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Resumen 

Los intereses científicos y comerciales en el espacio han motivado el continuo 
desarrollo de la tecnología aplicada a este sector. El desarrollo científico-técnico 
impulsó el número de misiones espaciales y, como consecuencia, generó un daño 
colateral que hasta hace poco tiempo pasó casi inadvertido, la basura espacial.  

La proliferación de basura espacial pone en riesgo la continuidad de las misiones 
espaciales y supone un serio reto a corregir. Por ello, las agencias espaciales de todo el 
mundo aúnan sus esfuerzos en minimizar sus efectos y mitigar su progresión. 

Con el objetivo de participar en esta actividad, el Real Instituto y Observatorio de la 
Armada cuenta con una estación láser que le permite realizar telemetría sobre objetos 
espaciales. Para contribuir en las tareas de control de basura espacial, y aplicando la 
experiencia alcanzada en telemetría sobre satélites activos, está llevando a cabo una 
serie de mejoras en la estación orientadas a optimizar sus observaciones sobre objetos 
de menor tamaño, sin retro-reflectores y con una mayor precisión.  

Una de estas posibles mejoras es la modernización del sistema de orientación de la 
montura-telescopio de la estación cuyo actual nivel de desgaste introduce una serie de 
deficiencias sobre la observación. 

Este trabajo pretende presentar una propuesta realista que permita rediseñar el sistema 
de orientación y optimizar los resultados de las observaciones de telemetría. 

 
Abstract 

Scientific and commercial interests in space have motivated a continuous development 
of the technology applied to this sector. The scientific-technical development has 
boosted the number of space missions and, as a consequence, has generated a collateral 
damage that until recently passed almost unnoticed - i.e., the space debris. 

The proliferation of space debris jeopardizes the continuity of space missions and poses 
a serious challenge to correct. Therefore, space agencies from all over the world 
combine their efforts to minimize their effects and to mitigate their progression. 

In this sense and with the objective of participating in this activity, the Royal Institute 
and Observatory of the Navy has a laser station able to perform telemetry on space 
objects. In order to contribute to the tasks of control of space debris, and applying the 
experience gained in telemetry on active satellites over the years, is carrying out a series 
of improvements in the station aimed to optimizing its observations on smaller objects, 
without retro-reflectors and with more precision. 

One of these possible improvements is focused on modernizing the mount-telescope 
pointing system, whose current wear introduces a series of deficiencies on the 
observation. 

This work aims to present a realistic proposal that allows to redesign the guidance 
system and optimize the results of telemetry observations. 
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1. Introducción 
 
El 4 de octubre de 1957, con el lanzamiento del satélite Sputnik I, dio comienzo la carrera 
espacial. Este logro motivó un período de máxima competencia entre los Estados Unidos y 
la Unión Soviética y abrió el camino a la exploración espacial, la investigación científica 
del Universo y el desarrollo de la tecnología espacial para su aplicación en estas misiones.  
 
Tras este hito histórico, la tecnología espacial adquirió gran relevancia, tanto debido a las 
posibles aplicaciones militares como a sus muchos usos en el ámbito civil. Ha ocurrido así 
desde los primitivos sistemas de comunicación a sistemas tan desarrollados y cotidianos 
hoy en día como es el GPS. 
 
El imparable desarrollo de la tecnología espacial ha motivado un drástico crecimiento del 
número de misiones. Al mismo tiempo, éstas han generado la aparición de un grave 
problema asociado, la proliferación de basura espacial. La basura espacial pone en riesgo 
la continuidad de las misiones y supone un serio reto a solucionar. 
 
Por este motivo, las agencias espaciales de todo el mundo aúnan esfuerzos en minimizar 
sus efectos. Para lograr este objetivo, se desarrollan técnicas activas y pasivas: las 
primeras enfocadas a desarrollar nuevos proyectos para desorbitar los objetos, y las 
segundas, tanto poniendo en práctica la detección y seguimiento de los objetos como 
implementando otras medidas para procurar su mitigación. 
 
Recientes estudios de la ESA (European Space Agency) estima que son millones los 
objetos orbitando en torno a la Tierra. Se han alcanzado estas cifras tan elevadas tras 
efectuarse más de 5.250 lanzamientos, que han puesto en órbita más de 7.500 satélites de 
los cuales unos 4.300 siguen en el espacio y tan sólo 1.200 de ellos operativos. Según la 
misma investigación (ESA, Annual Space Environment Report, 2018), el peso total que 
alcanzarían los objetos de basura espacial rondaría las 7.500 toneladas y su población se 
distribuiría, en función de su tamaño, de la siguiente manera: 
 

• 29.000 objetos de un tamaño mayor que 10 cm. 
• 750.000 objetos de un tamaño mayor que 1 cm y menor que 10 cm. 
• 170 millones de objetos de un tamaño mayor que 1 mm y menor que 1 cm. 

 
En los próximos años, y a la vista de estos datos, todo lo relacionado con la basura 
espacial será considerado un asunto de la mayor importancia. Ya en la actualidad, las 
agencias espaciales han adoptado un alto nivel de concienciación, implantando 
recomendaciones para las misiones que operan en órbitas con mayor densidad ya sea por 
su interés científico o comercial (e.g., estableciendo un tiempo máximo de permanencia en 
órbita LEO (Low Earth Orbit) de 25 años y recomendando el control de las reservas de 
combustible para permitir la desactivación hacia órbitas cementerio en GEO 
(Geosynchronous Equatorial Orbit)). La basura espacial tiene un impacto negativo sobre 
las misiones con satélites activos, y con total seguridad lo tendrá sobre las futuras. Por esta 
razón, perfeccionar las técnicas de detección y seguimiento, de modo tan preciso como sea 
posible, constituye el primer paso en la correcta dirección para llegar a controlar esta 
situación.  
 
El Real Instituto y Observatorio de la Armada (en adelante ROA), junto con otras 
instituciones, ha sido pionero en el campo de seguimiento de satélites artificiales con 
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técnicas fotográficas. Inició esta actividad en 1958 con las primeras observaciones 
realizadas sobre los satélites primitivos: Explorer I, Vanguard I, Sputnik III, Explorer IV y 
Atlas. En aquel momento, la estación de seguimiento contaba con una cámara Baker-Nunn 
cuya adquisición fue financiada por la Smithsonian Institution. Posteriormente, el ROA 
perfeccionó sus observaciones empleando técnicas de telemetría láser, y cuenta en la 
actualidad con la única estación de este tipo en España, la cual está englobada en las redes 
internacionales, ILRS (International Laser Ranging Service) y EUROLAS (European 
Laser Network). 
 
Las observaciones de telemetría son capaces de determinar con precisión la distancia que 
separa la estación en tierra de los satélites activos o de los objetos de basura espacial. El 
procedimiento en que se basa es relativamente sencillo, se mide el tiempo de vuelo de ida 
y vuelta de un pulso de luz muy corto emitido por un láser en su trayectoria hasta el objeto 
observado, y a partir de esta medida se calcula la distancia que lo separa de la estación en 
tierra.  
 
El ROA, con el objetivo de mantenerse como un centro en plena actividad, y siendo capaz 
de adaptarse a la situación actual aplicando la experiencia alcanzada en telemetría láser, ha 
adecuado parte de su labor de trabajo actual a contribuir con el seguimiento de basura 
espacial integrándose en el programa S3T (Spanish Space Surveillance and Tracking). 
Este proyecto, tiene las funciones de detección, seguimiento y catalogación de objetos en 
órbita terrestre y permite la participación de España en el Consorcio Europeo EU-SST 
(Space Surveillance and Tracking). 
 
El ROA participa en este programa empleando sus dos sensores principales, que utilizan 
las técnicas implementadas originalmente en el observatorio: 
 

• Técnicas fotográficas. 
A través del telescopio robotizado TFRM (Telescopio Fabra ROA en el Montsec), 
inaugurado en 2010 y capaz de tomar cada noche una media de 1500 imágenes que 
tras su procesado permite detectar objetos de basura espacial. 
 

• Técnicas de telemetría láser. 
Actualmente, la estación está afrontando una profunda modernización que ya le 
permite observar objetos de basura espacial y satélites sin retro-reflector, de una 
RCS (Radar Cross Section) del orden de los 4 m. Esta modernización comenzó 
con la adquisición de la tercera generación láser en el ROA. El modelo adquirido 
es un láser de alta energía y pulsos de nanosegundos perteneciente a la serie 
NL310 EKSPLA (Modelo 317: 10 J, 25 W, 532 nm y 10 Hz), y que fue instalado 
tras los primitivos de rubí y de Neodimio YAG. El trabajo actual de este láser se 
complementa con un segundo equipo de menor potencia en picosegundos 
perteneciente a la serie PL2250 EKSPLA (Modelo 2251: 10 mJ, 2.5 W, 532 nm y 
10 Hz). 
 

Pese a que el ROA ya cuenta con dos equipos láser de última generación, otros 
componentes de la estación aún no han sido adaptados a las nuevas especificaciones o bien 
requieren una actualización. Estos elementos generan una serie de deficiencias que, si bien 
no imposibilitan la observación, introducen una degradación en su desarrollo óptimo. A 
continuación, se recogen las principales deficiencias de la estación, y una posible mejora 
adicional: 
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• Montura-telescopio láser 

Proceden de un proyecto de investigación anterior y fueron reacondicionados a 
principios de los años 80. Tanto la estructura, no equilibrada, como su sistema de 
control de apuntamiento requieren una completa modernización que permita 
optimizar las observaciones y mejorar la precisión. 

 
• Hardware y Software 

A pesar de que la estación sigue funcionando y obteniendo resultados, la 
modernización de la montura y su sistema de orientación conllevaría renovar el 
hardware y software de control. Como ejemplo, el software está desarrollado en un 
sistema operativo ahora desfasado (MS-DOS). Por este motivo, requiere una 
migración a un sistema más moderno y que permita integrar más capacidades a 
tiempo real (e.g., RTLINUX). 
 

La tecnología actual de los sensores dedicados al seguimiento de basura espacial, permite 
lograr una resolución suficiente para realizar estas tareas sobre objetos de un tamaño del 
orden de los 10 cm. Sin embargo, la actual configuración de sistemas de la estación ROA 
sitúa está resolución en un valor más elevado, no permitiendo acercarse a esta precisión 
por el momento y situándose en un orden de magnitud del metro. 
 
La elaboración de este trabajo intenta dar una posible solución a los problemas que afectan 
a la montura y su sistema de apuntamiento. Para ello, se propondrá un nuevo sistema de 
orientación tras realizar un análisis de las diferentes opciones de diseño, bien sea un 
sistema convencional de engranajes o presentando otras alternativas como las monturas de 
accionamiento directo electromagnéticas que minimizan las vibraciones, el desgaste y los 
mantenimientos al no incorporan mecanismos de contacto. 
 
El desarrollo de este trabajo se recoge dentro del plan de estudios del Máster de Ciencia y 
Tecnología Espacial de la Universidad del País Vasco. Se ha realizado en colaboración 
con el personal de AVS por medio de un programa de prácticas para la elaboración de 
Trabajos de Fin de Máster y está vinculado de manera directa o indirecta con la mayoría 
de asignaturas impartidas durante el desarrollo del máster, especialmente con: 
 

• Movimiento orbital.   
• Detectores y Sensores. 
• Telescopios: Sistemas de Control y Seguimiento. 
• Fundamentos de Instrumentación Óptica. 
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2. Objetivo del trabajo 
 
Los objetivos del trabajo se estructuran en: 
 
 
2.1. Objetivo principal 
 
El objetivo principal del trabajo es: 
 
• Rediseñar la montura y el sistema de orientación de la estación de telemetría ROA 

para la optimización de los resultados de las observaciones. 
 
 

2.2. Objetivos específicos 
 
Los objetivos específicos, inicialmente planteados como una ayuda en el desarrollo del 
trabajo, son: 
 
• Estudiar las características generales de la basura espacial como objeto de la 

observación por parte de la estación. 
• Analizar el estado actual de la estación, sus deficiencias, fuentes de error existentes 

y sus posibles vías de mejora. 
• Implementar la metodología de diseño en la ingeniería al desarrollo de este proyecto. 
• Estudiar los requerimientos necesarios para el correcto desarrollo de la observación. 
• Realizar un estudio de viabilidad del proyecto previo a su autorización. 
• Estudiar la arquitectura hardware a alto nivel de la estación. 
• Valorar las posibles opciones mecánicas y cómo se adaptan a la dinámica de la 

observación. Considerar sistemas convencionales de engranajes frente a otros 
sistemas alternativos más novedosos. 

• Extraer unas conclusiones del estudio que plasmen la viabilidad del proyecto y su 
futura ejecución ante la aparición de posibles vías de financiación. 
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3. Conceptos previos sobre basura espacial 
 
Para determinar los requerimientos del proyecto es necesario conocer las características de 
los objetos a observar, por ejemplo, su tamaño, su velocidad angular o su altura. Estas 
características condicionan plenamente la dinámica de la observación. 
 
 
3.1. Generalidades 
 
De forma general, el término basura espacial se usa para hacer referencia al conjunto de 
objetos construidos por el hombre, orbitando en torno a la Tierra y que ya no cumplen con 
el propósito para el que fueron diseñados. 
 
Gran parte de los objetos que orbitan en torno a la Tierra se precipitarán de forma natural 
debido a la fuerza de la gravedad, la fricción de las capas más bajas de la atmósfera y la 
presión de radiación solar. El tiempo de vida de un objeto en órbita depende, además de 
estos factores, de su masa y del área que este cuerpo presenta a la dirección del 
movimiento, pero fundamentalmente de su altura respecto a la superficie terrestre. 
 
El motivo de su dependencia de la altura, es que a día de hoy el frenado por la fricción 
atmosférica es el único proceso natural que reduce la población de basura espacial en 
órbita. Sin embargo, la eficiencia de este método se reduce drásticamente por encima de 
los 1 000 km, debido a la disminución de la densidad atmosférica a esta altura. 
 
Como ejemplo, el Vanguard I, el cuarto satélite puesto en órbita (marzo de 1958), 
permanece aún en órbita 60 años después de su lanzamiento. Actualmente, realiza una 
órbita completa conforme a los siguientes parámetros aproximados: un período orbital de 
133 minutos, un apogeo de 3.833 km y un perigeo de 650 km (Heavens-above, 2018). 
Según las estimaciones de la NASA (National Aeronautics and Space Administration), si 
no se ejecuta ninguna de las misiones propuestas para recuperarlo, se espera que continúe 
en órbita unos 240 años antes de su reentrada de forma natural (NASA, Space Science Data 
Coordinated Archive, 2018). 
 
 
3.2. Tipología de objetos 
 
El conjunto de objetos que engloba la definición de basura espacial es muy amplio. A 
continuación, se recogen los principales tipos de objetos que pueden ser observados en 
órbita terrestre: 
 
• Satélites cuya vida útil ha finalizado y no existe control sobre sus órbitas. 
• Piezas pertenecientes a etapas de cohetes de lanzamiento. 
• Objetos desprendidos durante el transcurso de las misiones. 
• Fragmentos causados por desgaste, impactos o explosiones. 

 
 
3.3. Clasificación de las órbitas 
 
El mayor nivel de concentración de basura espacial se sitúa en órbita baja terrestre, aunque 
su presencia se extiende más allá de la órbita geoestacionaria.  
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Además de realizar seguimiento de satélites activos en órbita baja y media, la estación de 
telemetría láser del ROA tiene como objetivo de observación el seguimiento de basura 
espacial en órbita baja.  
 
A continuación, se recoge una breve clasificación de las órbitas en función de la altura, 
cuyo objetivo es proporcionar una visión global de la distribución espacial de los objetos 
en órbita: 
 
 
3.3.1. Órbita baja (Low Earth Orbit, LEO) 
 
Este tipo de órbita está típicamente definida entre los 200 y los 2.000 km de altura. En 
LEO, los objetos describen una trayectoria completa en un rango de períodos aproximado 
comprendido entre 90 y 130 minutos. Además, sus trayectorias se describen en cualquier 
plano orbital, es decir, con cualquier inclinación respecto al ecuador terrestre. Las 
aplicaciones de las misiones en esta órbita son muy variadas: desde usos comerciales, a 
científicos o militares. Una estimación general del tiempo de permanencia media en órbita 
según la altura y sin ninguna intervención externa es la siguiente (Flury & Klinkrad, 
1994): 
 

• 200 - 400 km: unos pocos meses. 
• 400 - 900 km: desde años a cientos de años. 
• 2.000 km: hasta 20.000 años. 

 
 
3.3.2. Órbita media (Medium Earth Orbit, MEO) 
 
Este tipo de órbita está típicamente definida entre 2.000 y 35.786 km de altura y entre 
otras misiones es la empleada por los principales sistemas de navegación global (GPS: 
20.180 km; GALILEO: 23.222 km y GLONASS: 19.100 km). 
 
 
3.3.3. Órbita geosíncrona (Geosynchronous Earth Orbit, GEO) 
 
Aunque existen diferentes tipos de órbitas GEO, la más común entre ellas es la 
geoestacionaria, con una altura de 35.786 km. Tanto LEO como GEO, son las órbitas con 
mayor densidad de misiones por su interés comercial y científico. 
 
 
3.3.4. Órbita cementerio 
 
Este tipo de órbitas han sido elegidas para albergar misiones al final de su vida operativa. 
Se sitúan en las proximidades, en orden de cientos de kilómetros, de las órbitas de gran 
concentración de objetos y se crearon con la finalidad de reducir la probabilidad de que la 
basura espacial colisione con misiones en vida útil aún operativa. 
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3.3.5. Otras órbitas 
 
Otras órbitas, incluyendo las de alta excentricidad, de cruce y transición entre órbitas que  
tienen una menor concentración de objetos se recogen en la siguiente tabla: 
 

Acrónimo Descripción 
HEO Órbita de alta excentricidad terrestre 
MGO Órbita cruce MEO-GEO 
LMO Órbita cruce LEO-MEO 
NSO Órbita de satélites de navegación, contenida por altura en las órbitas MEO 
GTO Órbita de transferencia GEO 
EGO Órbita geoestacionaria extendida. 

Tabla 1. Otras órbitas con menor concentración de objetos 
 
 
3.4. Evolución temporal 
 
Desde el comienzo de la carrera espacial el número de objetos de basura espacial ha 
crecido de forma ininterrumpida, siendo este efecto especialmente acusado en LEO. El 
mayor crecimiento en el número de objetos tuvo lugar en el segundo lustro de este siglo y 
fue consecuencia de dos eventos destacados: 
 
• La prueba balística anti satélite efectuada por China el 20 de enero de 2007 y que 

provocó la destrucción del satélite meteorológico Fengyun 1C. 
• El choque de un satélite ruso no operativo, el Cosmos 2251, con el satélite comercial 

estadounidense Iridium 33, el 10 de febrero de 2009. 
 
Los dos siguientes gráficos, figuras 1 y 2, han sido extraídos del Informe Anual del 
Entorno Espacial de la ESA (2018) y proporcionan una visión global de la evolución en 
número de objetos catalogados y su masa desde el inicio de la carrera espacial hasta la 
actualidad. 
 
Los datos, a partir de los cuales se han generado estos gráficos, se mantienen y actualizan 
en una base de datos denominada DISCOS (Database and Information System 
Characterizing Objects in Space) que sirve como referencia para información de 
lanzamiento, detalles de registro de objetos, descripciones de vehículos de lanzamiento. 
Según el último informe, el número total de objetos catalogados se sitúa en 19.882, siendo 
LEO la órbita que más contribuye a esa cifra con 13.094. Además, DISCOS juega un 
papel fundamental para la ESA y es la base para realizar las maniobras anticolisión, los 
análisis de reentrada y otras tareas. 

 
Figura 1. Evolución temporal del número de objetos en función de la órbita. 

ESA’s Annual Space Environment Report (2018). 
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Figura 2. Evolución temporal de la masa total de objetos en función de la órbita. 

ESA’s Annual Space Environment Report (2018). 
 
En la Figura 1, puede comprobarse como los dos eventos mencionados anteriormente 
produjeron un incremento de aproximadamente 4.000 objetos de basura espacial. Desde 
finales de los años 50, el aumento del número de objetos y masa en órbita ha crecido 
drásticamente. Esto supone una evidencia de que este problema se ha descontrolado y un 
argumento para que las agencias espaciales tomen medidas para paliar sus efectos y 
minimizar su progresión. 
 
Por otro lado, es necesario tener en cuenta que los datos de objetos catalogados 
representan una pequeña fracción de los objetos que se encuentran en órbita. Para el resto 
de la población de objetos no catalogados, la estimación de su número se basa en modelos 
matemáticos y, por lo tanto, es incierta. 
 
 
3.5. Densidad espacial 
 
Las mayores densidades de objetos de basura espacial se sitúan en dos regiones de la 
órbita LEO. Concretamente, en torno a 900 km y 1.400 km. Por otro lado, existen 
máximos relativos en GEO y en las órbitas en las que se despliegan los sistemas de 
navegación, pero situados en una densidad de casi dos órdenes de magnitud por debajo de 
los máximos absolutos. 

 
 

Figura 3. Densidad de basura espacial en función de la altura. 
Aplicación MASTER2009 de la ESA. 
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El gráfico ha sido generado utilizando la aplicación MASTER2009 de la ESA y en él puede 
observarse una aproximación del valor de densidad de objetos en función de la altura.  
 
 
3.6. Redes de monitorización de basura espacial 
 
A la cabeza en este campo de trabajo se sitúa la NASA con el ODPO (Orbital Debris 
Program Office) localizado en el Centro Espacial Johnson en Houston, Texas. Los 
objetivos de este programa se dividen en varias áreas, que incluyen el desarrollo de 
modelos, la obtención de medidas, la protección de misiones, la mitigación y reentrada de 
basura espacial. Otras instituciones siguen la senda creada por esta organización. 
 
 
3.6.1. Oficina de basura espacial de la ESA 
 
Desde los años 80, la ESA ha estado involucrada en el desarrollo de la investigación y 
tecnología relacionada con la basura espacial. En la actualidad, cuenta con un 
departamento dedicado especialmente a este tema, el SDO (Space Debris Office), 
localizado en el ESOC (European Space Operations Centre), dependiente del programa 
SST y que trabaja en las siguientes áreas: 
 

• Sistemas de medición radar y ópticos. 
• Creación de modelos ambientales y de evaluación de riesgos de impacto. 
• Análisis de medidas de mitigación y re-entrada. 
• Mantenimiento de las bases de datos. 
 

