del satélite 10. Para este efecto se determinan dos
propagaciones con efecto secular ‘J2', es decir una primera propagacién de la érbita real después de la
maniobra Xrea_a desde la fecha tman de maniobra hasta la fecha TCA.s mas cercana de paso de referencia, y
una segunda propagacion de la drbita real antes de la maniobra Xea » desde la fecha tman de maniobra hasta
la fecha TCAf més cercana de paso de referencia. Para este efecto se obtienen dos érbitas. Una primera
Orbita Xrea a( TCArer) del satélite 10 teniendo en cuenta el efecto de maniobra y una segunda posicién orbital
Xreal-b( TCAvet) del satélite 10 sin tener en cuenta el efecto de maniobra;

- determinacién de la diferencia AXnan(TCAref) de posicién orbital segun la siguiente ecuacién:

AXman(TCAref) = /,\Xman(tman) + Xreal_a(TCAref) - Xrealwb(TCAref) (9)

La ventaja de la formulacién de diferencia AXman(TCAer) de posicidn orbital segln la ecuacién (9) es que los efectos
de la maniobra se separan con los efectos integrados en el tiempo sobre la érbita real en la fecha TCA mas cercana
de paso de referencia con maniobra Xea a(TCAver) ¥ sin maniobra Xreal u(TCAver). El efecto directo de una maniobra se
refiere a los pardmetros de la érbita del satélite 10, es decir: el semieje mayor ‘a’, el vector de excentricidad [ex, e/], la
inclinacién ‘I’ y, en ocasiones, la ascensidn recta ‘Q’ del nodo ascendente del plano orbital del satélite 10. El efecto
integrado en el tiempo se refiere Gnicamente a la ascensién recta ‘Q’ del nodo ascendente del plano orbital del satélite
10 y al argumento de la latitud ‘a’ del satélite 10. Esto significa que el efecto secular ‘J2’ sélo puede considerarse para
la propagacién de estos dos pardmetros. La propagacién con el efecto secular ‘J2’ se puede describir segln las
siguientes formulaciones:

Segun una fecha inicial to y una fecha t1 final de propagacién, es decir desde una posicién orbital inicial X(to) = [ao, exo,
ey0, o, Qo, 0o), la posicidn orbital final X(t1) = [a1, ex1, ey1, i1, Q1, A4] se evalla segun las siguientes ecuaciones:

a, = a, (10)
€x1 = €xp (11)
€y1 = Eyg (12)
i, = i, (13)
0= g+ 5 (X(to))- (b — to) (14)
o =y + = (X(tp)). (t — to) (15)

. do
% (X)) T (X(o)) | |
para las cuales, ™ y son las tasas angulares correspondientes respectivamente a la
ascensién recta ‘Q’ del nodo ascendente del plano orbital del satélite 10 y al argumento de la latitud ‘o’ del satélite 10,
incluido el efecto secular ‘J2’.

También es ventajoso calcular la probabilidad de colisién P4 del satélite 10 seguin su érbita X.eq real con el desecho dy
espacial, en una fecha TCA.a mas cercana de paso real. Para este efecto, con el fin de optimizar el calculo de la
probabilidad P4 colision, los medios de calculo del satélite 10 estan configurados para determinar la fecha TCAea més
cercana de paso real teniendo en cuenta la drbita Xl real del satélite 10.

Para este efecto, segun la Figura 4, se representa una aproximacion lineal de la trayectoria Xq4(t) orbital del desecho
ds espacial en el plano orbital del satélite. La fecha TCA.s mas cercana de paso de referencia puede diferir de la fecha

TCAeal Més cercana de paso real. En la fecha TCA.a mas cercana de paso real, el producto escalar del vector 48 o
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representativo de la diferencia de posicién orbital entre la posicion orbital real del satélite 10 y la posicién orbital del

desecho dy espacial, con la diferencia de velocidad orbital AV entre el satélite 10 y el desecho d4 espacial debe ser
cero o casi cero. En otras palabras, se debe verificar la siguiente ecuacién:

AXreal . AV =0  (16)

)

TCAeal Mas cercana de paso real y ¥ representa la diferencia de velocidad orbital entre el satélite 10 y el desecho
ds espacial en fecha TCAea mas cercana de paso real.

Con el fin de determinar la fecha TCA.a mas cercana de paso real de verificacién de la ecuacién (16), los medios de
célculo del satélite 10 estan configurados para determinar el desplazamiento temporal ATCA entre dos fechas TCAeal
més cercanos de paso real calculadas sucesivamente. El primer desplazamiento temporal ATCA corresponde a la
diferencia entre la fecha TCAs méas cercana de paso de referencia y la primera estimacién de TCArea. A continuacién,
se procede por iteraciéon calculando una nueva fecha mas cercana de paso real, hasta obtener, un desplazamiento
temporal ATCA inferior a un umbral predeterminado, como por ejemplo inferior a un microsegundo. La iteracién se
efectia reemplazando cada vez el valor de la fecha TCArea n.1 Mas cercana de paso por una nueva fecha TCArea n
mas cercana de paso tal que: TCArefa_n = TCArea_n-1 + ATCAN hasta que el desplazamiento temporal ATCA sea inferior
a un microsegundo.

El desplazamiento de tiempo ATCA se puede calcular segun la siguiente ecuacion:

A% real (TCAreal N-1)AV(TCAreal N—1) (1 7)

ATCAN =- - - 2
(AV(TCATeal N-1))*

segun el cual 3 rea|(TCArea| n-1) representa la diferencia entre la posicion orbital real del satélite 10 y la posicién orbital
del desecho di espacial en la fecha mas cercana de paso, segln la iteracién considerada en la fecha més cercana de

paso, y +¥(TCAra_n-1) representa la diferencia de velocidad orbital entre la velocidad del satélite 10 y la velocidad del
desecho d1 espacial en la fecha més cercana de paso, segun la iteracién considerada en la fecha méas cercana de
paso. Cuando finaliza la iteracién, se tiene la fecha TCA.a mas cercana de paso real la cual corresponde a la nueva
fecha mas cercana de paso que ha permitido determinar un desplazamiento temporal ATCA inferior a un umbral
predeterminado, por ejemplo, de un microsegundo.

El satélite 10 puede determinar ventajosamente su érbita real y la 6rbita del desecho di, asi como su covarianza
asociada con la fecha TCA.s mas cercana de paso de referencia o la fecha TCA.a mas cercana de paso real. Para
esto, los medios de célculo del satélite 10 permitieron determinar, como se describié anteriormente, con base
especialmente en una matriz ¢ de transicion de estado, las érbitas y las covarianzas asociadas del desecho d1 espacial
y del satélite 10 en la fecha TCAs mas cercana de paso de referencia. Los medios de calculo del satélite 10 también
permiten calcular la 6rbita de X.q del satélite 10 y la 6rbita Xq41 del desecho d espacial en la fecha TCAea mas cercana
de paso real, por propagacién simplificada, es decir Unicamente kepleriana. Los medios de célculo del satélite 10
permiten propagar la érbita de X.eq del satélite 10 y la érbita del desecho d; espacial desde la fecha TCAs mas cercana
de paso de referencia hasta la fecha TCAa mas cercana de paso real. Los medios de célculo del satélite 10 estan
configurados para calcular la probabilidad de colisidén P entre el satélite 10 en su trayectoria orbital X real y el
desecho dq espacial.

Segun la Figura 5, el desecho di espacial y el satélite 10 seguin su posicién orbital relativa - "‘:reaﬂ(TCA real) en la fecha
TCA_real méas cercana de paso considerada, asi como su covarianza COVgg, COVd1 se representan y proyectan en

un plano P(O,x,y), siendo este plano P(O,x,y) ortogonal a la velocidad relativa ¥ entre el satélite 10 y el desecho d;
espacial. El satélite 10 y el desecho d4 espacial se modelan respectivamente segin un circulo R de radio para el
satélite y de radio Rdy para el desecho d espacial. La distancia relativa entre el satélite 10 y el desecho d1 espacial
se proyecta en el plano de la 6rbita del satélite 10, asi como su covarianza COVy, asociada. La covarianza de COVy,
de la distancia relativa se expresa por la suma de la covarianza del satélite 10 y del desecho d; espacial.

La covarianza de COVq proyectada de la distancia relativa se puede expresar en una base B cualquiera segun la
matriz diagonal:

o 0
COVpdr = ( o ) 18
p 0 oy (18)

segun la cual ox y oy representan las dispersiones de positrones. Un conjunto Cr(x,y) se define como un conjunto de
puntos X, y en el circulo de radio R, acumulado representativo de la suma del radio R4q del satélite 10 modelado y del
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radio Ry1 del desecho d1 espacial modelado. Para este efecto, el conjunto Cr(x,y) de los puntos x,y responde al criterio
segun el cual:

X+y?<R%y  (19)

La probabilidad de colisidén P1 corresponde a la probabilidad para la cual la diferencia de distancia entre el satélite 10
y el desecho di espacial puede ser inferior al radio Re, acumulado. La probabilidad de colisién P4 puede, por lo tanto,
ser calculada integrando la funcién de densidad de probabilidad de la diferencia de distancia en el C|rculo de radio RCu

acumulado. Con leyes de densidad tomadas con una distribucién normal, con valores medios b A ¥ correspondientes
a las coordenadas de la distancia relativa proyectada en el plano de la orblta del satélite 10, y las dispersiones ox y
oy, la probabilidad P4 de colisién se puede escribir en la siguiente forma numérica:

(x-m2 -2

xe 2% «e 2% xdx.dy (20)

1
1= ff(x,y)ec:r Or.0y2T

Es ventajoso minimizar al méaximo la potencia de calculo de los medios informéticos incorporados en el satélite. Para
este efecto, es preferible para los medios de célculo incorporados en el satélite evaluar la probabilidad de colisién P4
seglin una expresidén semianalitica, o incluso de preferencia analitica.

Se sefiala particularmente que la probabilidad de colision P41 entre el satélite 10 y el desecho d1 espacial se puede
evaluar segun la siguiente ecuaciéon semianalitica:

e"i(?) (erf(yerxZ) — erf (y_ o )) dx (21)

V2oy V2oy

Py={

Iroy,

Esta expresién permite una evaluacién mas rapida que la formulacién numérica ya que requiere una sola integracion
y la evaluacién de una funcién de error erf.