SST es uno de los tres segmentos en los que se divide el programa SSA, diseñado para 
fomentar la utilización y el acceso al ambiente espacial mediante la distribución de 
información actualizada sobre los peligros para la infraestructura terrestre y en órbita. Los 
otros dos segmentos son: 
 

• SWE (Space Weather), que monitoriza el Sol, el viento solar, la magnetosfera, 
ionosfera y termosfera. 

• NEO (Near-Earth Objects), que se encarga de la detección de asteroides y cometas 
potencialmente peligrosos para la Tierra. 
 

 
3.6.2. Spanish Space Surveillance and Tracking (S3T) 
 
Es un reciente programa que cuenta con la gestión supervisada por parte de CDTI (Centro 
para el Desarrollo Tecnológico Industrial) y que pretende mantener una infraestructura 
nacional que sitúe a España en una posición relevante en el Consorcio SST (Alonso et al., 
2017). 
 
Este programa está formado por el S3TOC (Spanish Space Surveillance and Tracking 
Operation Centre) y la red de sensores S3TSN (Spanish Space Surveillance and Tracking 
Sensor Network) que cuenta con ocho instrumentos de adquisición de datos entre los que 
se encuentran los dos pertenecientes al ROA y mencionados anteriormente: la estación 
láser y el telescopio óptico TFRM. 
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Figura 4. Red de sensores integrados en S3T. 

(Alonso et al., 2017). 
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SECCIÓN 2. PLANTEAMIENTO DEL PROYECTO 
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4. Metodología para el desarrollo del trabajo 
 
El diseño mecánico de la montura es un proceso complejo que requiere la división del 
proyecto en una serie de tareas más sencillas interrelacionadas. La complejidad del 
proyecto lleva implícito que las ideas iniciales sean iteradas y verificadas según éste se 
desarrolla. 
 
El primer paso que se debe afrontar es estudiar las características globales del diseño 
general, representando éste el objetivo principal del presente trabajo. En una etapa 
posterior, será necesario resolver en detalle la ingeniería mecánica del diseño elegido.  
 
 
4.1. Proceso de diseño inicial 
 
En líneas generales, las fases que comprende el proceso de diseño completo de un 
proyecto desde la identificación de la necesidad hasta la presentación del resultado final 
están recogidas en la Figura 5. Por simplicidad se han obviado el gran número de 
iteraciones entre cada una de las fases. 
 

 
Figura 5. Fases del proceso de diseño. 

Diseño de Ingeniería Mecánica (R. Budynas y J. Nisbett, 2011). 
 
En relación a estas fases y con el fin de conseguir una idea global del proyecto se recogen 
en los siguientes apartados cuáles han sido los pasos realizados para identificar la 
necesidad actual, la investigación y recopilación de información, conocer la configuración 
de la actual estación láser, y en concreto su precisión de apuntamiento y las fuentes de 
error presentes.  
 
 
4.1.1. Investigación y recopilación de información 
 
Las principales fuentes de información a las que he recurrido para desarrollar el proyecto 
han sido las siguientes: 
 

• Experiencia obtenida por el personal del ROA durante los últimos años. 
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Además del contacto directo con ellos, realicé una visita para documentar algunos 
de los problemas actuales, tomar medidas y fotografías de los elementos que 
integran la estación. 
 

• Consultas vía email a los responsables de una parte importante de las estaciones 
que integran la red ILRS1. El planteamiento de estas cuestiones ha permitido tener 
un conocimiento del estado del arte de este tipo de estaciones y saber cuáles han 
sido las vías de desarrollo por las que han optado las más avanzadas de ellas.   
 

• La experiencia del personal de AVS en el desarrollo de sistemas mecánicos. 
La colaboración de su personal fue fundamental para realizar el enfoque y 
desarrollo del proyecto desde un punto de vista de la ingeniería. 
 

• A raíz de la estancia en AVS y bajo su iniciativa surgió la posibilidad de asistir a 
una reunión con el personal del OT-IAC (Observatorio del Teide - Instituto de 
Astrofísica de Canarias) que controla sensores dedicados al seguimiento y 
detección de basura espacial y han alcanzado un nivel de referencia internacional 
(e.g., el IAC-80 - también integrado en S3T - y el OGS - Estación Óptica Terrestre, 
perteneciente a la ESA). Esta reunión sirvió para resolver ideas generales para el 
desarrollo del proyecto. 
 

• El contacto con empresas suministradoras a la hora de valorar las posibilidades de 
integrar equipos comerciales. 
 

Recopilar esta información y establecer estos contactos no sólo ha sido útil para el 
desarrollo del trabajo, sino que con mucha probabilidad lo será también de cara al futuro y 
al momento de integrarme en el trabajo diario de la estación de telemetría en el ROA. 
 
 
4.1.2. Descripción de la configuración actual de la estación láser ROA 
 
Las observaciones de telemetría son capaces de determinar con precisión la distancia que 
separa la estación en tierra del objeto observado. El procedimiento en que se basa es 
relativamente sencillo, se mide el tiempo de vuelo de ida y vuelta de un pulso muy corto 
emitido por un láser y, a partir de este valor, se calcula la distancia que los separa 
corrigiendo estos resultados con modelos atmosféricos (e.g., Marini & Murray, 1973). 
 
a. Principio físico en el que se basa la observación 
 
El pulso láser es emitido y enviado hacia el objetivo mediante un dispositivo óptico, el 
grupo emisor integrado en el telescopio. El momento de salida del pulso es registrado en 
un fotodiodo e inicia el contador de tiempo de vuelo. Por otro lado, el eco reflejado es 
recibido por el grupo receptor del telescopio y conducido hacia un detector donde es 
registrado, el Single Photon Avalanche Diode (SPAD), y que detiene el contador de 
tiempo. La medida de tiempo determina el doble de la distancia que se desea hallar. 
 
Analíticamente, esta distancia es función de la medida de tiempo y del índice de refracción 
del medio y se corresponde con la siguiente ecuación 
 

1Véase listado de estaciones integradas en el ILRS en Anexo A1. 
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 𝑑𝑑 = 𝑐𝑐𝑛𝑛 · 𝑡𝑡 = 𝑐𝑐0
𝑛𝑛(𝜆𝜆,𝑃𝑃,𝑃𝑃𝑉𝑉,𝑇𝑇) · 𝑡𝑡 (1) 

 
Donde 
 

𝑐𝑐𝑛𝑛   Velocidad de luz en el medio con índice de refracción 𝑛𝑛 
𝑡𝑡   Tiempo medido del recorrido del pulso 
𝑐𝑐0   Velocidad de luz en el vacío 
𝑛𝑛(𝜆𝜆,𝑃𝑃,𝑃𝑃𝑉𝑉 ,𝑇𝑇) Índice de refracción del medio que es función de la longitud de 

onda, la presión atmosférica, la presión de vapor de agua y la 
temperatura. Este valor es un promedio tabulado ya que el índice de 
refracción varía en la atmósfera según éstas y otras variables. Como 
se ha mencionado anteriormente, uno de los modelos que permiten 
su corrección es el de Marini & Murray. 

 
La incertidumbre asociada al realizar estas mediciones surge del hecho de que el índice de 
refracción no es constante ya que depende de las condiciones meteorológicas del medio de 
propagación y de la longitud de onda del láser. La observación real difiere de un 
comportamiento ideal. Principalmente se aleja de este comportamiento debido a los 
siguientes efectos (Seeber, 2003): 
 

• La posición real del satélite difiere de la posición predicha de efemérides. 
• La propagación de la señal no tiene lugar en el vacío. 
• La mecánica del sistema de apuntamiento introduce una serie de errores que limita 

considerablemente la precisión que permite lograr el láser. 
• La señal procesada tiene una serie de errores debidos al sistema receptor. 
• La rotación de la Tierra, con una velocidad angular al menos dos órdenes de 

magnitud inferior a la de los objetos en órbita, introduce un error a la señal que es 
despreciable. 

• Finalmente, desde un punto de vista relativista, la estación láser y el objeto 
observado se mueven sujetos a diferentes valores del campo gravitatorio. 

 
El orden de magnitud en precisión que se consigue empleando la tecnología láser no es 
comparable hasta la fecha con la aplicación de otras técnicas. En la siguiente tabla se 
recoge la evolución de la tecnología láser durante sus diferentes generaciones, detallando 
la precisión en la medida de distancia para cada generación. 
 

 Generación 
Características Primera Segunda Tercera 
Longitud del pulso (ns) 10-40 2-5 0.1-0.2 
Precisión en distancia (cm) 100-600 30-100 1-3 

 
Tabla 2. Evolución de la tecnología empleada en los sistemas láser. (Seeber, 2003) 

 
b. Principales características de la telemetría láser 
 
Los principales factores que determinan la precisión en la medición láser son los 
siguientes: 
 

• Directividad 
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La pequeña divergencia que proporciona el haz láser consigue que todos los 
fotones generados se muevan en la misma dirección con un nivel de precisión 
elevado (< 20 segundos de arco). 
 
 

• Mono cromaticidad 
Todos los fotones tienen la misma frecuencia (o longitud de onda), lo que permite 
un alto nivel de discriminación respecto al ruido. 
 

• Coherencia 
Este factor se aplica a las ondas con fase coherente y que por tanto conservan una 
relación de fase constante. Una fuente de luz coherente genera todas sus ondas con 
la misma longitud de onda y orientación. Es decir, todos los fotones tienen la 
misma energía y la misma impulsión.  
 

c. Estrategia de observación 
 
El objetivo de la estación es actualizar los datos de telemetría de cada objeto observado. 
Para ello, el primer paso para realizar la observación es la descarga de unos archivos de 
efemérides de los observables. Estos ficheros permiten reconstruir las trayectorias 
previstas de los objetos y traducirlas a las direcciones de apuntamiento que debe describir 
la montura. Las correcciones de apuntamiento introducidas por el observador permiten 
actualizar los datos de efemérides con nuevas posiciones. 
 
4.1.2.1. Equipos láser2 y sistema óptico 
 
En el compartimento situado en el nivel inferior a la cúpula se sitúan los dos equipos láser 
encargados de generar el haz láser, bien para seguimiento de satélites o bien para basura 
espacial. A la salida de ambos, se encuentra un selector óptico que por medio de una serie 
de espejos permite elegir uno u otro equipo. Las principales diferencias entre ambos 
equipos son las siguientes (EKSPLA, 2018): 
 

• Nanosegundos: 
− Amplia gama de energías de salida y frecuencia de repetición de pulsos. 
− Duración de pulso sintonizable. 
− El mayor nivel energético de salida permite su empleo en seguimiento de 

objetos de basura espacial sin retro reflector con el fin de obtener una 
respuesta más precisa. 
 

• Picosegundos: 
− Velocidades de repetición de disparo a kHz. 
− Tecnología láser bombeado por diodo y lámpara de flash. 
− Opciones precisas de bloqueo de fase. 
− Sus características se adaptan de mejor forma al seguimiento de objetos 

con retro reflector. 
 
Debido a que este tipo de láseres son instrumentos muy delicados, sensibles y por lo 
general pesados, ambos están anclados de forma permanente a una mesa óptica en el nivel 
inferior a la cúpula del Observatorio. 

2 Véase tabla de especificaciones en Anexo B1. 
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Por medio de un espejo de alta reflectancia, se conduce el haz de luz desde ese 
compartimento hasta el nivel superior, en el que se encuentra el telescopio. Este espejo se 
sitúa sobre un soporte instalado a la salida de la mesa óptica y que permite realizar los 
ajustes necesarios en balance y cabezada para ajustar el calibrado del haz. 
 
Un segundo y tercer espejo, situados ya en el interior de la montura del telescopio, 
permiten redirigir el haz en la dirección de apuntamiento y giran de forma solidaria con el 
telescopio en azimut y altura. El haz asciende hacia el interior de la montura por su parte 
inferior y por la zona interior al eje de azimut. Tras esto, los dos espejos permiten separar 
el haz unos 520 mm del centro del eje de azimut de la montura salvando la posición del 
espejo principal de recepción. 
 
Finalmente, la emisión del haz láser se hace a través de un sistema óptico afocal basado en 
un telescopio tipo Galileo invertido que permite la expansión del haz. 
 
4.1.2.2. Montura-telescopio láser 
 
El telescopio de transmisión y recepción, instalado sobre una montura altazimutal, se 
encuentra en el interior de la cúpula del edificio principal del ROA (a unos 60 m de altitud 
sobre el nivel del mar y en posición: 36° 27’ 55.05’’ N - 006° 12’ 19.35’’ O). 
 
En las monturas altazimutales los movimientos se realizan sobre los ejes de altura 
(desplazamiento vertical) y azimut (desplazamiento horizontal). Este tipo de monturas son 
robustas y su automatización es relativamente sencilla, pero tienen como inconveniente 
que no permiten la compensación de los movimientos de la rotación de la Tierra. El efecto 
de la rotación terrestre no repercute de forma notable a las observaciones dado que la 
velocidad de rotación de los objetos en órbita es dos órdenes de magnitud superior a la 
velocidad de rotación terrestre. 
 

 
 

Figura 6. Actual montura y telescopio de la estación de telemetría ROA. 
 
La actual montura fue adaptada en los años 80 para su uso actual, procedente de un 
proyecto anterior realizado en el ROA por el GRCS (Groupe de Recherche de Geodesie 
Spatiale) y el CNES (Centre National d’Etudes Spatiales). Participó en campañas como 
ISAGEX (1971) y en otras sobre los satélites geodésicos STARLETTE, GEO1, GEO2, 
GEO3 y BEC (1975) (González, 2005). 
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La montura sostiene tanto los elementos ópticos de transmisión del haz, como los 
elementos ópticos de recepción de los fotones reflejados. 
 
a. Sistema de recepción 
 
El instrumento de recepción es un telescopio tipo Cassegrain, de 600 mm de apertura y 
compuesto por dos espejos esféricos. El espejo primario de 600 mm conduce la luz a un 
espejo secundario de 134 mm para dar una relación focal total de f/12. 
 
En el plano focal, un diafragma motorizado selecciona el campo de visión útil y reduce la 
entrada de ruido óptico al sistema. En la parte posterior del diafragma se sitúa un espejo a 
45° que envía el cono de luz divergente hacia una lente colimadora. A la salida de esta 
lente, el haz tiene un diámetro de 13.8 mm. El siguiente elemento es un dicroico divisor 
del haz, que actúa como un filtro óptico de frecuencias permitiendo el paso en la banda de 
frecuencias azul y verde (470-550 nm) y reflejando la banda amarilla y roja (570-700 nm). 
Con este dispositivo, se puede dividir la señal óptica entre los siguientes elementos: 

• Una lente que permite enfocar el campo de visión y verificar la apertura del 
diafragma a través de una CCD. 

• Una lente que actúa como objetivo del SPAD.  
Finalmente, se sitúa el sensor SPAD con una placa detectora de 200 µm. El impulso 
eléctrico generado por el SPAD ante la detección de un fotón detiene el contador de 
tiempo de vuelo y permite contabilizar el tiempo total transcurrido desde la emisión del 
pulso láser hasta su recepción tras la reflexión. 
 
4.1.2.3. Sistema de orientación 
 
En la actualidad, cada uno de los planos, altura y azimut, dispone de un conjunto motor 
compuesto por los siguientes elementos: 
 

• Servomotor MAVILOR MSS-83. 
• Dinamo de 20 V. 
• Amortiguador. 
• Codificador incremental de 1.000 pulsos/rev. 

 
El movimiento del motor se acopla a la montura mediante una rueda dentada en cada uno 
de los respectivos planos. El amortiguador tiene como cometido mantener un acople 
elástico entre los engranajes, la rueda dentada y el tornillo sin fin. 
 
a. Precisión actual del sistema 
 
La precisión depende fundamentalmente del modelo de codificador, pero también en 
menor medida del motor. El valor de precisión nominal, es decir, por diseño del sistema es 
de 6.5 segundos de arco, calculado como sigue: 
 
• El encoder describe 1.000 pulsos por vuelta y la rueda dentada tiene 200 dientes. Por 

tanto, un giro completo en azimut son 200.000 pulsos o lo que es lo mismo, la 
precisión nominal es: 

 

3Véase tabla de especificaciones en Anexo B2. 
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 𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑐𝑐𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃ó𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑎𝑎𝑎𝑎 = 360𝑜𝑜

200.000 pulsos
= 6,48 arcseg (2) 

 
La estimación del valor real de precisión que desarrolla el sistema en la actualidad se sitúa 
como mínimo en dos unidades de cuenta (en torno a 15 segundos de arco).Este valor se 
debe a que en la práctica el sistema es incapaz de moverse pulso a pulso. Esto puede 
apreciarse de la simple observación del movimiento de la montura, se comprueba que no 
hay desplazamiento efectivo hasta como mínimo la variación de dos pulsos de codificador. 
 
4.1.2.4. Electrónica 
 
Actualmente, tres ordenadores gestionan el funcionamiento de la estación, denominados 
PC1, PC2 y PC3. El ordenador PC1 gestiona la interfaz con los equipos de seguimiento, el 
PC2 lleva a cabo todas las tareas relacionadas con las efemérides y los resultados 
obtenidos y el PC3 gestiona el driver de los motores del sistema afocal permitiendo la 
corrección de la dirección de apuntado en las calibraciones. 
 
Durante la observación, el PC2 gestiona la descarga de los ficheros de efemérides: con 
formato CPF (Consolidated Prediction Format) para satélites activos y con TLE para 
basura espacial. Posteriormente, realiza el cálculo de los punteros, ortos y ocasos de los 
objetos y envía al PC1 un fichero que contiene los datos de seguimiento de cada uno de 
ellos. 
 

 
Figura 7. Esquema de la electrónica de la estación de telemetría ROA. 

Manual de la Estación Láser 
 
Tras realizar cada observación y obtener resultados, los ecos detectados por el sensor 
SPAD son filtrados del ruido, procesados y volcados en nuevos archivos por el PC2 que 
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son reenviados a los organismos encargados de la actualización de las efemérides. 
Además, estos datos se emplean para la realización de estudios concretos por parte del 
personal científico del Observatorio. 
 
La última modificación que afecta a la electrónica de control se realizó en los años 80 y 
supuso la instalación de los controladores-amplificadores SQC4 que regulan la tensión de 
entrada a los motores.  
 
 
4.1.3. Actuales fuentes de error en la mecánica del sistema de orientación 
 
Las fuentes actuales de error que degradan la precisión durante la observación y que 
motivan plantear un nuevo diseño de montura y sistema de orientación son las siguientes: 

 
• De diseño o posterior modificación: 

− Vibraciones causadas por el sistema de amortiguación de acople entre los 
mecanismos y los motores. 

− En el conjunto motor de altura, la reductora introducía grandes errores en 
el seguimiento debido a la existencia de pares de fuerzas sobre la montura 
y por este motivo fue eliminada. 

− La limitada capacidad de cuenta de los codificadores actuales consigue una 
reducida resolución del sistema. La configuración de engranajes y 1.000 
pulsos por vuelta se traduce en una precisión de 6,5 segundos de arcos. 

− El diseño de la montura actual hace que sea imposible acceder a los 
cojinetes y ruedas dentadas sin desmontarla, aunque hay que mencionar 
que la parte visible no tiene daños. 

 
• De desgaste: 

− Aparición de holguras mecánicas debidas al desgaste de los equipos que 
integra el conjunto motor. Por ejemplo, las localizadas entre el tornillo sin 
fin y la rueda dentada, o bien, las presentes en la reductora de azimut. 

− El desgaste en la transmisión de la cúpula hace que en muchas ocasiones la 
velocidad del conjunto se vea limitada a la velocidad de giro de la cúpula. 

 
• De origen electrónico: 

− Bruscas discontinuidades en el movimiento de la montura durante el 
seguimiento que provocan saltos violentos de posición. La causa es que el 
sistema de control envía una tensión de consigna a los motores y debido a 
las holguras mecánicas el movimiento no es transmitido correctamente. 
Ante esta situación, el sistema de control envía una nueva consigna con un 
mayor nivel de tensión que cuando es ejecutada provoca desvíos en el 
seguimiento. 

 
• Mecánica y dinámica actual de la montura: 

− En la actualidad, la montura no está equilibrada ni estática ni 
dinámicamente. 

− La configuración actual de codificadores, motores y engranajes se traduce 
en que los seguimientos a lenta velocidad (< 10 pulsos por ciclo) resultan 
difíciles de acometer. Por otro lado, a altas velocidades las inercias de la 

4Véase tabla de especificaciones en Anexo B3. 
 

42 

                                                 



torreta son elevadas y el conjunto está limitado por la velocidad de giro de 
la cúpula. 

− Los codificadores son relativos por lo que tras cada observación es 
recomendable reposicionar la montura en un punto de referencia para 
evitar acumular errores. 

− El anclaje, nivelación y verticalidad de la montura no ofrece una buena 
precisión. Está situada en la parte superior de un tubo vertical por el 
interior del cual circula el haz láser. Por ello, las observaciones deben ser 
corregidas respecto de modelos de apuntamiento. 

 
• Otras fuentes de error: 

− La aparición de otros problemas típicos de este tipo de monturas como son 
los problemas de seguimiento en los pasos cenitales, la alineación de tres 
telescopios, la flexión de la estructura de sujeción del secundario, etc. 

 
 
4.1.4. Identificación de la necesidad y definición del problema 
 
En base a la actual situación de la estación, desarrollada en los anteriores apartados y con 
el objetivo de mantenerla como un sensor de referencia internacional al mismo nivel de 
otras que ya han sido modernizadas (e.g., Graz - Austria, Herstmonceux - Reino Unido, 
etc.) sería necesario acometer una profunda modernización que afectaría a tres niveles: 
 

• Mecánica y sistema de orientación. 
• Montura. 
• Electrónica de control. 

 
El punto de partida de este trabajo ha sido identificar el sistema de orientación óptimo para 
la estación láser. El diseño actual ha permitido su correcto funcionamiento desde los años 
80, pero el nivel de desgaste y el desarrollo de la tecnología actual han motivado plantear 
su modernización. 
 
El hecho de ejecutar una modificación sobre el sistema de orientación lleva implícito, no 
sólo sustituir los mecanismos de transmisión, sino también el diseño completo de la 
montura que permitiese albergar tanto la mecánica como los elementos ópticos, así como 
la electrónica de control y otros sistemas asociados. 
 
 
4.1.5. Definición de los requerimientos 
 
Los requerimientos de diseño de la montura han de satisfacer las necesidades de 
observación de las dos misiones en las que trabaja la estación de telemetría: 
 

• Seguimiento de satélites activos en órbita baja y media. 
• Seguimiento de basura espacial en órbita baja. 

 
A continuación, se recoge una lista con los principales requerimientos del proyecto 
acompañados de una justificación de cada uno de ellos: 
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• Montura Altazimutal 
 
El sistema requiere el control coordinado de los dos planos de acción cuyo 
movimiento es independiente, altura y azimut. Es necesario, debido al cableado de 
los equipos, que el giro en estos ejes esté limitado de la siguiente manera: 
 

− Altura: 0 - 90o. 
− Azimut: 370o. 

 
El control de estos valores se hará introduciendo una medida de seguridad basada 
en límites escamoteables que permitan activar el fin de carrera e incluir además, un 
límite mecánico que impida el movimiento en caso de fallo. 
 

• Características de la observación 
 
La diferencia fundamental de la estación con un telescopio convencional es la 
dinámica de la observación. El sistema no sólo requiere una gran precisión de 
apuntado, sino además es necesario disponer de una alta resolución en la selección 
de velocidad de giro ya que los objetos observados poseen velocidades dispares en 
función de la altura de su órbita. 
 

• Vida útil, período de operación, desgaste y mantenimiento 
 
Las observaciones, y la obtención de datos sobre los objetos observados, son 
prácticamente continuas y se solapan entre las distintas estaciones que conforman 
las redes de seguimiento. 
 
Esta programación permite mantener actualizados los mensajes de efemérides de 
las órbitas y a una mayor escala los catálogos de basura espacial. Por este motivo, 
la programación de las observaciones en el ROA se establece en períodos de 
actividad entre los crepúsculos, cada noche durante todos los días del año. 
 
Por otro lado, la dinámica de la observación, con cambios de orientación y 
velocidad continuos, eleva de forma notable el desgaste de los elementos 
mecánicos de la montura. Es un requisito básico buscar sistemas que permitan 
reducir los mantenimientos al mínimo. 
 
Estas características implican el desarrollo de un sistema ágil, robusto, versátil y de 
larga vida operativa. 

 
• Velocidad angular de los objetos en órbitas LEO 

 
El seguimiento de objetos en órbita LEO a través de sensores láser es una tarea 
muy demandante. Asumiendo órbitas circulares, lo cual no es una mala 
aproximación para la mayor parte de objetos en LEO, la velocidad varía como una 
función de la altura. Esta velocidad puede calcularse de una forma sencilla 
igualando la fuerza gravitacional con la fuerza centrípeta. 
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 𝐹𝐹𝐺𝐺 = 𝐺𝐺 𝑀𝑀𝑛𝑛
𝑟𝑟2

 𝐹𝐹𝐶𝐶 = 𝑛𝑛𝑣𝑣2

𝑟𝑟
 (3) 

 
Lo cual resulta 
 

 v = �GM
r

 (4) 

 
Se puede llegar a esta misma expresión, aproximando la ecuación de la velocidad 
desarrollada según las leyes de Kepler. Dado que la excentricidad es muy pequeña 
y, por tanto, el radio y el semieje mayor de la órbita son aproximadamente iguales 
(r ≈ a). Entonces 

 v = �GM �2
r
− 1

a
� (5) 

 
Durante la observación de satélites en órbita baja se puede determinar la altura de 
la órbita, especialmente, cuando el satélite está cerca de su cenit. Usando la altura 
de la órbita es posible determinar el período aproximado de la órbita del satélite 
según la tercera ley de Kepler 
 
 T2 = 4π2

GM
r3 (6) 

 
En la tabla 3, se recogen los siguientes parámetros de los objetos en órbita LEO: 
velocidad lineal «v», período «T» y velocidad angular «ω» en función de diez 
muestras de altura en LEO y como comparativa otros valores significativos en 
MEO. 
 

z (r = 6378 + z) (km) v (km/s) T(s) ω  (º/s) 
200 7.8 5.3·103 0.07 
400 7.7 5.5·103 0.06 
600 7.6 5.8·103 0.06 
800 7.5 6.1·103 0.06 

1000 7.4 6.3·103 0.06 
1200 7.3 6.6·103 0.05 
1400 7.2 6.8·103 0.05 
1600 7.1 7.1·103 0.05 
1800 6.9 7.4·103 0.05 
2000 6.9 7.6·103 0.05 

10000 4.9 2.1·104 0.02 
20000 3.9 4.2·104 0.008 

 
Tabla 3. Parámetros generales de los objetos en órbita LEO. 

 
A medida que la distancia a superficie «z» se incrementa, la velocidad angular 
«ω» decrece. Por este motivo, la velocidad máxima requerida es la necesaria para 
realizar el seguimiento sobre las órbitas más cercanas. Aún así, estos valores son 
muy inferiores a los niveles de prestaciones que ofrecen los motores aplicados a 
estos fines. 
 
La velocidad angular de un objeto describiendo una órbita circular a una 
determinada altura es constante. Este valor respecto a un observador en un punto 
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fijo en tierra se corresponde con la velocidad angular del objeto en el cenit. En 
cambio, cuando el satélite está más alejado del observador, una parte de su vector 
velocidad apunta bien hacia él (entre 1 y 2), o bien desde la posición del 
observador (entre 2 y 3). Esto implica que su velocidad aparente respecto al 
observador sea menor. A medida que el satélite se acerca al cénit del observador la 
velocidad angular necesaria para seguir el objeto aumentará, alcanzando su valor 
máximo en este punto y siendo igual a la velocidad angular del objeto respecto del 
centro terrestre. 
 

 
Figura 8. Esquema de observación descrito por la montura (I). 

 
Esta aproximación se realiza considerando el paso del objeto por el cenit del 
observador, y se corresponde con la trayectoria en la que para un mismo objeto se 
observará una mayor velocidad aparente. Si el objeto no pasa por el cenit, el 
movimiento aparente que describirá sobre la bóveda celeste será una trayectoria de 
menos de 180o y a una velocidad aparente menor. 
 
Velocidad de giro de la montura 
 
El rango de velocidades que debería describir la montura se corresponde con el 
ángulo que describe el objeto sobre el cielo y con el tiempo que dura el período de 
observación. 
 
Ángulo descrito por los objetos 
 
El ángulo que requerirá una mayor velocidad de seguimiento será aquel en el que 
el objeto pase por el cenit y por tanto describa prácticamente 180o sobre el 
observador. 
 
Tiempo que dura el período de observación 
 
Suponiendo la Tierra una esfera perfecta, una aproximación de la distancia visual 
de detección sin considerar la refracción atmosférica es: 
 
Distancia inicial al objeto:  
 

 O1���� = dmax = �(R + z)2 − R2 (7) 
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Figura 9. Esquema de observación descrito por la montura (II). 

 
El objeto describe una parte de su órbita durante la observación, se corresponde 
con el arco de ángulo 13� , el doble del ángulo 𝛼𝛼 
 
 𝛼𝛼 = cos−1 � 𝑅𝑅

𝑧𝑧+𝑅𝑅
� (8) 

 
Asumiendo que el paso del objeto se produce sobre el cenit del observador, se 
recoge en la tabla 4 los valores aproximados de alcance máximo de detección, el 
ángulo de órbita que describe el objeto durante su observación, el tiempo que 
duraría la observación en función del período de órbita y las velocidades máximas 
considerando el paso por el cenit. 
 

z (km) dmax(km) 𝜶𝜶 (o) 𝟏𝟏𝟏𝟏�  (o) T(s) Tobs(s) ω (º/s) 𝟏𝟏𝟏𝟏�𝒓𝒓𝒓𝒓𝒓𝒓 (o) Tobsref(s) ω𝒓𝒓𝒓𝒓𝒓𝒓(º/s) 
200 1.61·103 14.17 28.34 5.30·103 4.17·102 0.068 29.48 4.34·102 0.065 
400 2.29·103 19.79 39.59 5.54·103 6.09·102 0.065 40.72 6.27·102 0.065 
600 2.83·103 23.95 47.89 5.79·103 7.71·102 0.062 49.03 7.88·102 0.062 
800 3.29·103 27.32 54.64 6.04·103 9.17·102 0.060 55.78 9.36·102 0.057 

1000 3.71·103 30.19 60.39 6.30·103 1.06·103 0.057 61.52 1.08·103 0.057 
1200 4.09·103 32.70 65.40 6.56·103 1.19·103 0.055 66.54 1.21·103 0.055 
1400 4.45·103 34.93 69.86 6.82·103 1.32·103 0.053 71.00 1.34·103 0.050 
1600 4.79·103 36.94 73.88 7.08·103 1.45·103 0.051 75.02 1.48·103 0.048 
1800 5.12·103 38.77 77.53 7.35·103 1.58·103 0.049 78.67 1.61·103 0.048 
2000 5.43·103 40.44 80.88 7.62·103 1.71·103 0.047 82.02 1.74·103 0.047 

10000 1.51·104 67.10 134.20 2.08·104 7.77·103 0.017 135.33 7.84·103 0.017 
20000 2.56·104 76.02 152.04 4.26·104 1.80·104 0.008 153.18 1.81·104 0.008 

 
Tabla 4. Parámetros aproximados de seguimiento de los objetos en órbita LEO. 

 
En la tabla 4, están representados por columnas los cálculos realizados para 
diferentes alturas en LEO, siendo cada dato: 
 

• «dmax», la distancia de detección. 
• «α», el ángulo entre la vertical del cenit y la del punto de detección. 
• «13�», el doble del ángulo «α». 
• «T», el período orbital. 
• «Tobs», la parte de período en la que el objeto es visible por el observador. 
• «ω», la velocidad angular del objeto observado. 
• Los valores con subíndice «ref» hacen referencia a los mismos, tras haber 

sido corregidos por el modelo de refracción explicado a continuación. 
 

R 

R 

z 
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Además, a los cálculos se les ha aplicado el efecto de la atmósfera. La temperatura 
y presión determinan la densidad de la atmósfera y ésta el índice de refracción y la 
trayectoria que describe la luz. De acuerdo a estos principios, las capas más densas 
y que presentan una mayor refracción son las capas más bajas de la atmósfera. Uno 
de los modelos que explican el efecto de la refracción de la luz es el de Bennet 
(Bennet, 1982) que introduce la siguiente corrección: 
 

 𝜌𝜌 = 60′′

tan�ℎ+ 7.31
ℎ+4.4�

0.283𝑃𝑃
273+𝑇𝑇

  (9) 

 
Donde «h» es la altura observada en grados sexagesimales, «P» es la Presión 
atmosférica medida en superficie en hPa y «T» es la temperatura en oC. El ángulo 
de refracción «𝜌𝜌», que corrige los valores medidos y han sido denotados con el 
subíndice «ref», aumenta considerablemente a bajas alturas alcanzando un valor 
máximo en el horizonte de 34’ 07’’ (el efecto combinado al orto y ocaso del objeto 
supone un error de 1.137º). 
 
Estas velocidades de seguimiento, por debajo de 1 o/s, permiten conocer un orden 
de velocidad de trabajo de los motores y en cualquier caso no suponen un alto nivel 
de exigencia. Para lograr mayor agilidad en los desplazamientos entre dos 
seguimientos, se desea que la velocidad para recolocar la montura desde el punto 
final de seguimiento al siguiente punto de inicial sea superior a este valor, entre 7,5 
y 10 o/s.  
 
Estimación del peso de la carga útil del telescopio láser 
 
Con el fin de permitir dimensionar la nueva montura y el sistema de orientación, se 
adjunta en la tabla 5 una estimación de pesos de la carga útil del telescopio láser. 
 

Sistema Óptico Elemento Peso estimado (g) 
Transmisión Dos espejos de alta reflectancia para conducir el haz 1 000 

 Afocal 5 000 
Seguimiento Telescopio de seguimiento y CCD 8 000 

Recepción Espejo primario 600 mm 50 000 
 Espejo secundario 143 mm 3 000 
 Diafragma (y motor de accionamiento) 1 000 
 Elementos ópticos: 

Dos espejos de alta reflectancia para conducir el haz 
Lente colimadora L2 
Splitter, dicroico divisor del haz 
Lentes objetivo del CCD y SPAD 

 
1 000 
20-30 
20-30 

2 x 20-30 
 Cámara CCD 1 000 
 C-SPAD 5 000 
 SPAD de gran apertura 5 000 

Otros elementos Cableado, cajas de conexiones y otros elementos 15 000 
 TOTAL < 100 Kg 

 
Tabla 5. Estimación de pesos de la carga útil del telescopio láser. 

 
Como resulta según esta estimación, el peso total de la carga útil se sitúa por 
debajo de los 100 kg. Este valor, junto al dimensionamiento de la montura, servirá 
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para calcular las inercias del conjunto y escoger el motor que mejor se adapte al 
conjunto. 
 

• Precisión deseada del sistema 
 
Sin necesidad de acceder a un sistema muy sofisticado y complejo se puede 
conseguir una precisión de 1 segundo de arco. Sistemas más complejos podrían 
situar la precisión por debajo de este valor pero el coste de producción se 
dispararía.  
 
En la tabla 6, se recoge una estimación del salto en desplazamiento (en metros), en 
la situación óptima en el cenit, que supondría la variación angular de un pulso, 
teniendo en cuenta diferentes valores de resolución (recogidos en vertical y 
medidos en segundos de arco) y la altura de determinados objetos (recogidos en 
horizontal y en kilómetros entre 200 y 2.000 km) en órbita LEO. 
 
Al final de la tabla están los valores de precisión de la montura actual: el valor 
teórico según diseño (6,5 segundos de arco) y la estimación que conseguimos 
desarrollar en la actualidad (15 segundos de arco). 
 
Por estos motivos, el nivel de precisión deseado se sitúa en torno al segundo de 
arco suponiendo una mejora considerable respecto al sistema actual, de 
aproximadamente un orden de magnitud. 

 

 
Tabla 6. Estimación del desplazamiento por cada pulso del codificador en función de diferentes 

niveles de precisión en orientación. 
 
 

 
 
 
 

  Altura objeto observado (km) 

 
Precisión 
(arcseg) 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000 

Sa
lto

 - 
De

sp
la

za
m

ie
nt

o 
(m

) 

0,50 0,48 0,97 1,45 1,94 2,42 2,91 3,39 3,88 4,36 4,85 
1,00 0,97 1,94 2,91 3,88 4,85 5,82 6,79 7,76 8,73 9,70 
1,50 1,45 2,91 4,36 5,82 7,27 8,73 10,18 11,64 13,09 14,54 
2,00 1,94 3,88 5,82 7,76 9,70 11,64 13,57 15,51 17,45 19,39 
2,50 2,42 4,85 7,27 9,70 12,12 14,54 16,97 19,39 21,82 24,24 
3,00 2,91 5,82 8,73 11,64 14,54 17,45 20,36 23,27 26,18 29,09 
3,50 3,39 6,79 10,18 13,57 16,97 20,36 23,76 27,15 30,54 33,94 
4,00 3,88 7,76 11,64 15,51 19,39 23,27 27,15 31,03 34,91 38,79 
4,50 4,36 8,73 13,09 17,45 21,82 26,18 30,54 34,91 39,27 43,63 
5,00 4,85 9,70 14,54 19,39 24,24 29,09 33,94 38,79 43,63 48,48 
5,50 5,33 10,67 16,00 21,33 26,66 32,00 37,33 42,66 48,00 53,33 
6,00 5,82 11,64 17,45 23,27 29,09 34,91 40,72 46,54 52,36 58,18 
6,50 6,30 12,61 18,91 25,21 31,51 37,82 44,12 50,42 56,72 63,03 

15,00 14,54 29,09 43,63 58,18 72,72 87,27 101,81 116,36 130,90 145,44 
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5. Resultados y diseño conceptual 
 
Actualmente el telescopio láser está soportado por una montura formada por dos ejes 
giratorios conectados electrónicamente a un sistema de control desarrollado a finales de 
los años 70 y sobre el que se han introducido una serie de mejoras posteriores. 
 
Las mejoras realizadas hasta la fecha se han basado en actualizar los sistemas de control, 
ordenadores y software de seguimiento. Más allá de estas modificaciones, poco ha variado 
la configuración inicial de la parte mecánica y de motorización de los ejes de azimut y 
altura del telescopio. 
 
Tal y como se ha analizado en el apartado 4.1.2.3. Sistema de Orientación y en el 4.1.5. 
Definición de los requerimientos, la situación actual del telescopio en cuanto a la precisión 
de posicionamiento y capacidad de seguimiento no es buena. En resumen, el sistema tiene 
una capacidad máxima de posicionamiento de 6,5 segundos de arco que, tras su empleo 
durante estos años y las holguras debidas al desgaste, actualmente es capaz únicamente de 
posicionar en torno a dos pulsos como máximo de codificador por lo que su capacidad 
máxima real es de unos 15 segundos de arco. 
 
Por todo ello, el objetivo de esta propuesta es hacer un cambio de la estructura mecánica 
de los dos ejes para solventar el problema de la falta de precisión del sistema actual. La 
consecución de este objetivo será mejorar la capacidad real de posicionamiento hasta 
reducir la precisión de posicionamiento a un nivel de 1 segundo de arco, 15 veces mejor 
que el valor actual. 
 
 
5.1. Sistemas involucrados en la modernización 
 
A continuación, en los siguientes apartados se relaciona el posible enfoque para cada uno 
de los sistemas que conforman la estación láser y cuya modernización es necesaria: 
 

• Montura. 
• Sistema mecánico. 
• Electrónica y sistema de control. 
• Cúpula 

 
 

5.1.1. Montura 
 
El diseño de la montura ha de basarse en los requisitos de dimensionamiento de peso de la 
carga útil, y de los elementos que integran el sistema mecánico de orientación, motores y 
codificadores, así como las velocidades y aceleraciones requeridas por el sistema. 
 
Un planteamiento inicial que permita redefinir este conjunto es considerar un diseño 
basado en un sistema de dos ejes de alta precisión, orientables de forma independiente e 
integrados en una estructura en forma de U. 
 
El hecho de integrar un sistema con codificación directa para aumentar la precisión 
permite además desarrollar la capacidad de reproducibilidad, es decir, dotar al instrumento 
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de capacidad de dar el mismo resultado en mediciones diferentes realizadas en las mismas 
condiciones a lo largo de períodos de tiempo largos. 
 
A modo de ejemplo orientativo, se puede tomar como un modelo similar el sistema de ejes 
AEROTECH de la serie AMG, adjunto en la figura 10. Ha de tomarse como una 
aproximación dado que las variaciones respecto al diseño deseado son numerosas. Por 
ejemplo, el mayor tamaño dedicado a la carga útil entre ejes, la capacidad de hacer circular 
el haz láser por el interior de los ejes para albergar tanto los sistemas de recepción como 
de transmisión, etc. 
 

 
Figura 10. Sistema de orientación en dos ejes AEROTECH AMG - 100GR (AEROTECH, 2018) 

 
 

5.1.2. Mejora del sistema mecánico 
 
La configuración actual del sistema mecánico responde al siguiente esquema: 

Figura 11. Configuración actual del sistema mecánico. 
 

Se trata de un sistema mecánico de tornillo sinfín y corona que, si bien en un principio no 
llevaba reductora, se mejoró añadiendo una caja reductora5 y colocando el codificador 
incremental de eje hueco tras la reductora para tratar de reducir los errores de medición. 
Tanto los motores como los reguladores para los motores son analógicos con una consigna 
en voltaje entre 10 y -10V. 
 
Tras analizar la configuración actual, se han considerado los posibles problemas que 
introduce esta disposición. Siendo los principales los siguientes: 

5Véase tabla de especificaciones en Anexo B4. 
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• El hecho de tener un sistema mecánico como un tornillo sinfín y corona tras el 

codificador incremental nos hace tener una medida indirecta de la posición angular 
del eje, esto se traduce en errores en la posición real del eje respecto a la que indica 
el codificador debidos a las holguras del dentado mecánico y a los errores de 
tallado de los dientes. Además, desde el punto de vista dinámico implica un retardo 
entra la posición de lectura y la posición real debido a las flexiones y la propia 
dinámica del sistema mecánico. 
 

• También dificulta el cierre del lazo de control de posición del sistema el hecho de 
que el codificador incremental no sea solidario al rotor del motor, las holguras de 
la reductora, su histéresis y su rigidez mecánica producen igualmente unos errores 
entre el movimiento del motor y la señal de control de posición que se recibe del 
codificador. 

 
• Además, el sistema se rige con un control de posición analógico, que en 

desplazamientos pequeños genera unas consignas muy bajas, del orden de 
milivoltios. Con la actual configuración se desea que el sistema responda a esas 
consignas, obligando a emplear ganancias altas que, por otra parte, el sistema 
mecánico al no ser ni preciso ni rápido en respuesta, no puede soportar. La 
experiencia en el estudio de estos sistemas contempla que en estos casos hay que 
buscar un compromiso en la ganancia para tratar de obtener la mejor respuesta en 
consignas bajas sin llegar a valores que desestabilizan el sistema, que provoquen 
entrar en resonancia o bien producir vibraciones inestables como sucede usando 
consignas altas. 

 
Estos factores son los que imposibilitan que el sistema actual pueda dar precisiones y 
capacidad de seguimiento de la calidad deseada a los sistemas de medición láser y óptica 
de control montados sobre ellos. 
 
La propuesta, que permita mejorar la calidad del sistema, es desarrollar un modelo que 
integre cada eje de giro con una solución más actual, conocida y contrastada por los 
diseños empleados por AVS y su experiencia tanto en el mundo de la máquina 
herramienta como en otros sectores en los que estos sistemas son capaces de dar 
precisiones y seguimientos muy precisos.  
 
La solución propuesta es el empleo de motores directos de alto par con control y 
regulación digital que serían controlados por un codificador absoluto digital de alta 
precisión. Todos estos elementos serían montados sobre el eje de salida por lo que la 
medición del codificador sería directa. Por otro lado, el eje del rotor del motor es directo 
sobre el eje del codificador por lo que el sistema es preciso, además tampoco hay 
elementos que puedan producir holguras y dinámicamente no hay retardo entre el 
movimiento real, es decir, el del rotor y el del codificador ya que los tres actúan sobre el 
mismo eje. 
 