También se sefiala, de preferencia, que la probabilidad de colisién P; entre el satélite 10 y el desecho d¢ espacial
también puede evaluarse segun la ecuacién analitica en forma de una serie convergente con términos positivos, seguin
la siguiente formulacion:

RZ
P, = (2 2) Zk O(ki];)YRZ(kH) (22)

La formulacién analitica permite la mejor rapidez de calculo de la probabilidad de colisién P4 entre el satélite 10 y el
desecho dq espacial.

Cabe sefialar que la determinacion de la érbita X.q real del satélite 10 y la 6rbita X41 del desecho d4 espacial induce
una incertidumbre sobre las covarianzas COVss, COVy41 estimadas vinculadas a las orbitas determinadas. De
preferencia, con el fin de tener en cuenta una tal incertidumbre en el calculo de la probabilidad de colisién P4 entre el
satélite 10 y el desecho d4 espacial, es posible maximizar la probabilidad de colisién P desplazando tanto la covarianza
COVsat de la 6rbita Xeal real del satélite y la covarianza COVy de la 6rbita Xy1 del desecho d4 espacial. La técnica
utilizada que permite desplazar tanto la covarianza COVg,: de la érbita X.eq real del satélite y la covarianza COVyy de
la 6rbita X41 del desecho di espacial es una técnica denominada dilucién de covarianza. Para este efecto, de
preferencia, se afiade un coeficiente Ksat vinculado a la covarianza de COVsy del satélite 10 y un coeficiente Ky
vinculado a la covarianza de COVy1 del desecho d1 espacial en relacién con el calculo de la probabilidad P4 colision.
La determinacién de los coeficientes vinculados a las covarianzas comprende la determinacién del par (Ks, Kd) de
coeficiente la cual maximiza la probabilidad P+ de colisién que requiere especialmente el conocimiento de la covarianza
COVqr acumulada determinada segun la siguiente ecuacién:

COVdr = Ks X COVsat + Kd x COVdl (23)

Un tal 6ptimo puede, por ejemplo y de manera no limitativa, determinarse segln un método de gradiente denominado
bajo el nombre método del nimero de oro. Por ejemplo y de manera no limitativa, el par (Ks, Kd) de coeficientes donde
cada coeficiente estd comprendido en un intervalo que va de 0,2 a 5.

El procedimiento de estimacion de colisiéon entre el desecho dq espacial y el satélite 10 en 6rbita alrededor de la Tierra
12 comprende la estimacién de la probabilidad de colisién Pq para la cual la colisién podria ocurrir en la fecha TCA
mas cercana de paso considerada, es decir, ya sea la fecha TCA.s mas cercana de paso de referencia o la fecha
TCAeal Més cercana de paso real.
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Como se representa segln el ejemplo de la Figura 6, el procedimiento de estimacién de colisién puede comprender

la determinacion de una o mas maniobras 2%¥.s d de evitacion que permite reducir la probabilidad de colisién P4 del
satélite 10 con el desecho d; en la fecha TCA mas cercana de paso considerada, es decir en una posicién orbital
correspondiente a un argumento de la latitud acor en la fecha TCA més cercana de paso considerada, aln denominado

argumento de latitud acor de colisién. De manera éptima, cada maniobra &%.¢ ' de evitacion puede tener lugar segln
un argumento de latitud aman de maniobra opuesto al argumento de la latitud acorde colision con el desecho dq espacial,
es decir situada al menos segln un argumento de latitud de maniobra igual @ aman = acor - (2n - 1). 77 para lo cual, de
preferencia ‘n’ es un nimero entero superior a cero

Segun la Figura 6, una etapa preliminar MO del procedimiento de estimacién de colision comprende la determinacién
del argumento de la latitud acor del satélite 10 para el cual la colisién puede ser probable, es decir el argumento de la
latitud acor de colisidn. Para este efecto, a partir de la fecha TCA més cercana de paso considerada, los medios de
célculo incorporados en el satélite 10 pueden determinar el argumento de la latitud acor de colisidén. La probabilidad de
colisibn P1 segln la érbita X.q real del satélite en la fecha TCA més cercana de paso considerada es superior a un
umbral Py, de probabilidad predefinido de colisién, pudiendo este dicho umbral Py, predefinido de probabilidad de
colisién ser por ejemplo y de manera no limitativa, un umbral denominado umbral critico, por encima del cual se
considera que el riesgo de colisiéon es demasiado elevado para mantener la érbita del satélite tal como esté.

Para este efecto, segln una primera etapa M1, de preferencia, una primera maniobra 4¥¥.%* de evitacion debe ser
determinada por los medios de célculo incorporados en el satélite 10. Para este efecto, los medios de célculo estan

configurados para estimar la primera maniobra #¥.8_% de evitacién que permite la separacién radial entre el satélite 10
y el desecho d1 espacial en la fecha TCA mas cercana de paso considerada. Esta primera maniobra #¥.#.t de evitacién
debe ejecutarse de preferencia para una posicién orbital del satélite 10 opuesta a la cual tendra el satélite 10 en la

fecha TCA mas cercana de paso considerada con el fin de maximizar la separacién radial entre el satélite 10 y el
desecho di espacial en la fecha TCA més cercana de paso considerada.

Esta primera maniobra W& de evitacién también debe ser lo suficientemente alejada en el tiempo para que pueda
ejecutarse antes de la probable colisién. La posicion orbital del satélite 10 para la cual puede ser efectiva la ejecucién

de la primera maniobra - A, de evitacién, podria elegirse, por ejemplo y de manera no Ilmltatlva en una posicién

orbital del satélite 10 correspondiente a un argumento de latitud dman de la primera maniobra +%<..* de evitacién segn
la siguiente ecuacion:

Tman1 = Apoy — I (24)

Seguido a esta primera maniobra ¥t de evitacion, los medios de célculo incorporados en el satélite 10 estan
configurados para estimar una nueva trayectoria de la 6rbita Xeq real del satélite 10 tal como se explica segun la
Figura 3 y segun las ecuaciones (7) y (9) de la presente invencién. Para este efecto, los medios de célculo |ncorporados

en el satélite 10 estan configurados para reestimar la probabilidad de colisién P¢ seguido a la primera maniobra %.4
de evitacién. Segun el eJempIo que se representa en la Figura 6, la probabilidad de colisién P4 que se hace seguldo a

la primera maniobra - 4% 1 de evitacion determinada es superior al umbral Py, predefinido de probabilidad de colisién.

Para este efecto se determina seglin una segunda etapa M2, de preferencia, una segunda maniobra ¥.#.2 de
evitacién por los medios de célculo incorporados en el satélite 10. Con el fin de maximizar la separacién radial entre

el satélite 10 y el desecho d1 espacial en la fecha TCA mas cercana de paso considerada, la segunda maniobra R e
de evitacidén debe ejecutarse de preferencia segln una posicién orbital del satélite 10 durante una érbita antes de la

primera maniobra = " de evitacién. Més premsamente la posicién orbital del satélite 10 para la cual podria ser

efectiva la ejecucién de la segunda maniobra ¥ 42 de evitacién, podria elegirse, por ejemplo y de manera no
limitativa, en una posicién orbital del satélite 10 correspondiente a un argumento de latitud aman2 de la primera maniobra

AWHLE de evitacion segun la siguiente ecuacién:

Tman2 = Qeor — 3T (25)

Seguido a esta segunda maniobra #¥-%.2 de evitacion, los medios de calculo incorporados en el satélite 10 estan
configurados para estimar una nueva trayectoria orbital del satélite 10 como se explica segun la Figura 3 y segun las
ecuaciones (7) y (9) de la presente invencion. Para este efecto, los medios de calculo incorporados en el satélite 10

estan configurados para reestimar la probabilidad de colisién P4 que se hace seguido de la segunda maniobra A
de evitacién. Segun el ejemplo no limitativo de la Figura 6, la probabilidad de colisién P1 que se hace seguido a la

segunda maniobra ¥ 4.2 de evitacion determinada es inferior al umbral Pin de probabilidad predefinido de colisién.

“x
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De manera general, segln el valor de la probabilidad de colisién P1 que se hace seguido a la segunda maniobra -
de evitacién, los medios de calculo |ncorporados en el satélite 10 pueden, ya sea, evaluar otras maniobras de evitacién

ademas de la primera maniobra ¥ 1.7 de evitacion y de la segunda maniobra &¥. 3.2 de evitacion segun el mismo
principio que el expuesto para la primera maniobra +¥.< 3.1 de evitacion y para la segunda maniobra #¥.2_% de evitacion,

o considerar que el acumulado de la primera maniobra WEY de evitacion y la segunda maniobra 4¥.5.2 de evitacion
es suficiente para limitar el riesgo de colision entre el satélite 10 y el desecho d4 espacial.

Segun la invencién, una maniobra AW de evitacion puede comprender una variacién méaxima AV de velocidad
que puede vmcularse por ejemplo y de manera no limitativa al consumo de energia méxima disponible del dispositivo

de propulsion del satélite 10 autorizado para una maniobra d de evitacidén. Se define, por ejemplo, una variacioén
minima AVmin de velocidad del satélite 10. Esta variacidn minima estd vinculada a la energia minima de empuje
necesaria para que el satélite 10 pueda efectuar un cambio de érbita del satélite 10.

Como se representa en la Figura 6, cuando la probabilidad de colisién P4 que se hace seguido a la segunda maniobra
3.2 3 de evitacién determinada es inferior al umbral Py, predefinido de probabilidad de colision, es posible afiadir una
etapa MO de optimizacion que comprenda la optimizacién de la segunda maniobra £¥.&.2 de evitacién, de modo que,
por ejemplo y de manera no limitativa, limitar la energia necesaria para esta segunda maniobra #¥.4.3 de evitacion
que permita, por ejemplo, obtener una probabilidad de colisién P4 igual o incluso més cercana al umbral Py, predefinido
de probabilidad de colisién. A este respecto, la probabilidad de colision P1 se puede recalcular seglin una nueva
diferencia de velocidad AV_2’ de la segunda maniobra A8, de evitacion reducida con respecto a la diferencia de
velocidad inicial, pudiendo la diferencia de velocidad AV_2 inicial ser una diferencia de velocidad maxima. La direccion
£2 de la segunda maniobra <¥.#.3 de eV|taC|on también se puede ajustar. Por ejemplo y de manera no limitativa, la

EEY
direccion 2.5 de la segunda maniobra #¥s# de evitacién se ajustara seglin sea una direccidn 4.2 en el sentido de
A«
B

la velocidad del satélite 10, es decir, en una direccién * ¥ # en direccion de sentido opuesto a la velocidad del satélite
10 con el objetivo de maximizar la separacion radial en la fecha TCA mas cercana de paso considerada.

Segun el ejemplo de la Figura 7, el procedimiento de estimacion de colisién puede presentarse en una pluralidad de
desechos espaciales. Para este efecto, de manera similar a la Figura 6, se representa una etapa M_d, relativa a la
determinacién de la probabilidad de colisién P4 con el primer desecho d1 espacial Esta etapa M_d1 relativa al calculo

de la probabilidad de colisién P4 se efectlia con una primera maniobra SERE de evitacién y una segunda maniobra
% de evitacion previstas respectivamente que se efectuaran cuando el satélite 10 esté en la posicién orbital

correspondiente a un argumento de latitud aman11 de la primera maniobra &% 4.3 de evitacion igual al argumento de
la latitud de colisién con el primer desecho d4 espacial menos una media 6rbita dman11 = dcort - T, y €n la posicidn orbital

correspondiente a un argumento de latitud dmanp1 de la segunda maniobra #¥<.2% de evitacion igual al argumento de
la latitud de colisién con el primer desecho d4 espacial menos una érbita y media aman21 = Qoo - 317.

. . AT . .. . AR ' . .
En el caso de que la primera maniobra #¥.<_1% de evitacién y la segunda maniobra % ' de evitacion generen un
riesgo de colisién con un segundo desecho d, espacial, este Ultimo debe evitarse. Segun el mismo principio que el
expuesto en la Figura 6, segun el ejemplo de la Figura 7, se representa una etapa M_d- representativa de la estimacién

de la probabilidad de colisién P> con el segundo desecho d» espacial. Esta etapa M_d, relativa al célculo de la
probabilidad P> con el segundo desecho d2 espacial se ha efectuado con una primera maniobra ANE 12 de evitacién
y una segunda maniobra AN 2 de evitacion previstas respectivamente para ser efectuadas cuando el satélite 10

esté en la posicién orbital correspondiente a un argumento de latitud aman12 de la primera maniobra %5 % de
evitacién igual al argumento de la latitud de colisién con el segundo desecho d» espacial menos una media 6rbita
Oman12 = ooz - T1, Y €N la posicion orbital correspondiente a un argumento de latitud aman22 de la segunda maniobra

AV 32 de evitacién igual al argumento de la latitud de colisién con el segundo desecho d, espacial menos una érbita
y media dman22 = dcop - 317.

Segun la Figura 7, cabe sefialar que segln la etapa M_d; inicial relativa a la estimacién de la probabilidad de colisién
P+ con el primer desecho d4 espacial y que segln la etapa M_do relativa a la estimacién de la probabilidad de colisién

P2 con el segundo desecho d; espacial, la primera maniobra A¥H 3% de evitacién vinculada al primer desecho d4
espacial esta en conflicto temporal con la segunda maniobra #¥.&_& de evitacion vinculada al segundo desecho d»

espacial. En efecto, el argumento de la latitud aman11 = aeon - 77 Vinculado a la primera maniobra <¥-5..1% de evitacién
del primer desecho d4 espacial estda demasiado cerca del argumento de la latitud acor - 377 vinculado a la segunda
maniobra A¥.& 2% de evitacion vinculada al segundo desecho d. espacial. La duracién de una maniobra invade la
duracién de la otra maniobra, de modo que la realizacion de estas dos maniobras no sea posible segun esta
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configuraciéon. Mas particularmente, la segunda maniobra A IR de evitacién vinculada al segundo desecho d
espacial comprende una zona de invasion con la primera maniobra ¥+ i de evitacién del primer desecho di espacial
de modo que esta zona de invasion corresponda a una zona donde la primera maniobra *¥-2.%% de evitacion del

primer desecho d1 espacial no se puede efectuar debido a la presencia de la segunda maniobra add de evitacién
vinculada al segundo desecho d» espacial.

Para este efecto, una solucién consiste en desplazar las maniobras Ay de evitaciones asociadas con un desecho
de tanta 6rbita como sea necesario hasta que ya no haya superposicién entre las maniobras a¥d de evitacion
previstas para la evitacién del primer desecho d espacial con las maniobras AW.d de evitacion del segundo desecho
d> espacial. Segln el ejemplo de la Figura 7, la primera maniobra 2.8 1% de evitacion del primer desecho d1 y la

segunda maniobra *¥ <3 de evitacién del primer desecho dq han sido las dos desplazadas de una 6rbita anterior a
su posicién orbital inicialmente determinada. Mas precisamente, el argumento de la latitud aman11 de la primera

maniobra +¥#_%¥ de evitacién con el primer desecho d1 espacial se ha desplazado a un nuevo argumento de latitud
Omani1, igual al argumento de la latitud de colisién con el primer desecho d4 espacial menos una érbita y media dmani1,

= Qeon - 377, el argumento de la latitud dmenz1 de la segunda maniobra #¥#.2% de evitacién del primer desecho ds
espacial se ha desplazado a un nuevo argumento de latitud aman21, igual al argumento de la latitud de colisién con el
primer desecho d4 espacial menos dos 6rbitas y media Qman21, = Geont - 5T,

Segun la Figura 8, un ejemplo de un periodo de revolucidén del satélite 10 alrededor de la Tierra, también llamado
periodo orbital del satélite 10 alrededor de la Tierra 12, se representa de manera esquematica mediante un circulo
discontinuo formado por varios arcos de circulo. Cada arco de circulo representa un intervalo de tiempo que puede
dedicarse a una operacidn del satélite 10. A titulo de ejemplo no limitativo, y segun la Figura 6, el periodo orbital del
satélite 10 puede comprender nueve intervalos de tiempo previstos para diversas operaciones predeterminadas del
satélite 10 tales como operaciones de carga de una bateria de alimentacién eléctrica del satélite 10, correcciones si
es necesario del comportamiento del satélite 10, fotografias de la Tierra 12 y/o cualquier otra operacién del satélite 10.
Atitulo de ejemplo no limitativo, y segln la Figura 8, el periodo orbital del satélite 10 puede comprender seis intervalos
de tiempo no dedicados a las operaciones predeterminadas que se denominaran en la continuacion de la descripcién
como intervalos libres Sly, Slp, Sls, Sly, Sls, Sls de maniobra.

Segun el ejemplo de la Figura 9, en correspondencia con la Figura 8, el procedimiento de estimacién de colisién puede
comprender la determinacion del mejor intervalo libre Sly, Sly, Sls, Sl4, Sls, Sle de maniobra durante el cual una maniobra

% de evitacion se puede efectuar de modo que obtenga la probabilidad de colisién P4 mas baja. El procedlmlento de
estimacion de colision, también puede comprender la determinacién de una pluralidad de maniobras V. de evitacion
consecutivas, cada intervalo libre Sy, Slp, Sls, Sl4, Sls, Sls de maniobra asomado a cada maniobra < # de evitacion

que debe seleccionarse de modo que limite el nimero de maniobras &% b de evitacion para reducir al maximo la
probabilidad de colisién, es decir, para obtener una probabilidad de colisién P+ inferior o igual al umbral Py, predefinido
de probabilidad de colisién, de preferencia para obtener una probabilidad de colisién cercana o incluso igual al umbral
P predefinido de probabilidad de colisién.

Cinco lineas representan cinco etapas sucesivas MO, M1, M2, M3, MF de determinacion del intervalo libre Sly, Slo, Sls,

Sl4, Sls, Sls de maniobra y de maniobra A¥d de evitacion que permiten reducir la probabilidad de colision P1 del
satélite 10 con el desecho d4 espacial. Mas particularmente, la primera linea representa una etapa preliminar MO de
determinacién de los intervalos libres Sly, Sly, Sls, Sls, Sls, Sls de maniobra que permite la ejecucién de maniobras

A% ¢ de evitacion y de clasificacién de intervalos libres Sk, Slo, Sz, Sly, Sls, Sls de maniobra determinados segun una
notacién representativa de la separacién radial maxima posible en cada uno de los intervalos libres Sly, Sk, Sls, Slg,
Sls, Sls de maniobra entre el satélite 10 y el desecho dq en la fecha TCA mas cercana de paso considerada. La segunda
linea, la tercera linea y la cuarta linea representan respectivamente una primera etapa M1 de determinacién de una

primera maniobra ¥ £ de evitacion, una segunda etapa M2 de determinacion de una segunda maniobra AV 3 de

evitacion y una tercera etapa M3 de determinacion de una tercera maniobra Ag 3 de evitacién, siendo la primera

maniobra *¥-2.% de evitacién determinada en el intervalo libre Sls de maniobra que ha obtenido la mejor notacion,
siendo la segunda maniobra *¥ %= de evitacién determinada en el intervalo libre Sis de maniobra que ha obtenido la

segunda mejor notacién, siendo la tercera maniobra A¥.4 3 de evitacion determinada en el intervalo libre Sl de
maniobra que ha obtenido la tercera mejor notacién. La quinta linea representa una etapa MF final segun la cual la

tercera maniobra F~">\"~‘Ff~3 de evitacion se optimiza de modo que, por ejemplo, limite la energia necesaria para esta

. A S % . .y . . . . g .
tercera maniobra ¥-%_~ de evitacién que permite, por ejemplo, obtener una probabilidad de colision P, igual o
incluso mas cercana al umbral Py, predefinido de probabilidad de colision.