La gama actual de tecnología de estos elementos ofrece gran variedad de opciones de eje 
pasante para permitir hacer un diseño que permita el paso de la óptica y/o el láser por el 
centro de los ejes de forma que los elementos actuales del telescopio se puedan montar 
sobre esta nueva estructura. 
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Por otra parte, aplicar una tecnología de regulación digital permite subsanar los problemas 
de las consignas bajas para movimientos de precisión, así como acceder a los software 
avanzados de los reguladores digitales con funciones como las de look-forward (permiten 
calcular el paso por los puntos intermedios de una trayectoria en función de los puntos 
siguientes de la trayectoria con funciones polinómicas de hasta grado 4 para disminuir 
errores y lograr aceleraciones uniformes para evitar discontinuidades en las funciones de 
sobre aceleración (referido con el término habitual jerk) que permiten cerrar los lazos de 
posicionamiento dinámicos con mayor precisión. 

 

 
Figura 12. Detalle de una sección del eje de azimut de un sistema de ejemplo del sector Máquina 

Herramienta (AVS, 2018). 
 
Para obtener la máxima precisión y rigidez posible se utilizarían rodamientos combinados 
de rodillos radiales y agujas axiales precargados que son los más fiables y probados para 
aplicaciones de gran precisión y uso en multitud de sectores. 
 
Entre los motores estudiados, los modelos que mejor se adaptarían son los direct drive de 
rotor interno del fabricante IDAM6. No es posible aún determinar un modelo concreto ya 
que ello requiere dimensionar toda la montura, su peso y sus inercias. En general, este tipo 
de motores son síncronos de corriente alterna alimentados con imanes permanentes 
ranurados con un rotor interno. 
 
La parte principal del motor consta de unos bobinados insertados en un núcleo de hierro 
laminado. En cambio, la parte secundaria está formada por un anillo de hierro con imanes 
permanentes unidos a él. 
 
Este modelo alcanza un máximo nivel de eficiencia debido a que en el mínimo espacio 
disponible logra desarrollar el máximo par con las menores pérdidas de potencia posibles. 
Además, las bajas fluctuaciones de par permiten que estos motores se empleen en 
aplicaciones de precisión. 

6Véase tabla de especificaciones en Anexo B5. 

Codificador digital absoluto 

Motor directo de alto par 

Rodamiento precargado de 
alta precisión y rigidez 
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Figura 13. Modelos de motores IDAM de rotor interno. 

(IDAM, 2018). 
 
Entre sus características positivas se encuentran: 
 

• Rango completo de manipulación de velocidad, entre 0 y 100% de la velocidad 
nominal. 

• Diseño compacto. 
• Alta rigidez y altamente dinámico. 
• Mayor par que motores de corriente continua de similares dimensiones. 
• Disipación de calor reducida en la base del equipo. 
• Mayor aceleración gracias a la relación favorable entre par y momento de inercia. 
• Mantenimiento prácticamente nulo. 
• Buenas características de sincronización con otros equipos. 

 
 
5.1.3. Electrónica y sistema de control 
 
La mejora mecánica de la montura también da pie a una mejora del sistema de control. La 
mejora del sistema de control puede realizarse a dos niveles. Uno más conservador y uno 
más ambicioso.  
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El primero sería realizar el cambio de las etapas de potencia de los motores (SQC) y los 
codificadores incrementales, así como del sistema de Interface de Control de Motores 
(ICM). Llamaremos a esta etapa el cambio del sistema de control de movimiento.  
El segundo sería realizar el cambio de los elementos mencionados anteriormente y del 
Control Central, Pupitre y PC1. Llamaremos a esta intervención cambio de sistema de 
control central y movimiento.  
 

 
Figura 14. Esquema de la electrónica de la estación con los posibles niveles de mejora propuestos. 

 
El sistema actual tiene un motor y un tacómetro por cada eje. Además, el sistema cierra el 
lazo de control de la velocidad con los dispositivos de control. Finalmente, la posición de 
cada eje se conoce después de realizar un procedimiento de homing (puesta a cero basado 
en una referencia en tierra conocida) usando los codificadores incrementales. 
 
El lazo de posición de cada eje se cierra en el dispositivo ICM. Es decir, un comando de 
posición de uno de los ejes se ejecuta de la siguiente manera:  
 

• El Control Central emite una orden de posición usando la interfaz ICM de 8-bits.  
• El dispositivo ICM recibe la señal y resta la posición actual de la posición deseada. 

El resultado de la resta nos indica el sentido de giro del eje para llegar a la posición 
deseada. 

• El dispositivo ICM comanda una velocidad proporcional al resultado de la resta 
mediante una señal de voltaje de entre 0 y 10 voltios al dispositivo SQC. 

• El dispositivo SQC alimenta al motor y controla la velocidad de movimiento 
tomando en cuenta la entrada de voltaje y la lectura de velocidad que obtenga de la 
dínamo montada en el motor. 

• El dispositivo ICM continuará comandando un movimiento hasta que la diferencia 
entre la posición deseada y la actual sean iguales.  

 
Ha de hacerse notar que el sistema actual cierra el lazo de control de posición en el 
dispositivo ICM y el lazo de control de velocidad en el dispositivo SQC. Mientras que la 
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mejora mecánica de la montura en ambos ejes, azimut y altura, implicaría el cambio de 
motores de ambos ejes y el uso de codificadores RENISHAW7 con protocolo BISS-C 
(bidireccional y síncrono) y acoplados de forma directa al eje de movimiento para obtener 
una correcta realimentación de la señal de posición.  
 
En el nuevo sistema de control se podrían introducir dos cambios. El primero de ellos sería 
la sustitución de los codificadores, pasando de los relativos a los RENISHAW con 
tecnología óptica, absolutos y acoplados de forma directa al eje. Es decir, no sería 
necesario realizar un procedimiento de puesta a cero (homing) para conocer la posición 
actual de la torreta puesto que la lectura de la posición es absoluta y no habría posibles 
holguras. El segundo cambio importante es que los lazos de velocidad y de control de 
posición se cerrarían en la propia etapa de potencia. Esta mejora permitiría realizar 
movimientos más complejos, precisos y con un tiempo de respuesta más rápido que la 
solución actual.   
 
Finalmente es necesario adaptarse al Control General actual, eso se puede realizar con un 
PLC (Controlador Lógico Programable) que cumpla con las necesidades de niveles de 
voltaje del sistema actual. El conector a utilizar es el C4 y tiene el siguiente pin out: 
 

Pin Función Tarjeta AZ Tarjeta AL 
1 Bus Datos PC b0 (B0.0) p.18 p.18 
2 Bus Datos PC b1 (B0.1) p.17 p.17 
3 Bus Datos PC b2 (B0.2) p.16  p.16 
4 Bus Datos PC b3 (B0.3) p.15 p.15 
5 Bus Datos PC b4 (B0.4) p.19 p.19 
6 Bus Datos PC b5 (B0.5) p.20 p.20 
7 Bus Datos PC b6 (B0.6) p.21 p.21 
8 Bus Datos PC b7 (B0.7) p.22 p.22 
9 Bus Datos PC b8 (B1.0)   

10 Bus Datos PC b9 (B1.1)   
11 Bus Datos PC b10 (B1.2)   
12 Bus Datos PC b11 (B1.3)   
13 Bus Datos PC b12 (B1.4)   
14 Bus Datos PC b13 (B1.5)   
15 Bus Datos PC b14 (B1.6)   
16 Bus Datos PC b15 (B1.7)   
17 C2 AZ  (D1.6) p.29  
18 Carga AZ (D1.5) p.26  
19 Reset AZ (D1.4) p.27  
21 C2 AL (D1.2)  p.29 
23 Carga AL (D1.1)  p.26 
24 Reset AL (D1.0)  p.27 
25 Marcha PC AL (D0.7)   
26 Pin roto en conector   
27 Pulsador Marcha AZ p.32  
28 Pulsador STOP AZ p.11  
29 Pulsador Marcha AL  p.32 
30 Pulsador STOP AL  p.11 
31 Lámpara Marcha AZ p.12  
32 Lámpara STOP AZ p.13  
33 Lámpara Marcha AL  p.12 
34 Lámpara STOP AL  p.13 
41 Marcha PC AZ   
42 Stop PC AZ (D0.0) p.28  
43 Stop PC AL (D0.6)  p.28 
45 C1 Estado AZ (A1.6) p.25  
47 C1 Estado AL (A1.2)  p.25 

 
Tabla 7. Pin out del Control General. 

7Véase tabla de especificaciones en Anexo B6. 
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Tanto las seguridades del mazo de cables, como las de límite de apertura en altura pasarían 
a implementarse en este ordenador PLC. De esta manera, las señales de parada automática 
pueden ser enviadas a los drivers de los motores en caso necesario. 
 
En cambio, si se realiza el cambio íntegro del sistema de control (representado en la 
Figura 13 como nivel de mejora 3) podría sustituirse el PC1 y el ordenador del Control 
Central junto con el pupitre. Los sistemas periféricos como el rack del láser, el Cronógrafo 
y los contadores no cambiarían ya que el nuevo control central se adaptaría a ellos.   
 
Realizar este cambio podría ser beneficioso no solo a nivel de la cinemática y dinámica de 
la montura sino a nivel de la numerosa variedad de mejoras software que se podrían 
introducir al sistema. Algunas de estas mejoras serán comentadas en el siguiente 
apartado8. 
 
La intervención puede realizarse de manera modular. Es decir, se puede realizar primero el 
cambio del sistema de movimiento (pensando ya en el cambio del sistema de control 
central) y realizar el resto de la intervención en una segunda etapa.  
 
La implementación del cambio del sistema de control puede realizarse utilizando varias 
etapas de potencia. Una posibilidad es usar los drivers S700 de Kollmorgen9. Dicha etapa 
de potencia puede realizar el control de motores con una retroalimentación de posición en 
BISS-C. 

Figura 15. Familia de drivers S700 de Kollmorgen 
(Kollmorgen, 2018) 

 
El PLC pre-seleccionado es el Beckhoff IPC. Este tipo de PLC posee un software que 
corre sobre un sistema operativo de Windows optimizado para ejecutar funciones en 
tiempo real y procesos críticos de seguridad. Además, otros cambios podrán realizarse de 
manera modular más adelante con solo comprar cabeceras nuevas que se integrarían a la 
nueva red EtherCAT.  

 
Figura 16. Modulo IPC de Beckhoff 

(Beckhoff, 2018) 

8Véase apartado 5.3. Posibles futuras mejoras que afectan al diseño de la montura 
9Véase tabla de especificaciones en Anexo B7. 
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Figura 17. Cabeceras de EtherCAT y Terminales I/O. (Beckhoff, 2018) 

 
 

5.1.4. Cúpula 
 
Uno de los puntos débiles de la estación láser que necesita ser actualizado es la cúpula y su 
sistema de movimiento. En la actualidad, la cúpula cuenta con una apertura deslizante y 
rota gracias a un engranaje enlazado con una pletina unida a la cúpula y que a través de un 
codificador conjuga el movimiento de la montura con la de la propia cúpula. 
 
El continuo movimiento realizado durante las observaciones, además del elevado peso de 
la estructura ha elevado el desgaste de los engranajes y los rodamientos. Además, la 
velocidad que es capaz de desarrollar este conjunto motor es en algunos casos menor que 
la que describe la montura en su eje de azimut. 

 
Figura 18. Fotografías de los engranajes y conjunto motor de la cúpula 

 
Por estas razones se hace imprescindible una renovación del sistema que proteja de las 
inclemencias meteorológicas a la nueva estación y permita además adaptarse a la dinámica 
de la observación a largo plazo. 
 
Una de las posibilidades analizadas durante este estudio es la sustitución de la actual 
cúpula por una fija escamoteable. Según las consultas realizadas a otros observatorios las 
de mayor fiabilidad son del constructor Astro Haven. Como características principales: 

• El domo de Astro Haven de 18 pies de diámetro ha sido escogido por 
organizaciones de defensa para sistemas de armas con láser, además de ser 
instalado en multitud de observatorios de todo el mundo. 
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• Este modelo está completamente automatizado permitiendo el control en un centro 
de operaciones o bien a distancia desde un lugar remoto. 

• Completamente abierto minimiza el desgaste frente al que se produce en una 
cúpula de tipo rotante. Mientras que parcialmente cerrado ofrece protección contra 
el viento o la luz. 

• Está fabricado en fibra de vidrio y consta de 12 piezas de ensamblaje sencillo. 
 
Como mayor inconveniente a este tipo de domo es la incidencia de los vientos en la zona, 
con rachas de intensidad elevada y durante largos períodos de tiempo. La altura de la parte 
fija lateral de la cúpula ronda 1.75 m. Tras consultar al fabricante, se ha comprobado que 
este efecto podría solventarse introduciendo aletas protectoras en los laterales como 
resguardo adicional. 
 

 
Figura 19. Cúpula de Astro Haven de 18 ft. (Astro Haven, 2018) 

 
 
5.2. Grupo óptico 
 
La idea de este trabajo es reutilizar todo el grupo óptico, de emisión y recepción de la 
estación introduciendo únicamente mínimas modificaciones. En la figura 19, se representa 
un esquema del diagrama de rayos del espejo primario y secundario de la estación láser 
formado por un primario de 600 mm y un secundario de 134 mm para dar una relación 
focal total de f/12. 
 

 
Figura 20. Esquema del diagrama de rayos del espejo primario y secundario. 
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La mayor modificación del grupo óptico es la integración en el sistema del nuevo SPAD 
(Single Photon Avalanche Diode) de gran apertura dedicado especialmente a las 
especificaciones del láser de nanosegundos. Para seleccionar entre cada uno de los dos 
sensores se ha introducido un espejo selector que conduce el haz hacia la entrada del 
sensor deseado. En la Figura 20, se representa un esquema del grupo óptico de recepción. 

 
Figura 21. Esquema de los elementos ópticos instalados en el sistema de recepción. 

 
 

5.3. Posibles futuras mejoras que afecten al diseño de la montura 
 
Tras llevar a cabo este estudio de la estación láser, abordando el funcionamiento actual y 
las deficiencias presentes junto con el conocimiento de la tecnología vigente, se abren 
posibles vías de desarrollo para optimizar el funcionamiento de la estación. 
 
 
5.3.1. Sistema de apuntamiento automático 
 
Las correcciones que introduce el usuario modifican el seguimiento de la montura sobre 
cada objeto. Este procedimiento se realiza de forma visual a través de la cámara CCD y 
comprobando el apuntamiento del haz láser respecto al objeto en seguimiento. 
 
Este procedimiento podría automatizarse comparando los niveles de brillo de los reflejos 
del haz láser respecto al nivel de brillo de fondo del cielo nocturno y enviando esta señal 
en forma de corrección al sistema de orientación de tal manera que centrase en la CCD la 
dirección en la cual se encuentran los pixeles con mayor nivel de brillo producidos por la 
reflexión sobre el objeto. 
 
 
5.3.2. Estrategia de observación 
 
Las modificaciones que se proponen a continuación, a nivel software, benefician el 
régimen de uso del sistema y optimizan el seguimiento de los objetos. 
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a. Punto de inicio del seguimiento 
 
Actualmente, el punto de espera para realizar el seguimiento comienza, según la Figura 
10, en el punto 1 (orto de la órbita del objeto). Esto requiere una alta aceleración, es decir, 
se solicita al sistema que pase de estar en reposo a tener la velocidad del objeto. Esto se 
traduce en que el seguimiento se inicia desfasado desde el momento inicial, por tanto, 
implica una primera corrección por parte del observador. 

 
Figura 22. Selección del punto de arranque para el seguimiento. 

 
La primera propuesta sería modificar ese punto de espera, prolongando la trayectoria 
prevista hasta el punto 2. De este modo, el sistema requeriría una menor aceleración ya 
que tiene mayor tiempo para adquirir la velocidad deseada al paso por el punto 1. Esto 
requeriría una modificación software del punto de inicio de seguimiento, basada en la 
velocidad angular del objeto. 
 
b. Modificación a tiempo real de la trayectoria 
 
Al introducir esta modificación en tiempo real, ¿qué sucedería al realizar correcciones en 
la trayectoria por parte del observador? 
 
El PC2 se encargaría del cálculo de reposicionamiento y enviaría la nueva trayectoria al 
PLC, donde quedaría grabada en un búfer interno hasta que el sistema se encargase de 
realizar la transición en el momento oportuno. El funcionamiento del PLC sería de forma 
autónoma. 

 
Figura 23. Modificación que habilita la actualización de las trayectorias en tiempo real. 
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6. Conclusiones  
 
A continuación, se recogen las conclusiones extraídas a raíz del desarrollo del trabajo: 
 

• La basura espacial es un problema incipiente del que aún no se tiene control, que 
pone en riesgo la continuidad de las misiones espaciales y supone un serio reto a 
solventar y que requiere una coordinación precisa por parte de las Agencias 
Espaciales. 
 

• Gracias a la experiencia obtenida de la observación y seguimiento de satélites 
artificiales con retro-reflectores desde hace más de 35 años, el Real Instituto y 
Observatorio de la Armada tiene la capacidad de contribuir a la actualización de la 
posición de estos objetos mediante técnicas de seguimiento. 
 

• Para ello, el ROA está llevando a cabo una serie de mejoras en la estación 
orientadas a optimizar sus observaciones cuyo siguiente paso ha de ser la 
modificación de la montura, el sistema de orientación y su electrónica de control, 
así como la cúpula de protección. 

 
• El frenado por la fricción atmosférica es el único proceso natural que reduce la 

población de basura espacial en órbita. Sin embargo, su eficiencia se reduce 
drásticamente por encima de los 1 000 km. De forma teórica, un objeto a 2 000 km 
podría llegar a orbitar alrededor de la Tierra durante unos 20 000 años. Por esta 
razón, es fundamental la actualización de los catálogos de basura espacial, así 
como el desarrollo de técnicas de mitigación y eliminación de objetos por parte de 
las agencias espaciales. 
 

• Debido al interés científico o tecnológico que suponen, las mayores densidades de 
objetos de basura espacial se sitúan en la región LEO, concretamente en dos 
regiones en torno a 900 km y 1 400 km. Por otro lado, existen máximos relativos 
en GEO y en las órbitas en las que se despliegan los sistemas de navegación, pero 
situados en una densidad de casi dos órdenes de magnitud por debajo de los 
máximos absolutos.  
 

• Entre las principales misiones que desempeña la estación de telemetría láser ROA, 
cabe destacar la participación en el ámbito del ILRS en la definición del Marco 
Terrestre de Referencia Internacional (ITRF). Esta actividad se complementa con 
un nuevo campo de trabajo, el seguimiento de objetos no colaborativos (basura 
espacial). 

 
• Las observaciones de telemetría son capaces de determinar con precisión la 

distancia que separa la estación en tierra del objeto observado. El momento de 
salida del pulso es registrado en un fotodiodo e inicia el contador de tiempo de 
vuelo. Por otro lado, el eco reflejado es recibido por el grupo receptor del 
telescopio y conducido hacia un detector donde es registrado, el Single Photon 
Avalanche Diode (SPAD), y que detiene el contador de tiempo. La medida de 
tiempo determina el doble de la distancia que se desea hallar. 
 

• El láser logra ser el sensor más preciso gracias a sus tres características principales: 
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− Directividad 
− Mono-cromaticidad 
− Coherencia 

 
• Las numerosas fuentes de error presentes en la actual mecánica de orientación 

junto a la inversión ya realizada en la renovación de los sensores láseres motivan la 
necesidad de finalizar la actualización de la estación láser. 
 

• La precisión deseada del nuevo sistema de orientación se sitúa en torno a 1 
segundo de arco, un orden de magnitud menos de la precisión que se consigue 
actualmente. 
 

• Los subsistemas involucrados en la actualización del sistema de orientación son los 
siguientes: 
 
− Montura. 
− Sistema mecánico. 
− Electrónica y sistema de control. 
− Cúpula 

 
• La solución propuesta contemplaría las siguientes opciones: 

 
− Empleo de motores de accionamiento directo con alto par y con control y 

regulación digital. 
− Empleo de codificadores ópticos absolutos de funcionamiento directo. 
− Sustitución de la cúpula por un sistema escamoteable fabricado en fibra de 

vidrio. 
 

• Las monturas Direct Drive son la mejor opción frente a mecanismos de engranajes. 
La razón principal es su mejor rendimiento basado en las siguientes ventajas: 
 
− Al no incluir engranajes ni otros sistemas mecánicos de contacto, su 

mantenimiento es mínimo y tampoco se producen desgastes por fallas o 
fatiga de los materiales. Así se eliminan futuros errores de posición por 
desgaste. 

− Los codificadores no introducen errores periódicos, proporcionan un 
posicionamiento preciso, gran resolución de velocidad y movimientos muy 
suaves. 

− Pueden realizar giros de alta velocidad alcanzando velocidades de hasta 20 
°/s, valor muy superior de los requerimientos del sistema. 

− Los movimientos son silenciosos y sin vibraciones que favorecen la aparición 
de errores de precisión. 

− No hay elasticidad y mínima fricción en el eje de transmisión. 
− El diseño mecánico es muy compacto y axialmente pequeño con un alto par 

combinado con el gran diámetro interno con eje hueco. 
− La medición de posición directa permite realizar operaciones de 

posicionamiento dinámico altamente precisas. 
− Dado que no tiene mecanismos de contacto, la vida útil de la máquina se 

alarga considerablemente. 
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− Esta tecnología, permitiría aportar a los organismos encargados de la 
actualización de las efemérides datos precisos de acimut y altura además de 
distancia, lo cual permitiría mejorar y facilitar la reconstrucción de las 
órbitas. 

 
 
 
Aplicaciones futuras del trabajo: 
 
El desarrollo de este trabajo supone tan sólo un punto de partida en la consecución del 
proyecto. Conocer cómo se encuentra el estado del arte de otras estaciones de telemetría y 
cuáles han sido las tecnologías que han empleado en la modernización de sus sistemas ha 
permitido obtener el mejor enfoque para plantear esta serie de mejoras. 
 
A raíz de la realización de este trabajo se pretende buscar nuevas vías de financiación que 
permitan continuar el desarrollo de las mejoras propuestas, y situar a la estación de 
telemetría en un nivel de referencia internacional. 
 