A
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La etapa MO preliminar consiste en determinar los intervalos libres Sly, Sk, Sls, Sls, Sis, Sls de maniobra que permite
la ejecucién de maniobras &% de evitacién de acuerdo con una duraciéon de maniobra, una fecha minima y una

fecha maxima de maniobra &% ¢ o de evitacién, las cuales se definen de la siguiente manera: la fecha minima
corresponde a la fecha en la que efectivamente se puede comenzar a realizar maniobras. En general, la dicha fecha
minima corresponde a la fecha de activacién del célculo de la maniobra a la cual se puede afiadir un margen
correspondiente por ejemplo a la duracién minima de precalentamiento de las toberas de los sistemas de empuje del
satélite 10.

La fecha maxima es la fecha TCA més cercana de paso considerada, s6lo se conservan los intervalos libres Sly, Sly,
Sls, Sls, Sis, Sls de maniobra los cuales duran mas que una duracién minima que, por tanto, permiten un empuje
minimo necesario para el cambio de érbita del satélite 10, tal como por ejemplo y de manera no limitativa, una duracién
minima predefinida de cinco minutos.

También se puede tener en cuenta la duracién que separa dos intervalos libres Sli, Slo de maniobras consecutivas
durante la determinacion de una pluralidad de maniobras 3% i de evitacién, una duracién minima entre dos

maniobras %4 de evitacién, es decir entre dos empujes que puedan ser necesarios. En consecuencia, sélo se
conservan los intervalos libres Sly, Sly, Sls, Sls, Sis, Sls de maniobra los cuales permiten una duracién minima entre
los empujes ya previstos, tal como por ejemplo y de manera no limitativa, una duracién predefinida de veinte minutos.

De manera no limitativa, cuando se determina una maniobra 4¥.a? de evitacion en un intervalo libre Sly, Sl, Sls, Slg,
Sis, Sls y que otro intervalo libre Sk, Slp, Sls, Sls, Sis, Slg adyacente estad espaciado por una duracién inferior a la
duracién minima definida anteriormente, es posible recortarlo. Por tanto, solo se tiene en cuenta la duracién en una
parte de este otro intervalo libre Sl.4, Sly, Sls, Sls, Sls, Sls conservando sélo la parte donde se puede colocar una
maniobra de evitacion, evitando la parte la cual no cumpliria la restriccién de duracién minima. En este caso particular,
sera necesario reevaluar la notacién del dicho otro intervalo libre Sy, Sy, Sls, Sls, Sis, Sls de maniobra recortado en la
medida en que su duracién ha cambiado.

De preferencia, la etapa MO preliminar también consiste en la clasificacién de los intervalos libres Sly, Sk, Slz, Slg, Sis,
Sls de maniobra segln una notacién representativa de la separaciéon radial méxima posible en cada uno de los
intervalos libres Sy, Sy, Sls, Sls, Sis, Sls de maniobra entre el satélite 10 y el desecho d; espacial en la fecha TCA mas

cercana de paso considerada. Para este efecto, como se mencioné anteriormente, el objetivo de maniobra avd de
evitacién es crear una separacidn radial en la fecha TCA mas cercana de paso considerada. En consecuencia, se
deben utilizar los intervalos libres Sly, Sk, Sls, Sls, Sis, Sls de maniobra los cuales permitan una separacién radial
méaxima. Por esto es esencial calcular la separacién radial Ar en la fecha TCA més cercana de paso considerada
asociada a cada uno de los intervalos libres Sly, Slp, Sls, Slg, Sis, Sls de maniobra.

La determinacién de la separacidn radial Ar en la fecha TCA mas cercana de paso considerada asociada a cada uno
de los intervalos libres Sly, Sl, Sls, Sls, Sis, Sl de maniobra incluye en primer lugar una etapa de determinacién de la

duracién méxima d_max_sl de la maniobra 4¥.4 de evitacion relativa a cada uno de los intervalos libres Sly, Sy, Sk,

Sly, Sis, Sl de maniobra. La duracién méaxima d_max_s| de la maniobra 4%.& de evitacion es, por ejemplo, la duracién
del intervalo libre de maniobra considerado si este ultimo es inferior a la duracién d_maéax_aut méxima de maniobra

A g autorizada que puede vincularse por ejemplo y de manera no limitativa al consumo de energia méaxima
disponible del dispositivo de propulsién del satélite 10 autoriz_gdo para una maniobra AV de evitacidén. Segln otro
ejemplo, la duracién maxima d_max_s| de la maniobra - W de evitacion es la duracion maxima d_méx_aut de la
maniobra 4. i autorlzada cuando la duracién del intervalo libre de maniobra sea superior a la dicha duracién maxima
de maniobra AV.& |

La determinacién de la separacidn radial Ar en la fecha TCA mas cercana de paso considerada asociada a cada uno
de los intervalos libres SI1, Sk, Sls, Sls, Sls, Sls de maniobra también incluye un célculo de la diferencia de velocidad

AV de la maniobra ¥.%¥ de evitacién deseada en cada intervalo libre Sly, Sly, Sls, Sls, Sls, Sls de maniobra segun el
empuje PS deseado por aplicar al satélite 10, la masa m del satélite 10, y la duracién maxima d_max_sl de la maniobra

4%« de evitacion determinada mas arriba, utilizando la siguiente ecuacion:

(PS /M) x d_max_sl (26)

Determinar la separacién radial Ar maxima para cada uno de los intervalos libres Sy, Slp, Sls, Sls, Sls, Sls de maniobra,
corresponde a buscar una direccién de empuje # en el plano de la orblta es decir a determinar el acimut az, es decir

el angulo entre la velocidad ¥ del satélite y la direccidén del empuje d relativa a la maniobra A¥.& de evitacion, la
cual maximiza la separacién radial Ar. Existen dos comportamientos éptimos, o azimut az, para maximizar la
separacién radial Ar: un azimut (az) el cual aumenta el semieje mayor ‘@’ de la érbita del satélite 10, es decir una
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separacion radial denominada separacion radial positiva y un acimut (az+m) el cual reduce el semieje mayor ‘a’ de la
orbita del satélite 10, es decir una separacién radial denominada separacion radial negativa. Esta separacion radial Ar
puede ser dada por la siguiente ecuacién:

%
sy

segln la cual, ‘r representa la posicion radial del satélite, ‘a’ el semieje mayor de la 6rbita del satélite, ‘e,’ y ‘e/, los
elementos orbitales en una representacién denominada circular, Vr la componente radial del incremento de velocidad

de la maniobra Azi’%u"%i',-iif, Vt la componente tangencial del incremento de velocidad de la maniobra AVt

En consecuencia, los extremos de esta funcién del azimut se pueden encontrar encontrando las dos soluciones de la
siguiente ecuacion:

ar . Dex 31 dey
dey Vg dey Vg

(28)

da’dvy dey @Vy dey av

segun la cual las derivadas parciales de la posicion radial or del satélite 10 se pueden determinar por diferenciacién
de la siguiente ecuacién:

segun la cual, ‘reol representa la posicién radial del satélite en la fecha TCA més cercana de paso considerada, y dcor
representa el argumento de la latitud de colision.

La ecuacién (29) permite establecer las siguientes relaciones matematicas que permiten determinar los parametros
de la ecuacion (28):

ar 1 30
da a ( )
ar Teol
— = ————[2ae, + 7nc0Ss (& 31
dey a(l“ef—ef,) [ X col ( COI)] ( )
.,.:i.. [ m:.:::..,......m T T S g *3?\\
RN RN 2 S 3 Y

Las derivadas parciales de los elementos orbitales de la ecuacién (28) son dadas por las siguientes ecuaciones de
Gauss:

da 2
Tvr = 77 Yman (33)
dey
228 = 2 e+ os(@man)] (34)
SN P
{8}
{38}
d
2 o e (BB o5 (1) 2] (37)

av R Vman a
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seglin las cuales, Vman representa la velocidad del satélite 10 en el momento de la maniobra $%.% de evitacion, fman
L., . - . e . L,
representa la posicién radial del satélite 10 en el momento de la maniobra 4% ¥ de evitacién, ams» representa el

argumento de la latitud del satélite 10 en el momento de la maniobra #%.& de evitacién, mas precisamente en el
tiempo medio del intervalo libre de maniobra considerado.

Segun la etapa MO preliminar, la notacién del conjunto de intervalos libres Sly, Slo, Sls, Sls, Sis, SI6 de maniobra puede
efectuarse segun la determinacién de la separacién radial Ar maxima, segln una separacién radial positiva o0 segun
una separacién radial negativa. Segun el ejemplo de la Figura 9, se distribuye una notacién sobre 10 a al conjunto de
intervalos libres Sly, Sk, Sls, Sl4, Sis, Sls de maniobra para las cuales, se ha determinado segun la ecuacién (27), la
separacién radial Ar maxima. Para este efecto, el intervalo libre de maniobra que incluye la notacién més elevada es
el tercer intervalo libre Sls de maniobra. Luego vienen, en orden descendente de notacién, el quinto intervalo libre Sis
de maniobra, el segundo intervalo libre Sl de maniobra, el cuarto intervalo libre Sls de maniobra, el sexto intervalo
libre Slg de maniobra y finalmente el primer intervalo libre Sy de maniobra.

Siguiendo la etapa MO preliminar, en la etapa M1, la determinacién de la probabilidad de colisién P4 del satélite 10 con
el desecho d4 se efectlia seglin una primera maniobra *¥<.1 de evitacion colocada en el tercer intervalo libre Sls de

maniobra. La diferencia de velocidad #¥.&.t asociada a la primera maniobra £¥<.¥ de evitacion es la diferencia de
velocidad maxima autorizada con relacién al tercer intervalo libre Sls de maniobra segln la ecuacién (26). La direccidon

5

2.7 asociada a la primera maniobra #¥.&.! de evitacidén corresponde al comportamiento determinado para optimizar

la separacion radial Ar, es decir una direccién <.} correspondiente al acimut az determinado segin la ecuacién (28),
ya sea para una separacion radial Ar positiva, o para una separacion radial Ar negativa.

A partir de la determinacién de la primera maniobra 23 ¥ de evitacion y de la eleccién del tercer intervalo libre Sls de
maniobra, segun la ecuacién (7) y la ecuacién (9) relativas a la Figura 3, los medios de calculo del satélite estan

configurados para propagar la érbita Xea real del satélite 10, teniendo en cuenta la primera maniobra Y de
evitacién hasta la fecha TCA mas cercana de paso considerada de modo que se determine la probabilidad de colisién
P+ con el desecho d4 espacial en la fecha TCA mas cercana de paso considerada. Segun la Figura 9, y para los efectos
de descripcién de una pluralidad de maniobra de evitaciéon, se debe considerar que la probabilidad de colisién P4

determinada después de la primera maniobra de evitacidn sigue siendo demasiado elevada con respecto al
umbral Py, predefinido de probabilidad de colisién.

1

Para este efecto, en la etapa M2 la determinacién de la probabilidad de colisiéon P4 del satélite 10 con el desecho d;

se efectla segln una segunda maniobra ¥ %.< de evitacion colocada en el quinto intervalo libre Sls de maniobra, el
célculo de la probabilidad de colision Pq del satélite 10 se hace teniendo en cuenta la combinacién de la primera

.

o

maniobra +¥3.t de evitacién con la segunda maniobra #%.%.3 de evitacién. La diferencia de velocidad AV_2 asociada

a la segunda maniobra 2¥.4.% de evitacion es la diferencia de velocidad maxima autorizada en relacion con el quinto

& ¥

intervalo libre Sls de maniobra segun la ecuacion (26). La direccién ¥.< asociada a la segunda maniobra =¥ de
evitacién corresponde al comportamiento determinado para optimizar la separacidn radial Ar, es decir una direccién

R

g correspondiente al azimut az determinada segln la ecuacion (28), y segun una separacion radial Ar del mismo
tipo que la separacion radial Ar asociada a la primera maniobra ¥ .t de evitacion, es decir ya sea positiva, o negativa.

A partir de la determinacién de la segunda maniobra #¥.%.3 de evitacion, de la eleccion del quinto intervalo libre Sls de
maniobra, segun la ecuacién (7) y la ecuacion (9) con relacién a la Figura 3, los medios de célculo del satélite estan

configurados para propagar la érbita Xeea real del satélite 10, teniendo en cuenta la primera maniobra %.&.% de

evitacion y la segunda maniobra #¥£.3 de evitacidn hasta la fecha TCA mas cercana de paso considerada de modo
que determine la probabilidad de colisién P4 con el desecho di espacial en la fecha TCA méas cercana de paso
considerada. Para este efecto la diferencia AXman(TCArf) de la posicién orbital definida segln la ecuacion (7) y la
ecuacién (9) es una diferencia que comprende la diferencia AXslz de la posicién orbital debido a la primera maniobra

a la segunda maniobra - < de evitacidén durante el quinto intervalo libre Sls de maniobra, es decir, AXman(TCAet) =
AXman(s13) + AXiman(Sls)real_a + (TCAref) - Xreal_b( TCAet), las diferencias orbitales AXman(sls) Y AXman(sls) generadas durante
el tercer intervalo libre Sls de maniobra y el quinto intervalo Sis de maniobra libre que dependen del vector de empuje

del satélite 10 en relacién con respectivamente el empuje de la primera maniobra #*-%_.% de evitacién y el empuje de

la segunda maniobra #¥%.2 de evitacion. Segun la Figura 9, y para los efectos de descripcién de una pluralidad de
maniobra de evitacién, se debe considerar que la probabilidad de colisibn P1 determinada seguido a la primera
maniobra &¥.:#_*de evitacién y a la segunda maniobra & EI de evitacion sigue siendo demasiado elevada con
respecto al umbral Py, predefinido de probabilidad de colisién.
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Para este efecto, en la etapa M3 la determinacién de la probabilidad de colisiéon P4 del satélite 10 con el desecho d;

se efectlia segun una tercera maniobra *¥-%.3 de evitacién colocada en el segundo intervalo libre Sl; de maniobra, el

célculo de la probabllldad de colisién P4 del satélite 10 se hace teniendo en cuenta la combinacién de la prlmera
maniobra .t de evitacion con la segunda maniobra *¥.%.% de evitacion y tamblen con la tercera maniobra #¥.5.3

de evitacion. La diferencia de velocidad AV_3 asociada a la tercera maniobra WEE de evitacion es la diferencia de
velocidad maxima autorizada con relacién al segundo intervalo libre Sl de maniobra segun la ecuacidén (26). La

direccién #.* asociada a la tercera maniobra *¥%.% de evitacic’)n corresponde al comportamiento determinado para

optimizar la separacién radial Ar, es decir una direccién 8 * correspondiente al azimut az determinada segin la
ecuacién (28), y segln una separacién radial Ar del mismo tipo que la separacidén radial Ar asociada a la primera
maniobra ¥ de evitacidn y a la segunda maniobra ¥ +.3 de evitacion, es decir, ya sea positiva o negativa.

s

3

A partir de la determinacién de la tercera maniobra ¥ de evitacién, de la eleccidén del segundo intervalo libre S,
de maniobra, segln la ecuacién (7) y la ecuacion (9) con relacién a la Flgura 3, los medios de célculo del satélite 10

estan configurados para propagar la 6rbita X real del satélite 10, teniendo en cuenta la primera maniobra #¥-#_% de

evitacion, la segunda maniobra <¥#.¥ de evitacién y la tercera maniobra ¥ d.3de evitacion hasta la fecha TCA méas
cercana de paso considerada para determinar la probabilidad de colisién P4 con el desecho d¢ espacial en la fecha
TCA més cercana de paso considerada. Para este efecto la diferencia AXnan de la posicion orbital definida segun la
ecuacién (7) y la ecuacién (9) es una diferencia que incluye la diferencia AXsls de la posicién orbital debido a la primera

maniobra %21 de evitacion durante el tercer intervalo libre Sl; de maniobra, la diferencia AXsls de la posicién orbital
debido a la segunda maniobra +¥-<.¥ de evitacion durante el quinto intervalo libre Sls de maniobra y la diferencia AXslo

de la posicion orbital debido a la tercera maniobra *° de evitacién durante el segundo intervalo libre Sl, de
maniobra, es decir, AXman(TCArer) = AXman(Sl3) + AXman(Sls) + AXman(Sl2) + Xreal a( TCAver) - Xreal_b(TCArer), las diferencias
orbitales AXman(sls), AXman(Sls) y respectivamente AXman(sl) generadas durante el tercer intervalo libre Sls de maniobra,
durante el quinto intervalo libre Sls de maniobra y respectivamente durante el segundo intervalo libre SI2 de maniobra

5

dependiente del vector de empuje del satellte 10 en relacion con el empuje de la primera maniobra ¥ <! de evitacion,

al empuje de la segunda maniobra *¥%.¥ de evitacion y respectivamente al empuje de la tercera maniobra #¥: 4.3 de
evitacion.

Segun la Figura 9, la probabilidad de coI|S|on P, determinada seguida a la primera maniobra 2¥#_% de evitacidon en
combinacion con la segunda maniobra V. {3 de evitacion y con la tercera maniobra ¥ 2.3 de evitacion es inferior al
umbral Py, predefinido de probabilidad de colisién. En este caso, segun la invencién es posible afiadir una etapa MF

~
o

de optimizacién que comprende la optimizacién de la tercera maniobra ¥ .3 de evitacién, de modo que, por ejemplo

y de manera no limitativa, limite la energia necesaria para esta tercera maniobra & * de evitacion que permite, por
ejemplo, obtener una probabilidad de colisién P4 igual o incluso méas cercana al umbral Py, predefinido de probabilidad
de colisidn. A este respecto, la probabilidad de colision P1 se puede recalcular segin una diferencia de velocidad AV_3

de la tercera maniobra %93 de evitacién reducida con respecto a la diferencia de velocidad inicial, pudiendo Ia

diferencia de velocidad inicial ser una diferencia de velocidad méxima. La direccion * de la tercera maniobra *
de evitacion también se puede ajustar. Es ventajosamente posible efectuar los céalculos de probabilidad P+ de coI|S|on
ya sea seglin una separacion radial positiva, o segun una separacion radial negativa, permitiendo el tipo de separacion

obtener la probabilidad P1 de colision més bajo que es la retenida por el conjunto de maniobras 3¥.& de evitacion.

Segun la Figura 10, el procedlmlento de estimacion de colisién puede presentar una pluralidad de desechos espaciales
para los cuales las maniobras : ‘& de evitacion deben colocarse en los intervalos libres Sly, Sy, Sls, Sls, Sis, Sls de
maniobra. Para este efecto, de manera idéntica a la Figura 9, se representa una etapa M_d; relativa a la determinacién
de la probabilidad de colisién Pq con el primer desecho di espacial segun la fecha TCA més cercana de paso
considerada y correspondiente a un argumento de la latitud acon del satélite para esta fecha TCA mas cercana de paso
considerada. Esta etapa M_ds relativa al célculo de la probabilidad de colisién P4 se ha efectuado segln una primera
maniobra $¥&.#1 de evitacion colocada en el tercer intervalo libre Sl de maniobra que incluye la mejor notacion, es
decir una notacién de 10, la primera maniobra #¥+£.31 de evitacién se realizar4 en combinacién con una segunda

maniobra +¥<.2% de evitacion colocada en el quinto intervalo libre Sis de maniobra y que incluye la segunda mejor

X

B

.. . .. . .. . L R . .z
notacién, es decir una notacién de 8, y en combinacién con una tercera maniobra Y33 de evitacion colocada en el
segundo intervalo libre Sl; de maniobra y que incluye la tercera mejor notacion, es decir una notacién de 5.

Segun la hipétesis de que un segundo desecho d; espacial debe ser evitado por el satélite 10, segun el mismo principio

que el expuesto en la Figura 9, los intervalos libres de maniobra que permiten las maniobras s¥.dde evitacion del
segundo desecho d, espacial son identificados y anotados. Para este efecto, dado que el argumento de la latitud acor
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del satélite 10 para el cual la colisién puede ser probable con el segundo desecho d» espacial corresponde a una fecha
més cercana de paso posterior a la fecha mas cercana de paso vinculada al primer desecho di espacial, los sels
intervalos libres Sly, Sk, Sls, Sls, Sis, Sls de maniobra identificados para efectuar potencialmente las maniobras &% R
de evitacion vinculadas al primer desecho d1 espacial también son potencialmente los intervalos libres Sly, Slo, Sls, Sla,
Sls, Sls de maniobra durante los cuales las maniobras a¥.d de evitacion vinculadas al segundo desecho d» espacial
son alcanzables. Se determina un séptimo intervalo libre Sl; de maniobra ubicado en el tiempo entre la fecha TCA mas
cercana de paso considerada con el primer desecho dq espacial y la fecha TCA més cercana de paso considerada con
el segundo desecho da.