Este trabajo tan sólo constituye una toma de contacto inicial al planteamiento del problema 
y una propuesta de solución sin llegar a un nivel de detalle en el aspecto técnico. El 
siguiente paso, ya fuera del ámbito académico del Máster de Ciencia y Tecnología 
Espacial, será adaptar este estudio a un análisis de viabilidad que se ajuste a las propuestas 
de financiación existentes en la actualidad. 
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8. Anexos 
 
Anexo A. Redes de seguimiento en las que se integra la estación láser del ROA 
 
Anexo A1. Listado de estaciones integradas en la red ILRS 
 

 
 

Figura 24. Distribución de estaciones integradas en la red ILRS. 
(ILRS, 2018) 

 
Código Localización Código Localización Código Localización 

GLSL Golosiiv, Ucrania YARL Yarragadee, Australia HRTL Hartebeesthoek, Sudáfrica 
KOML Komsomolsk, Rusia GODL Greenbelt, EEUU ZIML Zimmerwald, Suiza 
SIML Simeiz, Ucrania MONL Monument Peak, EEUU BORL Borowiec, Polonia 

MDVS Mendeleevo 2, Rusia HA4T Haleakala, EEUU KUN2 Kunming, China 
ALTL Altay, Rusia THTL Tahití, Polinesia Francesa SHA2 Shanghái, China 
RIGL Riga, Lituania CHAL Changchun, China SFEL San Fernando, España 
ARKL Arkhyz, Rusia BEIL Beijing, China STL3 Mt Stromlo, Australia 
BAIL Baikonur, Kazajistán KOGC Koganei, Japón SOSW Wettzell, Alemania 
SVEL Svetloe, Rusia GMSL Tanegashima, Japón SISL Simosato, Japón 
ZELL Zelenchukskya, Rusia SEJL Sejong, Corea del Sur GRZL Graz, Austria 
BADL Badary, Rusia GEOL Geochang, Corea del Sur HERL Herstmonceux, Reino Unido 
IRKL Irkutsk, Rusia AREL Arequipa, Perú POT3 Potsdam, Alemania 
KTZL Katzively, Ucrania SJUL San Juan, Argentina GRSM Grasse, Francia 
APOL Apache Point, EEUU BRAL Brasilia, Brasil MATM Matera, Italia 
MDOL Obs. McDonald, EEUU HARL Hartebeesthoek, Sudáfrica WETL Wettzell, Alemania 

 
Tabla 8. Listado de estaciones integradas en la red ILRS. 
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Anexo A2. Listado de estaciones integradas en la red S3T 
 

 
Figura 25. Sensores integrados en la red S3T. 

(Alonso et al., 2017). 
 

Código de identificación Localización Tipo Aclaración 

S3TSN Red nacional Red de sensores 
La red de sensores S3T está compuesta de sensores ópticos, 

láser y radar. Los sensores están a cargo del centro de 
operaciones en función de las necesidades de servicio. 

S3TOC 
Base del Ejército del 
Aire de Torrejón de 

Ardoz (Madrid) 

Centro de 
operaciones 

El centro se encarga de la generación y actualización de 
catálogos de basura espacial centralizando los datos 
obtenidos por todos los sensores. 

S3TSR 
Base del Ejército del 
Aire de Morón de la 

Frontera (Sevilla) 

Radar de 
vigilancia 

Actualmente en desarrollo. Será capaz de detectar objetos 
centimétricos a distancias próximas a 2 000 km de distancia. 

Centu 1 Almodóvar del Campo 
(Ciudad Real) 

Telescopio 
óptico 

Integrado en la infraestructura Deimos Sky Survey (DeSS), 
con amplio campo de visión adecuado a órbitas GEO y MEO. 

Tracker 1 Almodóvar del Campo 
(Ciudad Real) 

Telescopio de 
seguimiento 

Integrado en la infraestructura DeSS. Se dedica al 
seguimiento de objetos en MEO y GEO, con el objetivo de 

mejorar la precisión de las órbitas en el catálogo S3T y 
observar eventos de alto interés. 

TFRM Montsec (Lérida) Telescopio 
óptico 

Es un proyecto de colaboración entre el ROA y la RACAB 
(Real Academia de Ciencias y Artes de Barcelona). 

TJO Montsec (Lérida) Telescopio 
óptico 

El sensor TJO (Telescopio Joan Oró) es un telescopio de 1 m, 
propiedad del IEEC (Instituto de Estudios Espaciales de 

Cataluña. 

IAC-80 Tenerife (Canarias) Telescopio 
óptico 

Está operado por el IAAC (Instituto de Astrofísica de 
Canarias) en el Observatorio del Teide. El observatorio 

comenzó a funcionar en 1964 y es uno de los principales 
observatorios internacionales. 

BOOTES 
Distribuidos en 

ubicaciones alrededor 
de la Tierra 

Red de 
telescopios 

Bootes (Burst Optical Observer and Transient Exploration 
System) es propiedad de CSIC-IAA (Consejo Superior de 

Investigaciones Científicas y del Instituto Astrofísica 
Andalucía). Participa con 4 telescopios (Bootes 1, 2, 3 y 5). Su 
distribución permite una cobertura global de la órbita GEO. 

MSSR 
Base Naval Militar  

de Santorcaz 
(Madrid) 

Radar de 
vigilancia 

El MSSR (Monostatic Space Surveillance Radar) trabaja en 
banda L y es propiedad de la Agencia Espacial Europea (ESA). 
Puede detectar objetos a una distancia de entre 200 y 1200 

km y se utiliza principalmente para el seguimiento de objetos 
en reentrada hacia la superficie. 

SFEL San Fernando (Cádiz) Estación láser 

Forma parte del ILRS (International Laser Ranging Service) y 
de EUROLAS (Consorcio de Estaciones de Láser por Satélite 
de Europa). Posee una amplia experiencia en el rastreo de 

satélites activos y su empleo es principalmente el 
seguimiento de objetos en LEO. 

 
Tabla 9. Listado de elementos integrados en la red S3T. 
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Anexo B. Especificaciones técnicas de equipos montados o considerados para la futura 
modificación. 
 
Anexo B1. Especificaciones técnicas de los equipos láser EKSPLA 
 

Modelo NL 317 PL 2251 
Descripción general Alta energía en nanosegundos 

Q-switch Nd-YAG 
Media energía en picosegundos 

Lámpara flash Nd-YAG 
Energía del pulso 

a 1064 nm 
a 532 nm 
a 355 nm 
a 266 nm 

 
5000 mJ 
2500 mJ 
1300 mJ 
400 mJ 

 
30 mJ 
15 mJ 
10 mJ 
3 mJ 

Estabilidad energética del 
pulso10 

a 1064 nm 
a 532 nm 
a 355 nm 
a 266 nm 

 
0.5 % 
1.5 % 
2.5 % 
   4 % 

 
< 0.8 % 
< 1.0 % 
< 1.1 % 
< 1.2 % 

Deriva en la potencia11 +/- 2 %  
Duración del pulso12 4 - 7 ns 30 ± 3 ps 

Tasa de repetición 10 Hz 10 Hz 
Polarización vertical, > 90 % vertical, > 99 % 

Fluctuación del pulso óptico13 < 0.5 ns ~ 3 ns 
Perfil del haz Campo cercano: hat-top 

 Campo lejano: gaussiano 
- 

Diámetro típico del haz14 ~ 21 mm ~ 8 mm 
Divergencia del haz < 0.5 mrad < 0.5 mrad 
Estabilidad del haz +/- 50 μrad ≤50 μrad 

Dimensiones 
Banco láser 

Unidad de energía 

(A x L x H) 
460 x 1250 x 260 mm 
550 x 600 x 1250 mm 

 
456 x 1233 x 249 mm 
550 x 600 x 550 mm 

Requerimientos de operación 
Consumo de agua (293 K)15 

Temperatura de trabajo16 
Humedad relativa 

Requerimiento energético 

 
< 12 l/min 

Estabilizada, 290 – 300 K 
20 - 80 %, sin condensación 

208 o 380 V CA (trifásica) 

 
< 8 l/min 
295 ± 2 K 

20 - 80 %, sin condensación 
200 - 240 V CA (fase única)  

Consumo de potencia < 6 kVA < 1.5 kVA 
 

Tabla 10. Especificaciones de los equipos láser montados en la estación ROA. 
(EKSPLA, 2018) 

 
 
 
 

10 Promediado a partir de los pulsos emitidos durante un intervalo de tiempo de 30 s tras 5-15 min de 
precalentamiento del equipo.   
11 Medida durante un período de 8 h después de un calentamiento de 20 min cuando la variación de la 
temperatura ambiente es inferior a +/- 2 K. 
12 FWHM. 
13 Valor de desviación estándar, medido con respecto al pulso de activación. 
14 Medido a 1064 nm a un nivel de 1/e2. 
15 Controlado por sistema de refrigeración exterior. 
16 Supervisada por sistema de control térmico exterior. 

 
75 

                                                 



Anexo B2. Especificaciones técnicas de los motores MAVILOR MSS-8 
 

Modelo MAVILOR MSS-8 
Velocidad nominal 3 000 rpm 

Voltaje nominal 89.7 ± 5% V  
Corriente nominal 10.7 A 

Potencia de salida nominal 805 W 
Eficiencia  84 % 

Par nominal 2.56 Nm 
Par máximo 15.38 Nm 

Velocidad máxima 5 000 rpm 
Par de fricción 0.06 Nm 

Constante de amortiguación 0.0021 Nm/1 000 rpm 
Resistencia terminal (298 K) 0.82 Ω 

Inercia 0.82 kg m2 10-3 
Constante de tiempo mecánica  10.17 ms 

Carga radial 300 N 
Carga axial 200 N 

Masa 8 
Dimensiones 

 
(A x L x H) 

400 x 400 x 10 
 

Tabla 11. Especificaciones de los motores MAVILOR MSS-8 montados actualmente. 
(MAVILOR, 2018) 
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Anexo B3. Especificaciones técnicas de los controladores SQC de INFRANOR 
 

Modelo SQC 100/30 
Tensión máxima de salida 100 Vcc 

Intensidad nominal 15 A  
Intensidad máxima 30 A 
Tensión de entrada ± 10 V 

Máxima tensión de entrada 24 V 
Impedancia de entrada 10 kΩ 

Tipo de corrección PI 
Margen de regulación 1:10000 

Estabilidad de regulación 0.5 – 50 Hz 
Deriva Térmica 0.04 rpm/K 

 
Tabla 12. Especificaciones de los controladores SQC de INFRANOR montados actualmente. 

(INFRANOR, 2018) 
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Anexo B4. Especificaciones técnicas de las reductoras Alpha SP100 M20 
 

Modelo Alpha SP 100 M20 
Par de salida nominal 180 Nm 

Máximo par de aceleración 315 Nm 
Etapas de engranaje 2 

Relación de transmisión 20 
Máxima velocidad de entrada 6 000 min-1 

Par inactivo 1.2 Nm 
Máximo juego de torsión estándar / reducido ≤ 5/3 minutos de arco 

Máxima carga radial 6 600 N 
Eficiencia Aprox. 94 % 

Peso 7.9 Kg 
 
 

Tabla 13. Especificaciones de los reductoras Alpha SP100 montadas actualmente. 
(Alpha, 2018) 
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Anexo B5. Especificaciones técnicas de los motores de rotor interno IDAM 
 

Modelo RI11-3P-89x25 
Número de pares de polos de imanes 11 

Máximo voltaje operativo 600 V 
Par máximo 32.4 Nm 

Par continuo refrigerado 12.6 Nm 
Ondulación de par 0.07 Nm 

Pérdida de potencia en TP 1130 W 
Resistencia térmica con refrigeración 0.329 K/W 

Dimensiones 
Altura del rotor 

Altura del estator 
Masa del rotor 

Masa del estator 

 
26 mm 
70 mm 
0.5 kg 
5.1 kg 

Momento de inercia del rotor 0.00075 kg m2 
Par constante 2.43 Nm/Arms 

Velocidad límite 2020 rpm 
Resistencia eléctrica 5.85 Ω 

Corriente máxima 19 Arms 
 
 

Tabla 14. Especificaciones de los motores de rotor interno IDAM. 
(IDAM, 2018) 
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Anexo B6. Especificaciones técnicas de los codificadores absolutos RENISHAW 
 

Modelo RA26BAA255B50F 
Descripción general Codificador angular óptico 

absoluto  
Protocolo de datos 26 bit 
Diámetro del anillo 255 mm 

Máxima velocidad de lectura 7 400 rpm 
Precisión  ± 1.11 arcseg 

Potencia de entrada 5 V ± 10 % - 1.25 W máx. 
Temperatura de trabajo 273 - 353 K 

Humedad relativa 95 %, sin condensación 
Aceleración 500 m/s2 

Vibración 300 m/s2máx.  
@55Hzto2000Hz,3ejes 

Masa Cabeza: 18 g 
Cable: 32 g/m 

Cable Doble escudo 
Øext 4.7 ± 0.2 mm  

Formato comunicación RS485/RS422  
 

Tabla 15. Especificaciones de los codificadores absolutos RENISHAW. 
(RENISHAW, 2018) 
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Anexo B7. Especificaciones técnicas de los drivers S700 de Kollmorgen 
 

Modelo S70102 
Voltaje de suministro nominal 3 x 208V + 10 %,50/60 Hz 
Potencia de entrada nominal  1.1 kVA 

Frecuencia de encendido/apagado 30 h-1 
Voltaje máximo bus link CC  900 V 
Corriente de salida nominal  

(valor eficaz, ± 3%) 
 

a 3x208V 
a 3x230V 
a 3x400V 
a 3x480V 

 
 
 

2.5 
2 

1.5 
1.5 

Corriente de salida máxima 
(aprox. 2s, ± 3%)  

 
4.5 

Corriente de salida máxima 
(aprox. 5s, ± 3%) 

 
3 

Frecuencia de conmutación de la 
etapa de salida 

 
8 kHz 

Mínima Inductancia del motor 
 

a 3x208V 
a 3x230V 
a 3x400V 
a 3x480V 

 
 

7.7 mH 
8.5 mH 

14.8 mH 
17.8 mH 

Ancho de banda del controlador 1.2 kHz 
Disipación térmica, etapa de salida 

deshabilitada 
 

4 V 
Emisión de ruido máxima 43 dB 

 
Tabla 16. Especificaciones de los drivers S700 Kollmorgen. 

(Kollmorgen, 2018) 
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Anexo C. Otros esquemas y gráficos realizados durante la estancia en AVS 
 
Anexo C1. Montura y distribución de elementos del sistema óptico de emisión 
 
 
 

 
 

Figura 26. Montura y distribución de elementos del sistema óptico de emisión. 
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Anexo C2. Fotografías del sistema afocal de emisión del haz. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Figura 27. Fotografías del sistema afocal de emisión del haz. 
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Anexo C3. Esquemas del sistema óptico de emisión. 

 
a 

 
b 

 
c 
 

Figura 28. a. Soportes de los espejos del sistema óptico de emisión. b. Sistema afocal de emisión. 
c. Telescopio de seguimiento.  
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Anexo C4. Punto central de la montura. Intersección de los ejes de azimut y altura y el eje 
espejo primario - secundario 

 

 
 

Figura 29.Punto central de la montura. Intersección de los ejes de azimut y altura y el eje espejo 
primario - secundario. 
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9. Lista de ecuaciones planteadas 
 
Se recoge en este apartado un listado con las ecuaciones planteadas durante el desarrollo 
del trabajo. 

1. Ecuación de la distancia recorrida por un haz láser. 
2. Precisión teórica del sistema actual. 
3. Fuerza gravitacional y fuerza centrípeta. 
4. Velocidad de un objeto en órbita circular a una altura «r» alrededor de un 

cuerpo de masa «M». 
5. Velocidad de un objeto en órbita elíptica a una altura «r» alrededor de un 

cuerpo de masa «M». 
6. Tercera Ley de Kepler. 
7. Distancia de detección inicial desde la estación al objeto. 
8. Ángulo entre el punto de detección inicial y el cenit de la estación. 
9. Modelo de Bennet de corrección de distancia por el efecto de la refracción 

atmosférica. 
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10. Listado de acrónimos 
 

C 
 
CCD  Charge Coupled Device 
CDTI  Centro para el Desarrollo Tecnológico Industrial 
CNES  Centre National d’Etudes Spatiales (Francia) 
CPF  Consolidated Prediction Format 

 
D 
 

DISCOS Database and Information System Characterizing Objects in Space 
 
E 
 

EGO  Extended Geostationary Orbit 
ESA  European Space Agency 
ESOC  European Space Operations Centre 
EtherCAT Ethernet for Control of Automation Technology 
EUROLAS European Laser Network 

 
G 
  

GEO  Geosynchronous Equatorial Orbit 
GLONASS ГЛОбальная НАвигационная Спутниковая Система 

Global'naya Navigatsionnaya Sputnikovaya Sistema 
GPS  Global Positioning System 
GRCS  Groupe de Recherche de Geodesie Spatiale (Francia) 
GTO  Geosynchronous Transfer Orbit 

 
H 
 

HEO  Highly Elliptical Orbit 
 
I 
 

IAC  Instituto de Astrofísica de Canarias  
ICM  Interface de Control de Motores   
IDAM  INA - Drives & Mechatronics 
ILRS  International Laser Ranging Service 

 
L 
 

LEO  Low Earth Orbit 
LMO  LEO-MEO crossing Orbit 

 
M 
 

MASTER2009 Meteoroid and Space debris Terrestrial Environment Reference 
MEO  Medium Earth Orbit 
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MGO  MEO-GEO crossing Orbit 
MSSR  Monopulse Secondary Surveillance Radar  
 
 

N 
 

NASA  National Aeronautics and Space Administration 
NEO  Near-Earth Object 
NSO  Navigation Satellites Orbit 

 
O 
 

ODPO  Orbital Debris Program Office 
OGS  Optical Ground Station 
OT  Observatorio del Teide 

 
P 
 

PLC  Programmable Logic Controller 
 
R 
 

RCS  Radar Cross Section 
ROA  Real Instituto y Observatorio de la Armada 

 
S 
 

S3T  Spanish Space Surveillance and Tracking 
S3TOC Spanish Space Surveillance and Tracking Operation Centre 
S3TSN  Spanish Space Surveillance and Tracking Sensor Network 
S3TSR  Spanish Space Surveillance and Tracking Surveillance Radar 
SDO  Space Debris Office 
SFEL  San Fernando Laser 
SSA  Space Situational Awareness 
SPAD  Single-Photon Avalanche Diode 
SST  Space Surveillance and Tracking 
SWE  SST Space Weather 

 
T 
 

TFRM  Telescopio Fabra ROA Montsec 
TJO  Telescopio Juan Oró 
TLE  Two-Line Element  
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11. Glosario de términos 
 

• Basura espacial 
Conjunto de objetos construidos por el hombre, orbitando en torno a la Tierra y 
que ya no cumplen con el propósito para el que fueron diseñados. 
 

• BISS-C 
Protocolo que implementa una interfaz en tiempo real. Permite una comunicación 
digital en serie segura entre el controlador, el sensor y el actuador.  
 

• Coherencia 
Una fuente de luz coherente es aquella que está formada por ondas de luz con fase 
coherente, es decir, que conservan una relación de fase constante. 
 

• Directividad 
Pequeña divergencia que proporciona el haz láser. Consigue que todos los fotones 
generados se muevan en la misma dirección con un nivel de precisión elevado (< 
20 arcseg). 
 

• Direct Drive 
Tecnología de mecanismos de transmisión que transmite la potencia a partir de un 
motor sin ninguna reducción o mecanismo de contacto, como por ejemplo, una caja 
de engranajes. 
 

• DISCOS 
Base de datos y sistema de información que caracteriza objetos en el espacio y 
sirve como referencia de fuente única para información de lanzamiento, detalles de 
registro de objetos, descripciones de vehículos de lanzamiento e información de 
naves espaciales. 
 

• Efemérides 
Tabla de valores de referencia que ofrece las posiciones de objetos astronómicos o 
espaciales de carácter artificial en la bóveda celeste en un instante dado. Es la base 
de estudio fundamental para la elaboración de los catálogos de basura espacial. 
 

• EtherCAT 
Protocolo informático de código abierto y alto rendimiento que permite el uso de 
protocolos de red Ethernet en un entorno industrial. El principio en el que se basa 
es el funcionamiento en tiempo real. 
 

• Fricción atmosférica 
La fricción es la manifestación macroscópica de la transferencia de energía 
cinética, entre partículas con la atmósfera, en otro tipo de energía por la cual estos 
cuerpos pierden su velocidad y generan calor. 
 

• Homing 
Procedimiento de puesta a cero de los valores de altura y azimut para conocer la 
posición actual de la montura basado en una referencia terrestre conocida. 
 

• ILRS 
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Es un programa internacional que organiza las estaciones de telemetría láser más 
importantes del mundo. Además, apoya proyectos geodésicos y misiones de 
satélites. 
 

• LEO 
Órbita con la mayor concentración de objetos de basura espacial, situada 
típicamente entre 200 y 2 000 km. Además, sus trayectorias se describen en 
cualquier plano orbital, es decir, con cualquier inclinación respecto al ecuador 
terrestre. Las aplicaciones de las misiones en esta órbita son muy variadas: desde 
usos comerciales, a científicos o militares. 
 
 

• MASTER2009 
Es uno de los principales modelos para la representación del entorno de basura 
espacial cercana a la Tierra. El modelo permite la simulación de eventos, como 
explosiones y colisiones donde se generan numerosos fragmentos. 

 
• Mono cromaticidad 

Todos los fotones tienen la misma frecuencia (o longitud de onda), lo que permite 
un alto nivel de discriminación respecto al ruido. 
 

• Órbita cementerio 
Este tipo de órbitas han sido elegidas para albergar misiones al final de su vida 
operativa. Se sitúan en las proximidades, en orden de kilómetros, de las órbitas de 
gran concentración de objetos y se crearon con la finalidad de reducir la 
probabilidad de que la basura espacial colisione con misiones en vida útil aún 
operativa. 
 

• PLC 
El controlador lógico programable es un ordenador empleado en la ingeniería para 
automatizar procesos mecánicos. Este equipo procesa los comandos en tiempo real. 
 

• Precisión 
Capacidad de un instrumento de dar el mismo resultado en mediciones diferentes 
realizadas en las mismas condiciones, Es decir, depende únicamente de la 
distribución de los resultados y suele expresarse numéricamente mediante medidas 
de dispersión tales como la varianza o desviación típica. 
 

• Radar Cross Section 
Es un valor que determina lo detectable o no que es un objeto mediante un radar, 
siendo a mayor RCS más fácilmente detectable. 
 

• Resolución 
La variación menor que es posible detectar en la cantidad que se está midiendo o 
ejecutando con un instrumento. 
 

• Space Debris Office 
Departamento que coordina las actividades de investigación de la ESA en todas las 
disciplinas de basura espacial. Entre ellas se incluyen las mediciones de datos, el 
modelado de resultados, la protección de misiones y las medidas de mitigación.  
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• SPAD 

Foto detector de estado sólido en el cual una portadora formada por fotones puede 
disparar una corriente de corta duración pero relativamente grande. Esta corriente 
se crea a través de un proceso llamado ionización por impacto. 
 

• S3T 
Programa dependiente de la ESA, que cuenta con la gestión supervisada por parte 
de CDTI y que pretende mantener una infraestructura nacional que sitúe a España 
en una posición relevante en el consorcio SST. 
 

• Técnicas activas y pasivas 
Las activas se desarrollan con el objetivo de sacar de órbita a la basura espacial 
(e.g., e.Deorbit). Por otro lado, las pasivas ejecutan la detección y seguimiento de 
los objetos así como implementan otras medidas para procurar su mitigación. 
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RESUMEN 

El trabajo comienza con una introducción al instrumento utilizado en las observaciones 
(Telescopio Fabra-ROA en el Montsec «TFRM») y una declaración de intenciones. 

El objetivo será conocer la teoría necesaria y desarrollar una técnica de calibración en el 
etiquetado de las imágenes de telescopios. 

Para conseguir este objetivo se pretende comparar la posición conocida de un satélite de la 
constelación GPS según las efemérides, con la misma posición obtenida por la 
observación con el TFRM. La comparación de estas dos posiciones pone de manifiesto los 
errores en el etiquetado de las imágenes. 

Para la comparación de las coordenadas es necesario realizar transformaciones de 
coordenadas y sistemas de referencia, con lo que se expone toda la teoría necesaria y los 
efectos a tener en cuenta para poder realizar los cálculos necesarios. La comparación en 
este estudio se particulariza para una observación. 

Las transformaciones y los sistemas utilizados se encuadran dentro de las 
recomendaciones de la Unión Astronómica Internacional (IAU), y por lo tanto dentro del 
marco de la teoría de la relatividad, cobrando especial importancia la coordenada tiempo, 
por lo que es necesario comprender una cuarta dimensión y trabajar con tensores. 

A la vista de los resultados se analizan los datos para extraer donde se puede mejorar el 
proceso de comparación y si las correcciones aplicadas son realmente necesarias y 
convenientes. En este punto existe un efecto de tendencia que no ha sido tratado, al igual 
que no se ha valorado la propagación de incertidumbres. 

El estudio finaliza realizando una valoración personal de los resultados y el proceso 
realizado, así como el aporte del trabajo al alumno. También se analizan los  posibles 
puntos débiles y de mejora del trabajo. 

Como complemento al estudio se añaden anexos de imágenes, acrónimos, óptica del 
instrumento y los algoritmos más significativos usados para procesar los datos. 
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1. Introducción. 
 
 

1.1. Contexto. 
 
El estudio que se pretende realizar encaja en el marco del máster en Ciencia y Tecnología 
Espacial (CYTE), por dos motivaciones, una astronómica observacional y otra tecnológica 
espacial. 
 
La parte astronómica es la referida a la observación con el telescopio Fabra-ROA en el 
Montsec (TFRM) y el análisis inicial de sus datos. Aunque en este dominio podríamos 
tener en cuenta las asignaturas de Fundamentos de instrumentación óptica, Naves 
espaciales I, Astronomía y astrofísica, Detectores y sensores, Procesado de datos 
espaciales, Interferometría espacial, Diseños de sistemas ópticos y óptica adaptativa, 
Antenas y telescopios: Control y seguimiento y el seminario «Satellite Navigation and  the 
European Galileo System» (impartido en el Aula Espazio durante la semana de la ciencia, 
por el Dr. Javier Ventura-Travesset) el grueso del estudio se centrará en la asignatura de 
Movimiento orbital. Esto se debe a que vamos a partir de la premisa de que las 
correcciones ópticas del instrumento y la aportación astronómica del software de control y 
reducción astronómica son correctas, por lo que se estudiará la detección orbital, el 
apuntamiento del instrumento y el etiquetado astronómico de las imágenes obtenidas. 
 
La componente tecnológica del estudio viene determinada por el uso de los satélites GPS, 
en este caso el grueso del estudio corresponderá a la asignatura de Movimiento orbital, 
aunque ha tenido una gran influencia en el planteamiento y desarrollo del estudio la 
conferencia citada en el apartado anterior. También se tendrán en cuenta detalles de las 
asignaturas Naves espaciales I, Naves espaciales II, Antenas y telescopios: Control y 
seguimiento y Física espacial. 
 
En la búsqueda de la relación entre ambos bloques para comparar los datos obtenidos 
también influirán las asignaturas de Procesado de datos, Movimiento orbital, Antenas y 
telescopios: Control y seguimiento y Detectores y sensores para tratar los datos y 
uniformarlos en el marco de referencia conveniente. 
 
Por tanto las asignaturas con más influencia serán Movimiento orbital, Astronomía y 
astrofísica, Detectores y sensores, aunque también se utilizarán conceptos de otras 
asignaturas cursadas. Habiendo sido muy útil la semana de la ciencia para aclarar ciertos 
conceptos y proporcionar ideas interesantes para el estudio. 
 
 
1.2. Antecedentes. [2, 14] 

 
En 1957, con el lanzamiento del satélite Sputnik I, comenzó la carrera Espacial. Para 
poder seguir a los satélites artificiales, en la década de los 50 la institución Smithsonian 
distribuyó 21 cámaras Baker-Nunn. El diseño de los doctores James G. Baker y Joseph 
Nunn se basaba en los telescopios Schmidt, introduciendo una película de 55 mm de ancho 
y una lente correctora triplete en la apertura. El proyecto Vanguard, para seguimiento de 
satélites con estas cámaras estuvo activo hasta 1979. 
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Tras finalizar el proyecto, algunas de estas cámaras fueron donadas. Este es el caso de la 
cámara que había sido instalada en el Real Instituto y Observatorio de la Armada (ROA), 
en San Fernando (AII-I, Imag.1). Además de la  motivación geográfica y estratégica para 
la instalación de esta cámara en las cercanías del golfo de Cádiz, se daban otros factores 
que propiciaron esta colaboración. 
 
Estos factores fueron principalmente dos; el primero de ellos pasaba por la relación que 
mantenía los Estados Unidos con España, concretamente con el Ministerio de Defensa a 
través de la  Armada, compartiendo la Base Naval de Rota. En este punto debemos 
mencionar que el ROA desde sus orígenes ha sido parte de la Armada Española. 
 
El otro factor influyente era el conocimiento en la materia del personal del ROA. Esta 
institución tiene sus orígenes en la Academia de Guardia Marinas en la villa de Cádiz para 
la formación de los oficiales en la observación astronómica. En 1797, el Observatorio fue 
trasladado a su actual emplazamiento. Está institución ha trabajado en diversas temáticas 
aunque aquí solo se resaltará las que se consideran más influyente en el ámbito del 
estudio. A pesar de esto, no debemos pasar por alto el hecho de que es el centro español 
responsable de definir la unidad básica de tiempo, el segundo1. Dicho de otra forma, desde 
sus orígenes ha difundido la hora en España, característica importante en la observación y 
aspecto que se tendrá en cuenta en los posibles errores de la determinación orbital 
obtenida. 
 
Algunos de los trabajos anteriores a la instalación de la estación de seguimiento y que han 
tenido relación con la observación mediante telescopios y el cálculo de su posición han 
sido: 
 

• La elaboración del almanaque náutico y de las efemérides astronómicas, para 
facilitar la situación en el mar mediante observaciones astronómicas. Para dicha 
tarea es necesaria la formación en observación astronómica, cálculo de efemérides y 
mecánica celeste. 

• La determinación del circulo meridiano de San Fernando, con instrumentos como 
anteojos de paso y el circulo mural de Thomas Jones, el circulo meridiano de 
Troughton and Simms, o el circulo meridiano Grubb Parson. 

• La colaboración en la elaboración de la carta del cielo con el astrógrafo Gautier. 
 

Como ya hemos mencionado, al finalizar el programa Vanguard la cámara que estaba 
emplazada en el ROA fue donada a dicha institución. Está fue conservada y expuesta en el 
edificio principal del ROA como objeto histórico (AII-I, Imag. 2) hasta el año 2002. 
 
Aunque al principio de la era espacial con cada misión espacial se producían restos de 
material no deseado en órbita, no se era consciente del problema que se generaba. Ha sido 
el paso del tiempo el que ha concienciado a la comunidad internacional del grave 
problema que supone cualquier objeto en órbita que no pueda ser controlado. Al material 
en órbita no deseado, ya sea satélite inoperativo, restos de las fases de lanzamiento 
espaciales o colisiones en órbitas (provocadas o inesperadas), se le denomina basura 
espacial. 
 

1 La sección de Hora del ROA, es la encargada de mantener el Patrón Nacional de tiempo y colaborar en la 
producción de «Universal Time Coordinated» (UTC), así como de colaborar en el mantenimiento de tiempo 
GALILEO. 
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La basura espacial supone un peligro, ya que puede dejar inoperativo a un satélite en vida 
al colisionar ambos. También produce un efecto de congestión en las órbitas deseadas para 
poner  nuevos instrumentos, reduciendo así nuestras capacidades espaciales. La primera 
conferencia que abordó el tema tuvo lugar en 1982, organizada por la NASA. 
 
En 2002 fueron publicadas las primeras líneas para mitigación de basura espacial, por la 
Inter-Agency Space Debris Coordination Comitee (IADC). Entre las líneas de mitigación 
se encuentra el proveer de un sistema de fin de vida, con el fin de que antes de que esto 
suceda abandonen su órbita. Sin embargo, la parte que está  íntimamente relacionada con 
este estudio es la elaboración de una base de datos de basura espacial y proyectos para 
limpiar las órbitas de basura espacial. 
 
En este marco se produjo una colaboración entre la Reial Academia de Ciències y Arts de 
Barcelona (RACAB, observatori FABRA) y el ROA. Este proyecto se basó en realizar una 
serie de modificaciones a la cámara Baker-Nunn y su posterior emplazamiento en el 
Montsec, en el Pirineo de Lérida (AII-I, Imag. 3). Esto es lo que actualmente conocemos 
como el  TFRM. 
 
Puesto que esta cámara fue concebida para el uso en detección de satélites, el proyecto 
pretendía aprovechar sus cualidades en este campo. Las características más notables son: 
 

• Gran campo de visión. 
• Control remoto y robótico. Con capacidad de programación. 
• Rápida reacción en modo observación. 
• Selección en Ascensión Recta y Declinación. Controlando el obturador durante la 

exposición con cámara CCD. 
• El proyecto ha participado en actividades de: 

− Tránsitos exoplanetarios. 
− Detección y seguimiento de  asteroides, cometas y pequeños planetas. 
− Detección de eventos ópticos (explosiones de rayos gamma, supernovas y 

novas). 
− Detección y seguimiento de basura espacial. 

 
La actividad del telescopio en sus últimos años se ha focalizado en basura espacial, y por 
este motivo han tenido lugar varias modificaciones con el objetivo de mejorar en este 
campo. El TFRM lleva años demostrando sus capacidades en seguimiento y detección de 
basura espacial en órbitas MEO. Está actividad queda patente en la participación de 
proyectos de la Agencia Espacial Europea (ESA) y la participación en la elaboración del 
catálogo de basura espacial. Recientemente, con el fin de aumentar y mejorar sus 
capacidades, se le ha dotado de una cámara unida al costado del telescopio (AII-II, Imag. 
4) buscando mejorar la precisión en la detección de objetos en órbita LEO y a su vez 
aumentar su capacidad en la búsqueda de objetos en los anillos geoestacionarios. 
 
 
1.3.  Interés. 

 
Las motivaciones que han llevado a la realización de este estudio se pueden clasificar 
desde tres puntos de vistas: Telescopio, Personal y Máster. 
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Desde el punto de vista del TFRM, el ser capaz de conocer los posibles errores aporta 
beneficios a la hora de la calibración del telescopio y el análisis de los datos, aportando 
mayor precisión en la detección y determinación orbital de los elementos detectados. 
 
Desde el punto de vista personal del alumno, conocer mejor el proceso relacionado con su 
futuro trabajo y por lo tanto profundizar en este para poder abrir nuevas líneas de 
investigación. 
 
Desde el punto de vista del CYTE, es un trabajo diferente a los habituales, que encaja en el 
marco presente y puede abrir espacios de futura colaboración entre el TFRM (ROA) y el 
máster. Además, una visión diferente de la habitual en referencia al espacio puede servir 
como introducción a un campo en auge, con muchas iniciativas, que en alguna ocasión se 
ha mencionado en el foro del máster. 
 
 
1.4. Objetivos. 

 
El objetivo del estudio será conocer el error del TFRM en la detección y el seguimiento de 
basura espacial. Dicho error se identificará como un error en Ascensión Recta (AR) y 
Declinación (Dec.), ya que como se dijo en la introducción se parte de la premisa de que el 
proceso hasta el punto del etiquetado no aporta errores significativos, debido a que está 
compensado y corregido. 
 
En última instancia se buscará separar del error en posición la componente temporal. 
Llegado a este punto se buscará, si es posible, introducir alguna corrección en el proceso 
que hemos supuesto correcto. De ser así se intentará, en la medida de lo posible, hacer 
alguna prueba con dichas propuestas para comprobar su efectividad. 
 
Las fases intermedias serán; el análisis de los datos proporcionados por el telescopio y por 
las efemérides, la obtención de las posiciones y la determinación orbital, el cambio de 
coordenadas necesario para enmarcar todos los datos dentro del mismo sistema y marco de 
referencia. 
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2. Metodología. 
 
 

2.1. Sistemas y Marcos de referencia. 
 

En todos los ámbitos de la vida se definen unas bases y formas de trabajar con el objetivo 
de entendernos con otras personas, por supuesto que también pasa en la astronomía y 
geodesia. En astronomía, históricamente se han confeccionado catálogos de estrellas con 
el objetivo de ser capaz de estudiar el movimiento de los astros e identificar los nuevos 
objetos, para ello los astrónomos han utilizado sistemas de referencia1. En cuanto a 
geodesia lo que se busca es conocer el movimiento de la corteza terrestre y la situación de 
los puntos de la superficie para poder estudiar la evolución de la superficie del planeta, 
también los geodestas se han apoyado en sistemas de referencia. Los sistemas de 
referencia de geodesia han sido los utilizados por los satélites que hemos puesto en órbitas 
alrededor de la Tierra 
 
El problema surge cuando intentamos comparar los datos de las dos vertientes, ya que 
astrónomos y geodestas suelen usar distintos marcos y sistemas de referencia, incluso las 
coordenadas para expresar las magnitudes en ambos sistemas pueden variar. Esto es lo que 
nos va a ocurrir cuándo comparemos los datos proporcionados por el TFRM y las 
constelaciones de satélites, ya que las coordenadas no se encuentran expresadas en el 
mismo sistema de referencia2. 
 
Por lo tanto para poder realizar comparaciones necesitamos llevar a cabo las 
transformaciones adecuadas, que permitan expresar los datos en los mismos sistemas. 
Antes de definir qué sistema de referencia vamos a usar para la comparación de datos y 
por qué, realizaremos un  estudio de cómo se clasifican las coordenadas, para este estudio 
comenzaremos de más general (arriba) a más particular (abajo). 
 
 
2.1.1. Clasificación. [1, 12, 3] 

 
Antes conocer a qué se refieren las coordenadas según el sistema en el que están 
expresadas, queremos mencionar que en el estudio nos podremos encontrar con 
coordenadas cartesianas (x, y, z) normalmente usadas por geodestas y coordenadas 
esféricas (AR, Dec.) usadas por astrónomos3. 
 
La primera diferencia que tendremos en cuenta es la existente entre un Marco de 
Referencia y un Sistema de Referencia. 
 

• El Sistema de Referencia Ideal, es el más general, de forma que engloba al Sistema 
de Referencia Convencional y este a su vez al Marco de Referencia. 

• El Sistema Ideal nos define la leyes a las que está sujeta la teoría que vamos a 
desarrollar (Cinemático o Dinámico, Newtoniano o Relativista,…). 

1 Realmente, para los catálogos usamos marcos de referencia, más adelante se profundizará en este detalle. 
2 Las coordenadas de los instrumentos nos indican las mismas posiciones, pero la representación no es la 
misma. 
3 Nos centraremos en las coordenadas AR y dec. (coordenadas Ecuatoriales) porque son como las expresa el 
sistema de apuntado del telescopio. Por lo que obviaremos las coordenadas Horizontales, Eclípticas y 
Horarias.  
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• El Sistema Convencional define los ejes, el origen, planos de referencia, 
algoritmos,…). 

• Por último la materialización de la teoría según los objetos observables que se 
recogen en catálogos es el Marco (Frame). 
 

Por lo tanto el Marco de referencia será el que utilicemos, ya que es la realización, y 
puesto que hereda las características del sistema aplicadas sobre una referencia1. 
 
La segunda clasificación corresponde al punto más general de los sistemas, nos referimos 
a los distintos tipos de sistemas ideales, a qué leyes de la física obedece la teoría que 
vamos a desarrollar para nuestro sistema de referencia. 
 

• Mecánica Newtoniana o Sistema Dinámico; estos sistemas requieren un punto de 
referencia (origen de coordenadas físico) y tantas direcciones como dimensiones 
buscamos. Estos sistemas pretenden estudiar la evolución de los sucesos con el paso 
del tiempo que es independiente del resto de magnitudes a medir2. Estos sistemas 
cumplen con la primera Ley de Newton3. Los ejes del sistema de referencia tendrán 
movimiento. Es importante observar que esta parte de la física define Sistemas de 3 
dimensiones. 

• Física Relativista o Sistema Cinemático; estos sistemas estudian la geometría del 
movimiento, para conseguir esto utilizan la evolución de ciertos puntos 
(normalmente supuesto fijos) y a partir de estos se define el origen de referencia 
(origen de coordenadas) y las características necesarias. Estos sistemas estudian la 
evolución del tiempo como una variable dependiente o relacionada con el resto de 
magnitudes4. Los ejes del sistema de referencia serán fijos. Las dimensiones de estos 
sistemas deberemos de tener en cuenta que siempre será 4, ya que sobre las 3 
dimensiones del dinámico tenemos  que añadir la coordenada tiempo. 
 

A menudo se suele hablar de sistemas globales y locales, haciendo referencia al ámbito de 
aplicación, y a las aproximaciones usadas. 
 
 
2.1.2. Definición de sistemas para el estudio. [2, 23, 24, 20, 25, 29, 11, 8] 
Hemos realizado una primera introducción en la clasificación de los sistemas de referencia 
que vamos a utilizar. Para seguir con dicha clasificación y con la finalidad de que se 
entiendan las motivaciones para utilizar cada sistema según los datos que se quieren 
obtener, vamos a continuar introduciendo los sistemas desde el punto de vista de cada 
instrumento. 
 
 

1 En el abuso del lenguaje tendemos a usar Sistema de Referencia cuándo realmente deberíamos de usar 
Marco, en el desarrollo del estudio se pretende cuidar este detalle, aunque puede que en alguna ocasión no se 
cumpla. Si sucede esto se marcará entre comillas y será para respetar el trabajo del autor de alguna fuente 
citada en las referencias. 
2 Los sistemas dinámicos se pueden clasificar en Inerciales (aceleración nula) y No inerciales (existe 
aceleración, bien sea lineal o angular). 
3 Para que un cuerpo cambie su estado de movimiento (reposo o movimiento uniforme rectilíneo) necesita 
una fuerza externa actuando sobre él. 
4 En física relativista no tiene sentido hablar de sistemas inerciales para un entorno general, ya que la 
curvatura del espacio-tiempo provoca que todos los sistemas sean equivalentes, aunque se pueden realizar 
aproximaciones locales considerando el plano tangente.  
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a. TFRM. 

Tradicionalmente, en astronomía se han utilizado catálogos basados en sistemas de 
referencia dinámicos, esto se puede explicar por varios motivos: 
 
• La razón más histórica es la forma de entender la física, la inexistencia de la 

Teoría de la Relatividad. 
• A partir de la publicación de la Teoría de la Relatividad se podría pensar en la 

discusión de si esta teoría era cierta o necesitaba comprobaciones, pero la 
verdadera razón era que no era necesaria la precisión que introduce la 
relatividad, ya que los instrumentos aportaban mayores errores. 
 

Es a partir de 1991 cuando la Unión Astronómica Internacional introduce la teoría 
de la relatividad en la elaboración de los sistemas de referencia basados en fuentes 
extragalácticas. Esto se materializo en la Asamblea de 1997, donde se adoptó la 
decisión de que el último catálogo dinámico (FK5) fuera sustituido por el sistema 
cinemático International Celestial Reference System (ICRS) a partir del 1 de enero 
de 1998. Para ello se tomaron una serie de medidas, que entre otras son: 
 
• Establecer una continuidad entre catálogos dinámicos y cinemáticos. 
• Establecimiento del catálogo primario para ICRS (catalogo Hipparcos). 
• Establecimiento de uso de catálogos cinemáticos (relativistas) para astronomía. 
• Eliminación de la época en los catálogos astronómicos. 

 
Según lo presentado en el punto 2.1.1 el ICRS es algo ideal por lo que necesitamos 
de un sistema convencional, aunque en este caso se definen dos, que dependen del 
origen; Barycentric Celestial Reference System (BCRS) y el Geocentric Celestial 
Reference System (GCRS). Estos sistemas se materializan en un marco, el 
International Celestial Reference Frame (ICRF), siendo Hipparcos el catalogo 
primario para longitudes de onda visibles según la IAU en 19971. 
 
Antes de explicar cada sistema y marco, queremos mencionar que las coordenadas 
proporcionadas por los catálogos celestes vienen expresadas en Ascensión Recta y 
Declinación. Estas son las denominadas coordenadas ecuatoriales. 
 
ICRS es el sistema de referencia actual para dar las coordenadas de cualquier astro 
en la esfera celeste. Este sistema de referencia, como se ha mencionado, se apoya en 
la teoría de la relatividad, por lo que nos movemos en los marcos de sistemas 
cinemáticos. La consecuencia directa de esta idealización es que el universo se 
entiende como un sistema no rotante, por lo tanto una vez definida la orientación de 
los ejes no cambian con el tiempo, en otras palabras no existe el concepto de época 
asociado al sistema de referencia. 
 
¿Quiere decir esto que con estos sistemas me olvido de la época? No, hemos dicho 
que el sistema no tiene época, pero las estrellas tienen movimiento propio por lo que 
estas deben ser corregidas respecto del origen de tiempos. 
 