Del mismo modo que en la Figura 9, se asigna una notacidén a cada uno de los intervalos libres Sly, Sly, Sk, Sls, Sls,
Sls, Sl7 de maniobra que potencialmente permiten las maniobras 3%.& de evitacion del segundo desecho d espacial.
Segun el ejemplo no limitativo de la Figura 10, el quinto intervalo libre Sis de maniobra incluye la mejor notacién, es
decir una notacién de 12. El séptimo intervalo libre Sl; de maniobra incluye la segunda mejor notacion, es decir una
notacion de 9, y el sexto intervalo libre Sls de maniobra incluye la tercera mejor notacién, es decir, una notacién de 6.
Los otros intervalos libres de maniobra incluyen notaciones inferiores a la del tercer meJor intervalo libre de maniobra.
Los intervalos libres Sly, Sls, Sis, de maniobras ya previstos para Ias_manlobras av.d de evitacion del primer desecho
d espacial tampoco pueden estar previstos para las maniobras 2.4 de evitacion del segundo desecho do. Para este
efecto, el quinto intervalo de maniobra libre Sis, aunque incluye la mejor notacidén representativa de la separacién
radial Ar méxima del satélite 10 posible en este |ntervalo libre de maniobra, no puede estar previsto para una maniobra
de las maniobres #¥.& de evitacién del segundo desecho da.

De manera similar al primer desecho d1 espacial, las maniobras de evitacion del segundo desecho d; se determinan
en los intervalos libres de maniobra disponibles de modo que obtenga una probabilidad de colisién P> entre el satélite
10y el segundo desecho d; espacial inferior o incluso igual al umbral Py, predefinido de probabilidad de colisién. Mas

particularmente y de manera no limitativa, una primera maniobra +¥<.*3 de evitacion del segundo desecho d espacial

se determina en el séptimo intervalo libre Sl; de maniobra, una segunda maniobra *¥-%.2% de evitacién que debe ser
efectuada durante el sexto intervalo libre Sls de maniobra también se identifica de modo que obtenga una probabilidad
de colision P» entre el satélite 10 y el segundo desecho d, espacial inferior o incluso igual al umbral Py, predefinido de
probabilidad de colisién.

Un ejemplo no limitativo de un diagrama de flujo relacionado con el procedimiento 100 de estimacién de colisién entre
el satélite 10 en drbita alrededor de la Tierra 12 y un desecho d1 espacial se ilustra en la Figura 11. Las tres primeras
etapas 110, 120, 130, son etapas realizadas en tierra, por ejemplo, en el centro 18 de control de satélites. Ademés de
recopilar los datos orbitales del desecho di espacial por medio de las agencias de vigilancia de los desechos en el
espacio, el centro 18 de control de satélites esté configurado para realizar una primera etapa 110 de obtencién de la
orbita X de referencia del satélite 10, de la érbita Xy1 del desecho dq espacial y de su covarianza COVsa, COVy1
asociada. Una segunda etapa 120 comprende la determinacidén de efemérides de datos de transicion de estado <p(t,
to) representativa de la trayectoria de referencia de la érbita X del satélite 10. Méas particularmente, la efeméride de
datos de transicién de estado @(t, to) puede ser una efeméride de matriz de transicién de estado. La Ultima etapa del
procedimiento 100 realizada en tierra es una etapa 130 de comunicacién con el satélite 10 de la érbita de referencia
Xrer ¥ de la Orbita Xq41 del desecho di espacial, asi como de su covarianza COVgqa, COVy1 asociada, y de la efeméride
de los datos de transicion de estado ¢(t, to). Cabe sefialar que, por defecto, los datos orbitales relacionados con al
menos un desecho d¢ espacial también se comunican con el satélite 10. Una fecha predeterminada més cercana de
paso TCAs de referencia entre el satélite 10 y el al menos un desecho d1 espacial también se comunica con el satélite
10.

De preferencia, mas particularmente, con el fin de limitar el volumen de datos transmitidos al satélite 10, la etapa 130
de comunicacién puede comprender la transmisién desde el centro 18 de control de los satélites, de una fecha t.,; de
activacién para el célculo de la probabilidad P4 de colisién; una matriz ¢(tcur — TCA) de transicién de estado entre
la fecha tq,r de activacién y la fecha TCAs mas cercana de paso de referencia; la posicién orbital de referencia del
satélite en la fecha tc,; de activacion y la fecha TCAs mas cercana de paso de referencia; y la posicién orbital y la
covarianza del desecho d espacial en la fecha TCA. més cercana de paso de referencia.

Las siguientes etapas se realizan a bordo del satélite 10. Debido a que el satélite incorpora sus propios medios de
geolocalizacion, una primera etapa 140 a bordo del satélite 10 consiste en la determinacién de la posicién orbital Xcal
real del satélite 10. Con el fin de poder calcular una probabilidad P4 de colisién con al menos un desecho di espacial,
el procedimiento 100 incluye una etapa 150 de propagacién de la érbita X.ca(t) real del satélite 10, de la érbita Xq1 del
desecho d espacial y de su covarianza COVs,, COVyq asociada, hasta la fecha TCA mas cercana de paso segun la
efeméride de los datos de transicién de estado ¢(t, to) y la 6rbita X.r de referencia del satélite 10. Cabe sefialar segun
la Figura 11, que una etapa 155 opcional de determinacién de una fecha TCAa mas cercana de paso real se puede
determinar segun la descripcién de la Figura 4. Para este efecto, segln el procedimiento 100 de estimacién de colisién
entre el satélite 10 en 4rbita alrededor de la Tierra 12 y el al menos un desecho dq espacial, una etapa 160 de célculo
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de una probabilidad P1 de colisién entre el satélite 10 y el al menos un desecho d; espacial se puede efectuar ya sea
en la fecha TCA.s mas cercana de paso de referencia, o de preferencia la fecha TCAa mas cercana de paso
determinada en la etapa opcional anterior.

Las etapas 170 a 200 se refieren mas particularmente a las etapas vinculadas con la determinacion de la probabilidad
de colisién seguida a una primera maniobra *¥-<_? de evitacion de colisién que permite reducir la probabilidad de
colisién si esta Ultima es, por ejemplo y de manera no limitativa, superior a un umbral Py, predefinido de probabilidad
de colisiébn. Segln esta hipétesis, el procedimiento comprende una etapa 170 de determinacién de una primera

maniobra #¥.%.% de evitacién de al menos un desecho di espacial en una fecha de la primera maniobra ¥4t de
evitacién predeterminada seguin un empuje del satélite 10 que optimiza la separacién radial de la érbita Xeq(t) real del
satélite 10. Teniendo la primera maniobra de evitacién un efecto directo en la érbita Xq real del satélite, el
procedimiento 100 comprende una etapa 180 de correccién de la posicién orbital X.eal(t) real del satélite 10 en la fecha

de la primera maniobra #¥<.% de evitacién segln una primera correccién orbital AXman dependiente del vector de
& oF . .. . -2
empuje del satélite 10 en relacién con la primera maniobra #¥-%_% de evitacion de acuerdo con la descripcion de la

Figura 3. Para efectos de calculo de la probabilidad de colisién P+ teniendo en cuenta esta primera maniobra %23
de evitacién, el procedimiento 100 comprende una etapa 190 de propagacidén de una primera 6érbita real corregida del
satélite 10 desde la posicidn orbital real Xcal(t) real corregida y su covarianza COVgqt hasta la fecha TCA méas cercana
de paso considerada segun la efeméride de los datos de transicion de estado <p(t, to) y la 6rbita X de referencia del
satélite 10 0 mas particularmente segun la matriz ¢ de transiciéon de estado entre la fecha t,; de activacién del célculo
de una primera nueva probabilidad de colisién P, y la fecha TCAs mas cercana de paso de referencia.

El procedimiento 100 incluye, seguido a la determinacién de la primera 6rbita real corregida del satélite 10, una etapa
200 de calculo de la primera nueva probabilidad de colisién P4 entre el satélite 10 y el al menos un desecho di espacial
en la fecha TCA mas cercana de paso considerada segun la primera 6rbita Xeal(t) real corregida del satélite 10.

Las etapas 210 a 240 se refieren mas particularmente a las etapas vinculadas a la determinacién de la probabilidad
de colisiones seguido a una segunda maniobra 3¥¢.& de evitacién de colision que permite reducir la nueva
probabilidad de colision seguido a la primera maniobra 4¥<.% de evitacién si esta Gltima es, por ejemplo y de manera

no limitativa, siempre superior al umbral Py, predefinido de probabilidad de colision. Para este efecto, el procedimiento
100 puede comprender una etapa 210 de determinacién de una segunda maniobra ¥4 2 de evitacion del al menos

un desecho di espacial en una segunda fecha de maniobra 232 de evitacién predeterminada segln un empuje del
satélite 10 optimizando la separacién radial con la primera érbita Xreal real corregida del satélite 10 determinada en la
etapa 190. Teniendo la segunda maniobra 3% <_& de evitacion un efecto directo sobre la primera orbita real corregida
del satélite 10, el procedimiento 100 comprende una etapa 220 de correccién de la posicidn orbital del satélite 10 en

RS
la primera 6rbita real corregida, en la fecha de la segunda maniobra &%.%_2 de evitacién segin una segunda correccién
orbital dependiente del vector de empuje del satélite 10 relativo a la segunda maniobra 2¥.#.3de evitacién. Para

efectos de célculo de la probabilidad P4 de colisién teniendo en cuenta esta segunda maniobra #¥-¢_2de evitacién, el
procedimiento 100 comprende una etapa 230 de propagacién de una segunda 6rbita real corregida del satélite 10
desde la posicién orbital corregida del satélite 10 en la etapa 220 anterior y su covarianza COVgy hasta la fecha TCA
més cercana de paso considerada segln la efeméride de los datos de transicién de estado <p(t, to) y la drbita X de
referencia del satélite 10 o més particularmente segln la matriz ¢ de transicién de estado entre la fecha t., de
activacién del calculo de una segunda nueva probabilidad de colisién P y la fecha TCAt méas cercana de paso de

referencia.

El procedimiento 100 incluye, seguido a la determinacién de la segunda érbita real corregida del satélite 10, una etapa
240 de célculo de la segunda nueva probabilidad P+ de colisién entre el satélite 10 y el al menos un desecho d4 espacial
en la fecha TCA mas cercana de paso considerada segln la segunda 6rbita real corregida del satélite 10.

Si sigue las etapas 170 a 240, la segunda nueva probabilidad P4 de colisién todavia era demasiado elevada, es decir,
por ejemplo, alin superior al umbral Py, predefinido de probabilidad de colisién, se pueden afiadir otras etapas similares
a las etapas 170 a 200 y 210 a 240 de modo que determine otras maniobras de evitacién que permitan reducir la
probabilidad de colisién entre el satélite 10 y el al menos un desecho d; espacial.

Tal como se describe en la Figura 6, en el caso de una eleccidn libre de las fechas de maniobras A d de evitacion,
de preferencia las maniobras de evitacién pueden tener lugar segun un argumento de latitud. aman de maniobra opuesto
al argumento de la latitud acas de colision con el desecho dq espacial, de modo que optimice la separacién radial con
la érbita actual del satélite 10.

De manera particular y tal como se describe con referencia a la Figura 9, en el caso de restricciones de intervalos de
tiempo libres Sy, Sly, Sz, Sls, Sis, Sls de maniobra, segun la Figura 12, el procedimiento 100 puede comprender una

19



10

15

20

25

ES 2979012 T3

primera etapa 300 de determinacién de una pluralidad de |nten/alos de tiempo libres Sly, Sk, Sk, Sls, Sis, Sls de
maniobra permitiendo cada uno la ejecucién de una maniobra &% & de evitacion de al menos un desecho d espacial.
Aunque seria posible asignar a cada maniobra 3. # de evitacion una fecha de maniobra % durante un intervalo
de tiempo libre Sli, SI2, Sls, Sls, Sis, Sls de maniobra distinto de otro intervalo de tiempo libre Sly, Sy, Sls, Sls, Sis, Sls
de otra maniobra %4 de evitacion, de preferencia, el procedimiento comprende una etapa 310 de determinacién de
la separacién radial maxima Ar p03|ble entre el satélite 10 y al menos un desechos d4 espacial en la fecha TCA mas
cercana de paso considerada en cada uno de los intervalos de tiempo libres Sly, Sly, Sls, Sls, Sis, Sls de maniobra
determinado luego de una etapa 320 de clasificacién de los intervalos de tiempo libres Sy, Slp, Sz, Sls, Sis, Sls segun
una notacion representativa de la separacion radial Ar determinada para cada intervalo libre Sk, Sy, Sls, Sl4, Sis, Sls
de maniobra. Finalmente, el procedimiento 100 incluye una etapa 330 de asignacién a cada maniobra &Y. 4 de
evitacion, del intervalo de tiempo libre Sly, Sly, Sls, Sl4, Sis, Sls de la manlobra de mejor notacidén determinada distinta

del intervalo de tiempo libre Sky, Slo, Sls, Sls, Sis, Sls de otra maniobra &¥. & de evitacién.

En un ejemplo que no forma parte del objeto de las reivindicaciones, el procedimiento puede implementarse, por
ejemplo, mediante dispositivos del tipo del dispositivo 400 tal como se representa en la Figura 13. El dispositivo 400
para la implementacién del procedimiento de ajuste de la trayectoria orbital del satélite 10 puede comprender una
unidad 402 de procesamiento de informaciones del tipo procesador tal como, por ejemplo y de manera no limitativa,
un procesador especializado en el procesamiento de la sefial, 0 un microcontrolador, o cualquier otro tipo de circuito
que permita ejecutar instrucciones de tipo software. El dispositivo 400 también incluye la RAM 404 asociada con la
unidad 402 de procesamiento de informaciones. La unidad 402 de procesamiento de informaciones esta configurada
para ejecutar un programa, también denominado programa de ordenador, que comprende instrucciones que
implementan el procedimiento 100 de ajuste de la trayectoria orbital de un satélite 10 descrito anteriormente. Las
instrucciones se cargan en la RAM del dispositivo 400 a partir cualquier tipo de soporte 406 de almacenamiento tales
como por ejemplo y de manera no limitativa, una memoria de tipo no volatil o una memoria externa tal como una tarjeta
de memoria extraible de almacenamiento. Las instrucciones también se pueden cargar por medio de una conexién a
una red de comunicacion.
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REIVINDICACIONES

1. Procedimiento (100) de estimacion de colision entre un satélite (10) en érbita alrededor de la Tierra (12) y al menos
un desecho (di) espacial, incluyendo el procedimiento (100) las etapas implementadas por los medios de
procesamiento de informacién en tierra de:

- obtencién (110) de una érbita (X.) de referencia del satélite (10) y su covarianza (COVsqt) ¥y de una 6rbita (Xq1) del
desecho (d4) espacial y de su covarianza (COVy);

- determinacién de una fecha (TCAf) mas cercana de paso de referencia correspondiente a la fecha en la cual una
distancia entre una posicién orbital de referencia media del satélite (10) y una posicién orbital media del desecho (d4)
espacial es la mas pequefia;

- determinacién (120) de al menos una matriz (@(tcu->TCAref)) de transicion de estado que permite una propagacién
de la 6rbita (Xf) de referencia del satélite 10 y de su covarianza (COVs4t) entre una fecha de activacion (tcy) v la fecha
(TCArer) mas cercana de paso de referencia;

incluyendo el procedimiento (100) una etapa implementada por los medios (16) de comunicacién en tierra de:

- comunicacién (130) con el satélite (10) de al menos las siguientes informaciones: la fecha (tcyr) de activacién, la érbita
(Xrer) de referencia del satélite en la fecha (tcyr) de activacién y en la fecha (TCA) mas cercana de paso de referencia,
la 6rbita (X41) del desecho (d4) espacial y su covarianza (COVy41) en la fecha (TCAwf) mas cercana de paso de
referencia, y la dicha matriz ((teur->TCAr)) de transicién de estado;

incluyendo el procedimiento (100) las etapas implementadas por los medios de calculo incorporados en el satélite (10)
de:

- determinacién (140) en tiempo real de una érbita (Xeal) real del satélite (10) en la fecha (tcyr) de activacidén mediante
un dispositivo de navegacién del satélite;

- propagacién (150) de la érbita (Xreal) real del satélite (10) y de su covarianza (COVsqat) hasta la fecha (TCAf) mas
cercana de paso de referencia con base en la dicha matriz (¢(tcu->TCAs)) de transicion de estado, de la érbita (Xrer)
de referencia del satélite (10) en la fecha (TCA.f) més cercana de paso de referencia, y una diferencia orbital (AX)
entre la 6rbita (Xreal) real y la 6rbita (X.s) de referencia del satelital (10) en la fecha (tc.r) de activacion;

- célculo (160), en la fecha (tcur) de activacién; de una primera probabilidad (P1) de colisién entre el satélite (10) y el
dicho desecho (d4) espacial con base en las posiciones orbitales del satélite y del desecho en una fecha (TCA) mas
cercana de paso correspondiente a la fecha (TCAet) mas cercana de paso de referencia o en una fecha (TCAreal) mas
cercana de paso real calculada teniendo en cuenta la 6rbita (Xea) real del satélite (10), de modo que evalle la
necesidad de modificar la trayectoria orbital del satélite (10), siendo cada posicién orbital del satélite y respectivamente
del desecho espacial obtenida a partir de la 6rbita del satélite y respectivamente del desecho espacial.

2. Procedimiento (100) segun la reivindicacién anterior, que incluye ademas una etapa implementada por los medios
de célculo incorporados en el satélite (10) que precede a la etapa (160) de célculo de la primera probabilidad (P4) de
colisién, de:

determinacién (155) de la fecha (TCA) méas cercana de paso correspondiente a la fecha (TCAea) mas cercana de paso
real, por incremento sucesivo, desde la fecha (TCA) mas cercana de paso de referencia predeterminada por los
medios de procesamiento de informacién en tierra y transmitida previamente al satélite, de un desplazamiento temporal
(ATCA) que verifica, en la fecha (TCArea_n) Mmas cercana de paso real, un resultado casi nulo del producto escalar de

una diferencia ¥¥%ientre una posicién orbital real del satélite y una posicion orbital del desecho espacial con una

diferencia ¥} entre una velocidad orbital real del satélite y una velocidad orbital del desecho espacial, siendo la
posicién orbital y la velocidad orbital del satélite y, respectivamente, del desecho espacial obtenidas a partir de la 6rbita
(Xreal, Xq1) del satélite y respectivamente del desecho espacial.

3. Procedimiento (100) segln una cualquiera de las reivindicaciones anteriores, caracterizado porque la etapa (160)
de calculo de la primera probabilidad (P1) de colisién, implementada por los medios de célculo incorporados en el
satélite, comprende la maximizacién de la primera probabilidad (P+) de colisiéon por dilucién de las covarianzas de las
posiciones orbitales del satélite (10) y del dicho desecho (d) espacial.