¿Cómo se puede encontrar el origen del catálogo? Para responder a esta pregunta 
necesitamos definir los sistemas convencionales, que como se ha indicado son dos 

1 Entro en vigor el 1 de enero de 2018. Actualmente contamos con el catálogo confeccionado por GAIA. 
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(BCRS y GCRS), primero examinaremos las características comunes y a 
continuación la particularidad de cada uno. 
 
De la explicación anterior de sistema cinemático se desprende que estamos 
trabajando con 4 dimensiones, por lo tanto no tendremos vectores. Será necesario 
entender la teoría desde el punto de vista de tensores 4x4. 
 
Para la confección del ICRS se toman fuentes extragalácticas. Debido a la gran 
distancia a dichas fuentes, estas se consideran fijas. A partir de 23 radiofuentes se 
calculó el Ecuador y Equinoccio medio para la época J2000, haciendo 
posteriormente coincidir el origen clásico con el de ICRS. La diferencia entre ambos 
se conoce como frame bias. A partir de este momento los equinoccios de los dos 
sistemas no deberían de coincidir, ya que en FK5 varía y en ICRS es fijo.  
 
Nos quedaría por fijar el origen (o centro de la esfera).El BCRS define el centro en 
el baricentro del sistema solar, mientras que el GCRS lo hace en el centro de la 
Tierra. De esta afirmación pueden surgir algunas preguntas inmediatas. 
 
Lo primero es que para qué queremos dos sistemas, esto se contesta mirando las 
distintas aplicaciones y el entorno. En el caso del BCRS, se utiliza en un sistema 
global con objetos astronómicos, mientras que GCRS es un sistema local en torno a 
la Tierra, que nos sirve para objetos en órbita terrestre (satélites artificiales), 
movimientos de rotación del polo terrestre,… 
 
En ocasiones se pueden considerar ambos orígenes como uno mismo, debido a que 
están relativamente cerca en comparación con la distancia a las fuentes u otros 
objetos celestes. En este estudio deberemos de tratarlos como dos orígenes distintos, 
esto se debe a la precisión que buscamos y a las implicaciones. Las precisiones serán 
estudiadas más adelante, pero ahora examinaremos qué repercusiones tienen dichos 
orígenes. 
 
El origen baricéntrico provoca que las posiciones de los objetos solo tengan que 
tener en cuenta la corrección por movimientos propios, pero en cambio al trabajar 
con un origen geocéntrico suceden más cosas. 
 
Debido a cómo hemos construido nuestra teoría, los ejes de ambos sistemas siempre 
serán paralelos, pero el sistema geocéntrico tiene un movimiento alrededor del Sol, 
puesto que se mueve con la Tierra, y además este no es constante. Dicha variación 
en la velocidad provoca una variación aparente en la posición del cuerpo observado 
que se conoce como aberración. Otros efectos que provocan una variación en la 
posición y relacionado con GCRS son la paralaje y la deflexión de la luz. 
 
Como se ha mencionado, estamos en el marco de la física relativista, lo que implica 
que la velocidad de la luz en el vacío es constante, y existe una curvatura del 
espacio-tiempo, por lo tanto ambos sistemas no pueden tener los mismos tiempos, 
esto da lugar a la aparición de Barycentric Coordinate Time (TCB) y Geocentric 
Coordinate Time (TCG). 
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Estas son las coordenadas tiempo (cuarta dimensión) que corresponde a cada 
sistema. En la resolución de la IAU del año 2000 quedo plasmada la transformación 
entre ambos tiempos, 
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(Eq.1) Transformación de la coordenada tiempo entre los sistemas BCRS y GCRS 
c; velocidad de la luz en el vacio, vE; velocidad de la Tierra respecto del baricentro del 

Sistema Solar, woext; potencial en el baricentro sumando los efectos de todos los cuerpos 
excepto la Tierra, wext; potencial en el centro de masas de la Tierra sumando los efectos de 

todos los cuerpos excepto la Tierra, xE; posición de la Tierra respecto del baricentro del 
Sistema Solar, rE; x- xE, x; posición donde se quiere realizar el cambio de coordenadas 

(respecto del geocentro). 
 

Aunque esta fórmula no será utilizada, hemos querido plasmarla para dejar patente 
que en el cambio de tiempos entre ambos sistemas de referencia influye la velocidad, 
posición y centro de masas de la Tierra, la posición del observador y los campos 
potenciales. 
 
La presencia de estos factores en el cambio de las coordenadas tiempo entre ambos 
sistemas deriva de la teoría de la relatividad, responsable de los factores de 
corrección que hemos mencionado, necesarios en cada sistema, con el fin de dar un 
poco de luz, aunque sin entrar en mucho detalle, vamos a exponer cómo se crean 
estos tiempo. Las diferencias entre los tiempos se pueden visualizar gráficamente en 
las imágenes 5 y 6, del anexo II. 
 
Ya que en ocasiones se puede encontrar TCG como Terrestrial Time (TT), y esto no 
es cierto vamos a realizar una inspección a los tiempos que nos pueden influir. 
Todas las escalas de tiempos tienen una base en común, el International Atomic 
Time (TAI), que cumple con los principios de la física relativista y define el segundo 
en el Sistema Internacional (SI). 
 
Los orígenes del segundo se remontan a una fracción 1/86.400 del día solar medio 
definido por los astrónomos, pero con el fin de conseguir una escala estable y 
reproducible en largos periodos de tiempo se adoptó la nueva definición del 
segundo; «la duración de 9.192.631.770  periodos de radiación correspondientes a la 
transición de dos niveles hiperfinos del estado fundamental del átomo de Cesio 133, 
a 0 K1». 
 

1 Átomo en reposo, sin perturbación por radiación del cuerpo negro. 
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Una vez definimos el TAI nos encontramos con tres tiempos Ephemeris Time (ET), 
Terrestrial Dynamical Time (TDT) y TT, situados por orden cronológico. Solo nos 
centraremos en TT porque es el tiempo actual y el que incluye la física relativista. 
TT es la realización del TAI con una diferencia igual a TT1 = TAI + 32,184 s. 
 
Debemos tener en cuenta que el TT es un tiempo en la superficie del geoide, pero 
nosotros necesitamos un tiempo en el centro de masas de la Tierra para la 
coordenada tiempo de nuestro sistema de referencia, GCRS. Por tanto, partiendo del 
potencial y de su rotacional se llega a la constante2 LG = UG/c2 = 6,969290134·10-10, 
definida por la IAU en su Asamblea General del 2000. Esta constante obedece a una 
tasa de crecimiento, por lo que la diferencia entre los tiempos no es contante y la 
relación entre ambos tiempos atiende a la siguiente relación: 

𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇𝐺𝐺

= 1 − 𝐿𝐿𝐺𝐺 

(Eq.2) Definición de TT respecto de TCG. Ref. 25.  
 

Debido al orden de magnitud de dicha constante es por lo que, según el autor y la 
precisión requerida, en ocasiones se puede encontrar como TCG. 

 
(Fig.1) Variación de las escalas de tiempo con el tiempo. Ref. 11. 

 
En la gráfica se observa una tasa de diferencia entre TCG y TCB, y esto es porque la 
ecuación que relaciona TCG y TCB se puede aproximar por un término lineal 
LC = 1,48028686741·10-8, de modo que; 
 

(𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇 − 𝑇𝑇𝑇𝑇𝐺𝐺)𝑠𝑠𝑜𝑜𝑐𝑐𝑠𝑠𝑎𝑎𝑎𝑎𝑟𝑟 = 𝐿𝐿𝐶𝐶(𝐽𝐽𝐽𝐽 − 2.433.144,5) · 86.400 s 

(Eq.3) Aproximación con los términos de mayor orden para la relación entre TCB y TCG. 
Ref. 3. 

 

1 TT(BIPM17) = 32,184 s + 27661,0 ns, después de MJD 58109  
2 UG=62636860 (±30) m2/s2, Potencial medido sobre el geoide. Definido en la  referencia 23, notas para la 
recomendación IV, punto 6. 
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La suma de términos no lineales no representados no alcanzan una amplitud mayor 
de 0,1 ns, siendo los más importantes los debidos al movimiento de los planetas y 
con una forma periódica representada por: (0,001658 sen(g)+0,000014 sen(2g)) s.1 
 

b. GPS y GALILEO. 
 
Lo primero que nos llama la atención al estudiar las coordenadas en las que trabajan 
los sistemas de posicionamiento (Global Navigation Satellite System «GNSS») es 
que ya no trabajan en coordenadas ecuatoriales (astronómicas), sino que trabajan en 
coordenadas cartesianas. En general, observamos que al expresar las coordenadas, 
los sistemas celestes usan unidades de ángulo, mientras los sistemas terrestres usan 
unidades de longitud (metro). 
 
Esta observación nos ha llevado a cambiar el sistema de referencia ICRS por un 
nuevo sistema local, el International Terrestrial Reference System (ITRS). Este 
nuevo sistema que vamos a definir será geocéntrico y se encontrará enmarcado 
dentro de la teoría de la relatividad, por lo tanto la coordenada tiempo ya la tenemos  
definida, TCG. 
 
En los sistemas celestes hemos considerado una serie de puntos supuestos fijos, pero 
en este caso no podemos, ya que los puntos sobre la superficie de la Tierra se 
mueven debido a los movimientos de la teoría de tectónica de placas, mareas,… 
Como ya hemos dicho, es un sistema geocéntrico, por lo que como origen se 
considera el centro de masas de la Tierra incluyendo tierra, océanos y atmosfera. 
 
Un punto importante de la definición de este sistema son los ejes, ya que estos se 
sitúan sobre la Tierra y anclados a su movimiento. Aunque corresponde a la 
materialización del sistema definir la orientación, es el Conventional Terrestrial 
Reference System (CTRS) el encargado de establecer las reglas de escalado, fijación 
del origen y orientación. 
 
El origen se establece en el centro de masas de la Tierra, pero este puede variar 
según los modelos y tipos de geoides que se usen. En cuanto a la fijación de los ejes 
se establece la condición de red no rotante. Esta condición lo que establece es que 
con el paso del tiempo la orientación de los ejes evoluciona con la red sin provocar 
desacople. 
 
Puesto que los ejes se encuentran fijos a la Tierra y se definen a partir de la época 
1984.0 según el Bureau International de l’Heure (BIH), para conocer su posición en 
cualquier otro instante deberemos de tener en cuenta los efectos provocados por los 
movimientos de la Tierra. 
 
La materialización de este sistema de referencia es llevada a cabo por el 
International Earth Rotation and Reference Systems Service (IERS), de modo que se 
realizan de forma periódica y por lo tanto el marco viene acompañado del año de 
realización, International Reference Frame XXXX (ITRF-XX). 
 

1 Donde g representa la anomalía media de la órbita de la Tierra; g=357,53º+0,985003º(JD-2.451.545,0), 
Referencia 3. 
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Además, para poder realizar conversiones entre los distintos sistemas existen siete 
parámetros, que se conocen como parámetros de transformación entre datums. Estos 
siete parámetros definen tres traslaciones, un factor de escala y tres rotaciones. De 
forma que podríamos pasar de un vector de X1 a otro X2. 

𝑋𝑋2����̇⃗ = 𝑋𝑋1����̇⃗ + 𝑇𝑇�⃗ ̇ + �̇�𝐽𝑋𝑋1����⃗ + 𝐽𝐽𝑋𝑋1����̇⃗ + �̇�𝑅𝑋𝑋1����⃗ + 𝑅𝑅𝑋𝑋1����̇⃗ ,𝑑𝑑𝑑𝑑𝑛𝑛𝑑𝑑𝑃𝑃;𝑇𝑇 = �
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(Eq.4) Transformación de coordenadas con distinto datum. Ref. 74. 
X2; vector posición transformado al datum deseado, X1; vector posición inicial, T y R; 

traslación y rotación definidas por el IERS para realizar la transformación de coordenadas 
entre dos datum. 

 
Para finalizar este apartado queremos hacer mención de que los cálculos usados con 
Galileo y GPS tienen que ser distintos, dado que ambos sistemas utilizan distintos 
datum. El datum que se corresponde con GPS es WGS-84 (World Geodetic System), 
mientras GALILEO usa «Galileo Terrestrial Reference Frame» (GTRF). 
 
Aunque ambos sistemas de posicionamiento usan distinto datum, ambos están 
construidos sobre ITRF, y no necesariamente tienen por qué coincidir el año de 
materialización, ya que los organismos encargados son independientes y ambos 
organismos utilizan sus propias actualizaciones. 
 
 

2.2. Proceso observacional. 
 

El TFRM debe considerarse como un observatorio, ya que actualmente cuenta con dos 
sensores ópticos, cámara Baker-Nunn y cámara Piggy-Back. En este apartado, 
primeramente estudiaremos el proceso de obtención de datos, ya que el proceso es el 
mismo para ambos sensores, y terminaremos el apartado viendo las particularidades de 
cada sensor. No se pretende realizar el estudio óptico en profundidad, pero sí destacar los 
motivos por los que estos sensores se dedican a sus tareas. 
 
 
2.2.1. Proceso de observación. 
 
El TFRM se encuentra automatizado, de forma que el trabajo de planeamiento de 
observación y análisis de datos se realiza durante el día. El observador encargado planifica 
durante el día las tareas que se van a realizar, así como sus características. Estas tareas 
pueden ser independientes y con distintos parámetros como cambiar tiempo de exposición, 
observar distintas partes del cielo, realizar tracking y survey,… Una vez que se realiza la 
planificación todo queda en manos del software de control, Instrument Neutral Distributed 
Interface (INDI). 
 
INDI es el encargado del control de la observación, que contempla aspectos como apertura 
y cierre, parámetros de seguridad, posicionamiento de la montura, proceso de survey o 
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tracking,… También debemos mencionar que este programa cuenta con una serie de 
acciones automáticas de seguridad para evitar averías, a su vez el sistema tiene la 
capacidad de avisar al observador encargado ante cualquier situación que se produzca que 
no estuviera en el plan de observación nocturna. 
 
El aspecto que más nos va a importar relacionado con INDI será el proceso de toma de 
imágenes y etiquetado de las mismas. En el planteamiento de este estudio se contempla 
realizar la observación en modo seguimiento (o tracking) de satélites GPS. 
 
Una vez que tenemos los datos de la observación tenemos que efectuar el proceso de 
reducción astrométrica, el programa encargado de establecer las coordenadas precisas e 
identificar los objetos de la observación se denomina APEX. 
 

a. INDI. 
 
Como ya hemos mencionado, lo que más nos interesa es cómo se realiza el 
etiquetado de la imagen. El primer punto sería el apuntamiento, aunque no será con 
la precisión final, para esta tarea la montura dispone de unos encoders, que junto con 
el modelo de apuntado de INDI nos proporciona una referencia de la imagen1. 

 
La coordenada que nos falta para el etiquetado es el tiempo. En este caso tanto el 
ordenador donde corre INDI, como el obturador están conectados a un receptor GPS. 
Aunque se utiliza el tiempo GPS para la observación, el proceso de reducción realiza 
los cambios entre escalas de tiempo, de modo que en los datos finales obtenemos 
posiciones referenciadas a UTC. 
 
El proceso parte de INDI, que da la orden de realizar una exposición, pero esta no se 
realiza instantáneamente, sino que el sistema se espera a que el receptor GPS genere 
un pulso. Este pulso es el que dispara el obturador para que se realice la exposición, 
a la vez que INDI también recibe la señal del GPS y guarda el tiempo en ese instante 
para asignárselo a la imagen que tome el sensor. 
 
Aunque no hemos definido UTC, este se realiza gracias a la ponderación de muchos 
relojes atómicos que proporcionan el TAI, se debe prestar atención a que en UTC se 
introducen segundos intercalares con la finalidad de que UTC y el tiempo basado en 
el paso del Sol Medio por el meridiano de Greenwich (UT) nunca lleguen a 
separarse 1 segundo. Queremos destacar este dato porque esto significa que UTC se 
separa de TAI, pero no ocurre así con GPS puesto que en este caso no se introduce el 
segundo intercalar y el tiempo GPS siempre sigue a TAI. A pesar de esto, entre TAI 
y GPS existe una diferencia de 19 segundos (± 20 ns), de modo que si en GPS son 
01:01:01 en TAI son 01:01:20. 
 
A pesar de esto, los algoritmos internos del receptor GPS y de INDI se encargan de 
etiquetar la imagen con la hora correspondiente para la comparación, habiéndose 
realizado pruebas y calibraciones. En las calibraciones se obtuvo el valor de 
incertidumbre debido al obturador mecánico (tiempo de apertura), estableciéndose 
en 35 ms con una desviación estándar de 15 ms. 

 

1 Este apuntamiento será suficiente, ya que después Apex será el encargado de proporcionar la coordenada 
precisa. 
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b. APEX. 
 
Como ya hemos dicho APEX se encarga de identificar y establecer coordenadas 
precisas, para ello se realiza un proceso de reducción astrométrica. Este proceso es 
vital entenderlo para poder realizar el estudio, así como las coordenadas que nos 
proporciona, ya que será la clave para poder comparar los datos. 
 
1º. INDI: nos proporciona una imagen con unas coordenadas (AR y Dec.) de 

observación de referencia y un etiquetado de tiempo. En este punto debemos 
tener en cuenta dos detalles: 
• Aunque todavía no es crucial para el estudio, debemos tener en cuenta que 

estamos obteniendo una observación topocéntrica, por lo que se deberán de 
realizar cambios de coordenadas para la comparación con los catálogos, este 
cambio será llevado a cabo por Apex. 

• Y el detalle más importante será lo que obtendremos en nuestra imagen. Al 
visualizar la imagen se observarán puntos y trazas, entre los cuales podremos 
obtener falsos positivos. Lo importante será que las trazas las podremos 
identificar como estrellas, mientras que los puntos serán posibles candidatos. 

(Fig. 2) Observación en survey. Trazas-estrellas, Puntos-posibles satélites. 
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2º. APEX: comparación de la imagen con los catálogos, en este caso se utiliza 
Hipparcos. De esta comparación se identifican las estrellas de catálogo que se han 
observado y entonces a cada estrella se le asigna su coordenada de catálogo. Este 
proceso consigue asignar a cada estrella la posición exacta de catálogo, con lo que 
hemos conseguido mejorar la precisión de nuestras coordenadas, además de 
corregir los posibles defectos de la imagen. Este proceso busca obtener un fondo 
de estrellas, dicho de otra forma, una red de coordenadas (puntos) de referencia. 
 
Se ha clasificado la observación como topocéntrica, pero ahora hemos asignado a 
nuestro fondo de estrellas unas coordenadas de catálogo, además sabemos que 
este catálogo nos proporciona coordenadas en ICRF (siendo más precisos, en 
Hipparcos Celestial Reference Frame «HCRF»). Por lo que no hay que pasar por 
alto que nuestros puntos de referencia no son topocéntricos, son ICRF. 
 

3º. APEX, sobre el punto del que se quiere conocer su coordenada se aplica un ajuste 
por mínimos cuadrados con los puntos de referencia y obtenemos la coordenada 
del punto deseado. 
 
¿En qué sistema están las coordenadas que hemos obtenido?1 
 
Si observamos los resultados proporcionados por Apex encontramos que 
identifica el marco de referencia como EME2000 (ICRF según definición de la 
página 9) y el etiquetado de tiempo en UTC, pero esto se debe interpretar y no 
adoptar literalmente. 
 
Está claro que los puntos de referencia están en ICRF, pero no se puede decir lo 
mismo de los puntos identificados como objetos en órbita terrestre. Los puntos 
cercanos se encuentran referenciados respectos de coordenadas de fondo en 
ICRS, pero un mismo satélite observado desde dos posiciones distintas se puede 
referenciar respecto de dos fondos distintos. Esto son las conocidas como 
coordenadas topocéntricas astronómicas (o topocéntricas ICRS), que son las 
proporcionadas por nuestro software. 

(Fig. 3) Representación de reducción astrométrica y coordenadas topocéntricas 
astronómicas (2 obs., 1 sat.) 

1 Para responder a esta pregunta nos centraremos en lo que afecta a los satélites, ya que el estudio es sobre 
estos. 
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Antes de pasar a las características particulares de cada sensor, ambos tienen una 
característica común: el movimiento para la observación se realiza en Ascensión 
Recta y declinación. Esto se debe a que la cámara Baker-Nunn se encuentra sobre 
una montura ecuatorial (imagen 3, Anexo II) y a su vez la cámara Piggy-Back se 
encuentra adosada al costado de la Baker-Nunn (imagen 4, Anexo II). Además, el 
observatorio se encuentra en el Montsec, Lat 42,051653ºN, Long 0,729347ºE, 
altura 1622m o en ITRF (WGS-84) 4743978,0816m & 60391,7804m & 
4250952,1439m 
 
 

2.2.2. Baker-Nunn. 
 

El sensor original del TFRM es la cámara Baker-Nunn del ROA, citada en la introducción. 
Las características actuales tras el proceso de restauración son las siguientes: 
 

• Diámetro del espejo 0,78 m. 
• Campo de visión 4,4ºx4,4º 
• Apertura 494,08 mm 
• Radio focal f/0,96 
• CCD de 4096x4096 pixeles, de 9 micrómetros cada pixel y una escala de 3,89 

arcseg/pixel. 
• Obturador mecánico.  
• Tiempos de exposición típicos; GEO 13 s., MEO 5 s. y GTO 10 s. 
• Sensibilidad para objetos en GEO magnitud superior a 16 
• Precisión astrométrica 0,7 arcseg.1 

 
Estas cualidades han conseguido que este sensor siga siendo ideal para observación de 
satélites (en seguimiento «tracking» o búsqueda «survey») y basura espacial, además de 
participar en observaciones sobre tránsitos de exoplanetas y otros proyectos. En cuanto a 
la observación de satélites, se están realizando desde orbitas LEO, hasta GEO. 

(Fig. 4) Trazado de rayos, Izquierda: cámara Schmidt & Derecha: cámara Baker-Nunn 

 
La cámara Baker-Nunn es una cámara de Schmidt modificada. La cámara de Schmidt 
tiene un espejo primario esférico, con una placa correctora en la apertura, encargada de 
eliminar la aberración esférica. Esta placa introduce aberración cromática, la diferencia 
entre ambos es la incorporación de un triplete con 4 superficies asféricas en la cámara 
Baker-Nunn, para minimizar la aberración cromática. 

1 Precisión calculada a partir los resultados de las reducciones astrométricas. 
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2.2.3. Piggy-Back. 
 