4. Procedimiento (100) segln una cualquiera de las reivindicaciones anteriores, que comprende ademas las etapas
implementadas por los medios de calculo incorporados en el satélite (10), cuando la primera probabilidad (P1) de
colisién es superior a un umbral (Py,) predefinido de probabilidad de colisién, de:

- determinaci6n (170) de una primera maniobra W1 de evitacién del dicho desecho (d4) espacial en una fecha de

primera maniobra #%%"%.%} de evitacion predeterminada segun un primer empuje del satélite (10) optimizando la
separacién radial de la érbita (Xrea(t)) real del satélite (10);

21



10

15

20

25

30

35

40

45

50

55

ES 2979012 T3

- correccion (180) de la posicidon orbital (X.ea(t)) real del satélite (10) en la fecha de la primera maniobra SERIRR
evitacién seguln una prlmera correccién orbital (AXan) dependiente del vector de empuje del satélite (10) relatlvo la

primera maniobra ¥3¥ A de evitacion,

- propagacion (190) de una segunda orblta (Xreal(t)) real corregida del satélite (10) desde la posicién orbital real (Xreal(t))
real corregida y su covarianza (COVsy) hasta la fecha (TCA) mas cercana de paso con base en la dicha matriz (¢(tcur-
>TCAr)) de transicion de estado y la érbita (Xier) de referencia del satelital (10);

- célculo (200) de una segunda probabilidad de colisién entre el satélite (10) y el dicho desecho (d4) espacial en la
fecha (TCA) més cercana de paso segun la segunda érbita (X.cal(t)) real del satélite (10).

5. Procedimiento (100) segln la reivindicacién 4, que comprende ademas las etapas implementadas por los medios
de calculo incorporados en el satélite (10), cuando la segunda probabilidad de colisién es superior al umbral (Pi)
predefinido de probabilidad de colision, de:

- determinacién (210) de una segunda maniobra #*¥<.%de evitacion del dicho desecho (d1) espacial en una fecha de

i.;,\k:

segunda maniobra *de evitacion predeterminada segin un segundo empuje del satélite (10) optimizando la
separacién radial de la segunda orbita (Xreal(t)) real del satélite (10);
- correccién (220) de la posicién orbital del satélite (10) en la segunda 6rbita (Xal(t)) real, en la fecha de la segunda

LAY

maniobra “de evitacién seglin una segunda correccién orbital (AXman) dependiente del vector de empuje del
satélite (10) relativo a la segunda maniobra *¥%.% de evitacion;

- propagacién (230) de una tercera érbita (Xeal(t)) real corregida del satélite (10) desde la posicidn orbital corregida del
satélite (10) en la etapa anterior y su covarianza (COVga) hasta la fecha (TCA) méas cercana de paso con base en la
dicha matriz (@(tcu->TCAref)) de transicién de estado y la 6rbita (Xer) de referencia del satelital (10);

- calculo (240) de una tercera probabilidad de colisién entre el satélite (10) y el dicho desecho (d+) espacial en la fecha
(TCA) més cercana de paso segun la tercera 6rbita (Xiea(t)) real del satélite (10).

6. Procedimiento (100) segln una cualquiera de las reivindicaciones 4 0 5 segun el cual la fecha de las maniobras

(@ de evitacion tiene lugar segin un argumento de latitud (aman) de maniobra opuesto al argumento de la latitud
(acor) de colision con el desecho (d1) espacial.

7. Procedimiento (100) segun una cualquiera de las reivindicaciones 4 a 5 segun el cual la fecha de las maniobras
¥ @ de evitacién se determina seguln las etapas de:

- determinacion (300) de una pluralidad de intervalos de tiempo libres (Sl1, Slz, Sls, Sla, Sls, Sle) de maniobra
permitiendo cada uno la ejecucion de una maniobra £3¥# de evitacién del dicho desecho (d1) espacial,

- asignacion (330) a cada maniobra & de evitacion de una fecha de maniobra ¥ durante un intervalo de tiempo
libre (Sl4, Sly, Sls, Sls, Sls, Sle) de manlobra determinado distinto de otro intervalo de tiempo libre (S|4, Sly, Sls, Sy, Sls,

Sls) de otra maniobra #5¥'< % de evitacion.

8. Procedimiento (100) segln la reivindicacién anterior, para el cual la etapa (330) de asighacién comprende las etapas
de:

- determinacién (310) de la separacién radial (Ar) méaxima posible entre el satélite (10) y el desecho (d1) espacial en la
fecha (TCA) mas cercana de paso en cada uno de los intervalos libres (Sl4, Sly, Sls, Sls, Sls, Slg) de maniobra
determinado;

- clasificacion (320) de intervalos de tiempo libres (Sl4, Slo, Sls, Sl4, Sls, Slg) seglin una notacién representativa de la
separacibdn radial (Ar) determinada para cada intervalo libre (Sl1, Sla, Sls, Sla, Sls, Slg) de maniobra;

incluyendo la etapa (330) de asignacién, la asignacién a cada maniobra ¥4%¥3 # de evitacién, del intervalo de tiempo
libre (Sl4, Sly, Sls, Sl, Sls, Sls) de manlobra de mejor notacién determinada distinto del |ntervalo de tiempo libre (Sly,

Sly, Sls, Sls, Sls, Slg) de otra maniobra ¥ de evitacion.

9. Procedimiento (100) segun la reivindicacién anterior, en el cual cada maniobra V. de evitacion incluye la direccién
(d) relativa a la separacion radial (Ar) maxima asociada al intervalo de tiempo libre (Sl4, Slo, Sls, Sls, Sls, Slg) de

maniobra asignado a cada maniobra ¥*¥ < de evitacién.

10. Procedimiento (100) segun una cualquiera de las reivindicaciones 8 o 9 segun el cual cada maniobra 1V ge
evitacién incluye una diferencia de velocidad (AVyx) maxima autorizada durante el intervalo de tiempo libre (Sls) de

maniobra asignado a cada maniobra 3¥-%¢ de evitacion.
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11. Procedimiento (100) segln una cualqulera de las reivindicaciones 4 a 10 segun el cual cada correccién orbital
(AXman) relativa a cada maniobra ¥ ‘4 de evitacién se determina seguln las etapas de:

- propagacion de la érbita (Xieal(t)) real del satélite (10) hasta la fecha (tman) de la maniobra {3Y.5% de evitacion de modo
que obtenga una posicion orbital (Xea n(tman)) @ntes de la maniobra;

- evaluacion del efecto de la maniobra (AXman(tman)) aplicado a la érbita (Xreal_s(tman)) @ntes de la maniobra en la fecha
(tman) de la maniobra G¥.& de evitacién de modo que determine la érbita real (Xrea_a(tman)) después de la maniobra
3% R de evitacién en la fecha (tmen) de la maniobra $3¥-# de evitacion;

- propagacion de la drbita (Xreal v{tman)) @ntes de la maniobra hasta la fecha (TCA) mas cercana de paso de modo que
obtenga una posicién orbital (Xwea o(TCA)) de la 6rbita real sin maniobra WY de evitacion en la fecha (TCA) mas
cercana de paso;

- propagacioén de la posicién orbital (Xreal a(tman)) después de la maniobra hasta la fecha (TCA) mas cercana de paso
de modo que obtenga una posicidn orbital (Xa a(TCA)) de la 6rbita real con maniobra de evitacion en la fecha (TCA)
més cercana de paso;

- determinacion de la diferencia (AXman(TCAws)) de la posicién orbital en la fecha (TCA) mas cercana de paso segln

el efecto de la maniobra (AXman(tman)), s€gUn la posicidn orbital (Xrea_s(TCA)) de la érbita real sin maniobra (V. de
evitacion en la fecha (TCA) més cercana de paso y segun la posicion orbital (Xreal o(TCA)) de la 6rbita real con maniobra
de evitacién en la fecha (TCA) mas cercana de paso.

12. Sistema de estimacién de colisién entre un satélite (10) en 6rbita alrededor de la Tierra (12) y al menos un desecho
(d1) espacial, comprendiendo el sistema los medios de procesamiento de informacién en tierra y los medios (16) de
comunicacién en tierra configurados para:

- obtener una érbita (X.) de referencia del satélite (10) y su covarianza (COVsat) ¥ Una 6rbita (Xq41) del dicho desecho
(d1) espacial y su covarianza (COVq1),

- determinar una fecha (TCAf) méas cercana de paso de referencia correspondiente a la fecha en la cual una distancia
entre una posicién orbital de referencia media del satélite (10) y una posicidn orbital media del desecho (d1) espacial
es la mas pequefia;

- determinar al menos una matriz (@(teu->TCAs)) de transicién de estado que permite una propagacién de la érbita
(Xrer) de referencia del satélite (10) y de su covarianza (COVsat) entre una fecha (tcur) de activacion y la fecha (TCA)
méas cercana de paso de referencia;

- comunicar al satélite (10) al menos las siguientes informaciones: la fecha (tcy) de activacién; la érbita (X.r) de
referencia del satélite en la fecha (t..;) de activaciéon y en la fecha (TCA.;) méas cercana de paso de referencia, la érbita
(Xq1) del dicho desecho (d1) espacial y su covarianza (COVy41) en la fecha (TCArf) méas cercana de paso de referencia,
y la dicha matriz (@(tcu->TCAer)) de transicién de estado;

comprendiendo el sistema medios de célculo incorporados en el satélite (10) configurados para:

- determinar en tiempo real una érbita (X.ca)) real del satélite (10) en la fecha (t..;) de activacién mediante un dispositivo
de navegacién del satélite;

- propagar la érbita (Xea) real del satélite (10) y su covarianza (COVs4t) hasta la fecha (TCAs) més cercana de paso
de referencia con base en la dicha matriz (@(tcu->TCArer)) de transicidn de estado, de la 6rbita (X.ef) de referencia del
satélite (10) en la fecha (TCAf) mas cercana de paso de referencia, y una diferencia de érbita (AX) entre la 6rbita
(Xreal) real y la orbita (Xrr) de referencia del satelital (10) en la fecha (tc.r) de activacion;

- calcular, en la fecha (tcyr) de activacién; una primera probabilidad (P+) de colisién entre el satélite (10) y el dicho
desecho (d1) espacial con base en las posiciones orbitales del satélite y del desecho en una fecha (TCA) mas cercana
de paso correspondiente a la fecha (TCA.f) mas cercana de paso de referencia o en una fecha (TCArea) més cercana
de paso real calculada teniendo en cuenta la érbita (X.cal) real del satélite (10), de modo que evalle la necesidad de
modificar la trayectoria orbital del satélite (10), siendo cada posicidn orbital del satélite y respectivamente del desecho
espacial obtenida a partir de la érbita del satélite y respectivamente del desecho espacial.
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