Con el fin de mejorar la precisión  de las observaciones en LEO y mejorar las capacidades 
de búsqueda en GEO, al TFRM se le dotó de una cámara Poggy Back en el año 2017, 
adosada a la Baker-Nunn y con una configuración de apuntamiento descentrado, de forma 
que se pueden observar dos zonas distintas de forma simultánea. Las características de este 
sensor son: 
 

• Cannon IS II USM Lens y CCD Finger Lakes FLI ML29052 
• Campo de visión 5,3ºx3,5º 
• Apertura 14 cm. 
• Relación focal f/2,8 
• CCD de 6576x4384 pixeles, de 5,5 μm cada pixel y una escala de 2,9 

arcseg/pixel. 
• Obturador electrónico. 
• Tiempos de exposición típicos; GEO 13 s., MEO 5 s. y GTO 10 s. 
• Sensibilidad para objetos en GEO magnitud superior a 14,5. 
• Precisión astrométrica 0,5” 

 
Con estas características, las estadísticas de las observaciones ponen de manifiesto que la 
cámara Baker-Nunn obtiene más resultados que la cámara Piggy-back. La cantidad de 
resultados de la Piggy-back se encuentra cerca del 60% del número de la Baker-Nunn. 
 
 
2.2.4.  Mensaje TFRM. 

 
Los datos de las observaciones con ambos sensores son expresados mediante el mismo 
mensaje, formato Tracking Data Message (TDM). Este mensaje empieza con una cabecera 
donde indica varias características de la observación, como el sensor que la ha realizado, 
el marco de referencia, la fecha de observación, las correcciones aplicadas y la 
identificación del objeto observado. 
 
El cuerpo del mensaje se divide en grupos de tres filas, todas comienzan con el momento 
de observación, la primera indica la ascensión recta (angle 1), la segunda la declinación 
(angle 2) y la última hace referencia a la magnitud observada. 
 
En estos mensajes se suelen usar como identificadores de los satélites los números del 
North American Aerospace Defense Command (NORAD). 
 
 
2.3. Proceso tecnológico. 
 
2.3.1. Efemérides GPS. 

 
Como hemos mencionado, el objetivo del estudio es comparar los datos (las posiciones) de 
las observaciones con las efemérides de los satélites. Ya sabemos qué nos proporciona el 
telescopio, ahora vamos a analizar lo que nos proporcionan las efemérides de los satélites. 
 
Cualquier dispositivo que tenga un receptor GPS recibe un mensaje del satélite con una 
serie de información, gracias a este mensaje nuestros dispositivos calculan nuestra 

 
115 



posición, pero esta situación no es la que queremos nosotros. Nosotros buscamos la 
posición del satélite, este dato lo proporcionan las efemérides, que se clasifican de la 
siguiente forma: 
 

• Efemérides ultra-rápidas (predicciones): 
Publicación en tiempo real 
Restricciones: red sin rotación, red sin traslación 
Precisiones: órbitas – 5 cm 
Estado de relojes – RMS 3 ns & SDev 1,5 ns 
 

• Efemérides ultra-rápidas (observadas): 
Tiempo que tardan en publicarse 6 horas 
Restricciones: red sin rotación, red sin traslación 
Precisiones: órbitas – 3 cm 
Estado de relojes – RMS 150 ps & SDev 50 ps 
 

• Efemérides rápidas: 
Tiempo que tardan en publicarse 13 horas 
Restricciones: red sin rotación, red sin traslación 
Precisiones: órbitas – 2,5 cm 
Estado de relojes – RMS 75 ps & SDev 25 ps 
 

• Efemérides precisas: 
Tiempo que tardan en publicarse de 12 a 14 días 
Restricciones: red sin rotación 
Precisiones: órbitas – 2,5 cm 
Estado de relojes – RMS 75 ps & SDev 20 ps 
 
 

2.3.2. Mensajes GPS. [64, 17, 59] 
 
Existen varios mensajes, como los RINEX, donde se pueden encontrar los elementos 
orbitales, a partir de los cuales se pueden calcular las orbitas y la posición del satélite. El 
mensaje que se va a utilizar para realizar este estudio es el SP3 (Standard Product 3), 
versión SP3d. 
 
Este mensaje es un formato estándar para transmitir posiciones de los satélites en órbita. 
En este mensaje debemos destacar ciertos aspectos de la cabecera. 
 
En la primera línea podemos encontrar el marco de referencia, la fecha, agencia que ha 
elaborado el mensaje y el tipo de órbita. La segunda línea expresa la fecha, en fecha GPS y 
Juliana. 
 
En la tercera línea se expresa el número de satélites, seguido de la identificación de cada 
uno de los que se encontrará en dicho mensaje. Aquí es importante ver que tendremos que 
buscar la equivalencia entre PRN y NORAD, ya que el TDM lo expresa en NORAD id y 
el SP3 en PRN id, para ello vamos a apoyarnos en la página web 
«http://www.n2yo.com/», como motor de búsqueda. La letra que se sitúa precediendo al 
número de identificación, muestra a que constelación pertenece el satélite, de modo que en 
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este estudio nos interesa G (o PG) por hacer referencia a la constelación GPS, y en caso de 
ser posible E (o PE) de la constelación Galileo. 
 
Las líneas que comienzan por P identifican en la primera columna el satélite, en la 
segunda la X (km), en la tercera la Y (km), en la cuarta la Z (km) y en la quinta la 
corrección de reloj. El resto de datos se pueden consultar en la referencia 17. 
 
Para obtener los mensajes vamos a utilizar «ftp://cddis.gsfc.nasa.gov/gnss/products», 
donde queremos destacar que las carpetas están organizadas por semanas gps, y los 
archivos comienzan por las siglas del centro que ha elaborado el mensaje, nosotros 
utilizaremos los mensajes que comienzan por igs (solución precisa), igr (solución rápida) e 
igu (solución ultra-rápida). En el mensaje de solución ultra-rápida no debemos pasar por 
alto que las primeras 24 horas son posiciones observadas, mientras que las siguientes 24 
horas son posiciones calculadas según la órbita observada, son predicciones. 
 
 
2.4. Transformación de coordenadas. 

 
Antes de realizar la comparación de datos vamos a realizar la transformación de 
coordenadas y ver que las posiciones obtenidas son coherentes, entendiendo por 
coherentes diferencias que se encuentren dentro de los valores de calibración esperados 
para el TFRM. La comparación de coordenadas la realizaremos en GCRS. 
 
 
2.4.1. Momento de observación. 

 
Para poder comparar dos posiciones, el primer paso debe ser que el momento de la 
observación sea el mismo, en este paso debemos prestar atención a dos detalles. 
 
El primer detalle viene por  la diferencia en los instantes de observación o evaluación de 
datos. Los mensajes que proporcionan datos de los satélites (SP3) nos dan posiciones para 
los  satélites cada 15 minutos, mientras que las posiciones obtenidas por el telescopio (en 
el mensaje TDM) son tomadas a intervalos menores, normalmente la observación de un 
satélite se realiza durante 40 minutos aproximadamente. Dada esta diferencia entre los 
intervalos de adquisición de datos será necesario calcular la posición de los satélites, según 
los mensajes SP3 en los momentos en que se dispone de observaciones por parte del 
telescopio. Par ello deberemos realizar cálculo orbital y propagación de la trayectoria del 
satélite. 
 
El otro hito de este paso nace de que las escalas de tiempos usadas para referenciar las 
posiciones no tienen por qué coincidir, en nuestro caso pensamos utilizar los mensajes 
proporcionados por el IGS, que utiliza su propia escala. Por otro lado el telescopio 
proporciona datos referenciados a UTC, que ya han sido evaluados. Por ello deberemos 
realizar varios cambios de escala teniendo en cuenta los tiempos UTC, IGS y GPS. 
 
 
2.4.2. Transformación de coordenadas SP3 «ITRS» a GCRS. [63, 69, 10, 11, 31, 46] 

 
Hemos mencionado que vamos a utilizar las posiciones GPS calculadas por el IGS, que 
trabaja con su propio marco de referencia. Las posiciones de los satélites se encuentran 
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dentro de los sistemas de referencia terrestres con ejes fijos a la Tierra (rotantes) y el 
marco con el que vamos a trabajar será el IGS 14. Dicho marco fue producido el 29 de 
enero de 2017, y se elaboró de forma que se encontrara alineado con el ITRF2014. Gracias 
a esto no es necesario que realicemos transformaciones entre marcos de referencia 
terrestres. 
 
Antes de entrar en los distintos procesos de transformación vamos a examinar qué efectos1 
son los que nos influyen, ya que siempre se deberán de tener en cuenta, 
independientemente de la teoría de transformación usada, y aunque las matrices de 
rotación obtenidas sean distintas. 
 
Las coordenadas que vamos a usar las tenemos que pasar de terrestres cartesianas a 
celestes ecuatoriales. Vamos a centrarnos en el desajuste entre celestes y terrestres, usando 
los siguientes marcos, IGS14 y GCRS. De las propias definiciones ya sabemos que los 
ejes de CGRS estarán fijos en el espacio y en el tiempo, mientras que los de IGS14 se 
mueven con la Tierra, por lo tanto tenemos que evaluar los movimientos de la Tierra. 
 
A la hora de evaluar los movimientos de la Tierra, estos se hacen desde J2000, ya que los 
algoritmos están referenciados a este momento para conseguir continuidad entre modelos 
de trasformación anteriores y modernos. 
 
Aunque más adelante entraremos en detalle, cada vez que tenemos en cuenta un efecto y 
realizamos un cambio en nuestras coordenadas nos apoyamos en un sistema de Referencia 
intermedio 
 
El primer efecto que vamos a tener en cuenta es que el eje de rotación de la Tierra no está 
fijo, su orientación cambia con el tiempo por lo que geográficamente no apunta siempre al 
mismo lugar. Como los ejes del marco de referencia están anclados a la Tierra, al variar el 
eje de rotación la Tierra no gira siempre sobre el mismo eje y por tanto las coordenadas 
geográficas no apuntan al mismo lugar celeste, por este motivo debemos deshacer el 
movimiento del polo. Este movimiento se debe a varias contribuciones, las que más 
afectan son el Bamboleo de Chandler (periodo de 435 días) y los efectos de mareas 
oceánicas (variación estacional). Además, existen otros efectos con menor influencia, 
cuyas contribuciones se pueden observar en la imagen 7 del Anexo II. 
 
Dado que tenemos un eje de rotación, esto significa que la Tierra rota sobre sí misma y por 
tanto los ejes del sistema terrestre también giran. Esta transformación es el ángulo de 
rotación de la Tierra, que busca saber el ángulo que existe entre la posición en la rotación 
actual y el momento de referencia. 
 
Debido al achatamiento de la Tierra, y la inclinación del eje de rotación de la Tierra 
respecto del polo de la eclíptica, existe una variación entre el ecuador celeste y la eclíptica 
de forma que se produce un movimiento retrogrado conocido como Precesión de los 
equinoccios (ver imagen 8, Anexo II). Por lo que deberemos de tabular la diferencia entre 
el punto Aries en el momento de referencia y el actual. 
 

1 Citaremos los efectos en orden de derecha a izquierda, en el producto de matrices para la obtención de la 
matriz de transformación. 
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Si tenemos en cuenta las fuerzas de atracción de otros cuerpos como el Sol y la Luna, y en 
menor medida los planetas del Sistema Solar, se crea un movimiento con una oscilación 
mayor que el anterior denominado Nutación (ver imagen 8, Anexo II).  
 
El último efecto que vamos a tener en cuenta será el bias que busca corregir las diferencias 
existentes entre GCRS y el marco dinámico en la época J2000, en lo referente a precisión 
en la posición de las coordenadas. Los desajustes en orientación se encuentran alrededor 
de 23 mas. 
 
Existen diversas formas para realizar las transformaciones, y aunque  todas tienen en 
cuenta los mismos efectos, no son compatibles. La incompatibilidad nace debido a que las 
transformaciones son distintas porque tienen en cuenta distintos orígenes y como las 
matrices rotan todo el sistema, los elementos de las matrices no coinciden. Estas 
diferencias en las matrices y el punto de vista distinto de los orígenes provoca la necesidad 
de que los sistemas intermedios que tenemos que definir y usar no sean los mismos. 
 
En el artículo de Nicole Capitaine, incluido en las referencias [30], se realiza un estudio y 
se llega a la conclusión de que la diferencia entre métodos es del orden del micro arco  
segundo. En este estudio vamos a apoyarnos en los nuevos métodos de transformación, ya 
que son ligeramente más precisos que los clásicos, involucran menor número de variables 
y la tendencia en la actualidad es de trabajar con estos. 
 
Hemos mencionado que la diferencia entre las distintas teorías de transformación está en 
el origen, los métodos clásicos trabajan con el equinoccio y ecuador verdaderos, lo que 
obliga a usar la hora aparente en Greenwich. Por otro lado, los métodos modernos trabajan 
con el Celestial Intermediate Origin1 (CIO) y los efectos de precesión, nutación y bias, se 
combinan en una sola matriz. 
 
Aunque en el punto 3 definiremos la transformación y sus pasos para evaluar los 
resultados, vamos a realizar una introducción a este concepto. Hemos mencionado la 
necesidad de usar sistemas intermedios para pasar de coordenadas celestes a terrestres, en 
este caso nos referimos al Celestial Intermediate Reference Frame2 (CIRS). Para crear 
dicho sistema utilizamos como origen el CIO y las direcciones vendrán definidas por la 
posición del polo, Celestial Intermediate Pole (CIP), y el ecuador verdadero, en una época 
dada. 
 
El último paso que tenemos que realizar con estas coordenadas para obtener las 
coordenadas según la forma que buscamos es pasar de coordenadas cartesianas a 
coordenadas ecuatoriales. Aunque sería lógico tener en cuenta la forma del geoide, dado 
que las coordenadas proporcionadas por las efemérides se encuentran en IGS14, no 
tendremos que realizar ninguna conversión de IGS14 a ITRF. Esto se debe a que según el 
IGN ambos marcos coinciden por encima de 10 cm del  nivel del  mar, y por lo tanto no se 
define ningún parámetro de transformación. 
 
 
 
 

1 También Celestial EphemerisOrigin (CEO), origen para medir la ascensión recta en el ecuador verdadero 
en una época. 
2 También conocido como Geocentric True Reference Frame (GTRF). 
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2.4.3. Transformación de coordenadas TDM «EME2000» a GCRS. [10] 
 

Según la discusión del punto 2.2.1 apartado b, para calcular las coordenadas del satélite 
observado utilizamos un fondo de estrellas, por lo que las coordenadas que obtenemos 
están en ICRS. Esta afirmación se encuentra incompleta, ya que como los objetos de los 
cuales calculamos sus posiciones están muy cerca de la Tierra y la coordenada la 
obtenemos sobre un punto de la superficie terrestre, entonces dependiendo del punto de 
observación de la Tierra el valor de la coordenada cambia. 
 
Podemos decir que tenemos unas coordenadas ICRS topocéntricas, pero solo hemos 
definido BCRS y GCRS. Entonces, ¿Cuál es nuestro origen de coordenadas? ¿Qué 
correcciones tenemos que aplicar? 
 
Antes de examinar nuestro sistema de referencia y las correcciones necesarias vamos 
profundizar en las correcciones de INDI. Nuestro software realiza las correcciones 
necesarias que derivan de catálogo como los movimientos propios para calcular las 
posiciones de las estrellas, al igual que la transformación entre tiempos para expresar los 
resultados en UTC. Aunque también aplica correcciones debidas a la óptica, estos errores 
junto con los asociados a la observación son minimizados por el proceso de reducción 
astrométrica, ya que este calcula las posiciones de la imagen (objeto de interés) a partir de 
puntos conocidos (estrellas de referencia de catálogo). 
 
Las coordenadas obtenidas están por tanto referenciadas a un sistema ICRS, pero con un 
origen topocéntrico, y las posiciones de los satélites las hemos transformado a un sistema 
GCRS, por lo que debemos llevar el origen de nuestro vector desde el punto de 
observación hasta el centro del geoide utilizado. Para realizar este cambio de origen vamos 
a trabajar en coordenadas cartesianas. 
 

a. Posición de observación. 
 
La posición del TFRM es conocida, en el sistema geodésico (WGS-84) y el sistema 
geocéntrico. Pero estas coordenadas no se pueden sumar con las obtenidas por el 
telescopio, ya que los orígenes de los sistemas geocéntricos son distintos, pues unas 
coordenadas son celestes mientras otras son terrestres. Por lo que a la posición del 
telescopio deberemos de aplicar la matriz de transformación de ITRS a GCRS. De 
este modo obtenemos la posición de nuestro telescopio en GCRS. 
 

b. Cambio de origen. 
 
Las coordenadas de la observación son celestes, pero se encuentran en su forma 
ecuatorial, por lo que debemos realizar la transformación a cartesianas. Para ello se 
puede aplicar el  cambio de coordenadas esféricas a cartesianas, pero necesitamos 
conocer la distancia del punto de observación al objeto de interés. Puesto que 
conocemos el vector del punto de observación y el vector posición del satélite 
podemos realizar la diferencia entre ambos vectores y calcular su módulo con lo que 
obtendremos la distancia que buscamos. 
 
Antes de sumar estos vectores debemos tener en cuenta que hemos realizado las 
transformaciones con el método basado en CIO, por lo que a nuestro vector del 
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telescopio deberemos de aplicarle la matriz debida al movimiento polar para 
transformar estas coordenadas a nuestro sistema intermedio. 
 
La suma de los dos vectores anteriores nos proporciona las coordenadas del satélite 
en GCRS, pero todavía faltan por aplicar las correcciones debidas a los sistemas de 
referencia. 
 

c. Correcciones. 
 
Como ya hemos mencionado en este punto, no debemos aplicar el cambio de la 
coordenada tiempo de baricéntrica a geocéntrica, ya que de ese punto se encarga el 
programa del telescopio y nos proporciona coordenadas tiempo en UTC. Aunque sí 
debemos tener en cuenta que debido a la distancia entre el observatorio y el satélite, 
la luz que recibimos no es exactamente la luz del momento de observación, por lo 
que en el momento de comparar las posiciones deberemos  de tomar la posición de 
la órbita corregida por el tiempo de vuelo de la luz. 
 
Puesto que estamos dentro del marco de la relatividad de Einstein podemos tener  en 
cuenta la deflexión de la luz, aunque es sabido que este efecto tiene importancia 
cuándo se trabaja cerca del Sol, puesto que nuestras observaciones son en la 
dirección opuesta al Sol, este  efecto será de menor importancia. Se estima que la 
diferencia será de 0.004”, por lo que en nuestro caso será un efecto despreciable. 
 
Debido a la diferencia entre los orígenes iniciales de los vectores de posición, las 
posiciones aparentes no son las mismas y aunque se realice la transformación de 
coordenadas a un origen común hay que tener en cuenta este efecto, que se conoce 
como paralaje. 
 
El último efecto que pretendemos tener en cuenta será el efecto de aberración. Este 
efecto es característico del sistema GCRS y es debido a la variación de la velocidad 
de la Tierra respecto del baricentro del sistema solar. 
 
Se tiende a pensar que la propia reducción astrométrica corrige todos los errores 
incluidos el de aberración, pero como hemos mencionado este error es característico 
del sistema de referencia y es provocado por la velocidad. También se podría pensar 
que puesto que las posiciones se calculan respecto de ICRS, este error no es 
necesario aplicarlo, porque además parece que la velocidad no ha sido tenida en 
cuenta en la transformación de coordenadas. 
 
Esta última frase encierra ciertos puntos cruciales para lo comprensión del proceso, 
ya que si volvemos al principio de la teoría podremos comprender por qué hemos 
mencionado cosas que aparentemente no nos han influido. Sabemos por la definición 
de nuestros sistemas que no trabajamos con vectores (aunque los datos lo hemos 
tratado como tales), trabajamos con tensores. Dijimos que la cuarta coordenada no 
sería una dimensión espacial, sino que sería el tiempo, y esto provenía de la 
constante universal, que es la velocidad de la luz en el vacío. Es cierto que no hemos 
realizado el cambio de TBC a TCG, pero sí hemos explicado cómo se realiza y 
hemos visto que en la conversión entre ambas coordenadas estaba incluida la 
relación entre la velocidad de la luz (constante) y la velocidad de la Tierra, lo que 
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nos da la razón de por qué al cambiar de BCRS a GCRS debemos aplicar una 
corrección por aberración. 
 
 

2.4.4. Calculo orbital. [5] 
 

Este último punto de la metodología es necesario porque las posiciones obtenidas por el 
telescopio no se encuentran en los mismos tiempos que las efemérides, sino que se 
obtienen en momentos intermedios en dichos intervalos con mayor densidad de 
posiciones. 
 
Para calcular estas posiciones tenemos dos alternativas la primera sería el cálculo orbital 
puro: 
 

a. Calculo orbital. 
 
Para ello primero cogemos la efeméride más cercana en tiempo a nuestra 
observación, así como la inmediatamente posterior y anterior. Estas tres 
observaciones nos proporciona el vector de velocidad en el instante intermedio (el 
más cercano a nuestra observación) siguiendo el método de  Gibbs. 
 
A partir de los vectores de estado posición y velocidad en el instante intermedio 
podemos calcular los elementos orbitales del satélite. Para ello, el producto vectorial 
de ambos vectores nos proporciona el momento angular. El momento angular entre 
su módulo representa el coseno de la inclinación y a partir de esta podemos calcular 
la línea de los nodos. El tercer elemento orbital será la ascensión recta calculada a 
partir de la línea de los nodos. Volviendo de nuevo a los vectores de estado, 
podemos calcular la excentricidad de la órbita. La excentricidad y la línea de los 
nodos nos proporcionan el argumento en el perigeo. El sexto y último elemento 
orbital en calcular será la anomalía verdadera, calculada a partir de la excentricidad 
y el vector posición. 
 
Con los elementos orbitales podemos calcular las coordenadas astronómicas en el 
instante deseado. Hay que tener en cuenta que estamos tratando las coordenadas 
ITRS, por lo que deberemos tener en cuenta la regresión de los nodos, para ello 
transformaremos las coordenadas celestes a cartesianas y aplicaremos la matriz de 
movimiento de nodos, de esta forma tendremos las coordenadas geocéntricas (ITRS) 
para el momento deseado. 
 

b. Interpolación «vista común». 
 
Existe una segunda opción para calcular la posición del satélite en el momento 
deseado. Esta opción no es cálculo orbital puro, sino interpolación entre las 
posiciones de la órbita con una precisión de centímetros, válida para nuestra primera 
aproximación y que consideramos interesante para enriquecer los conocimientos en 
esta materia. 
 
La interpolación que vamos a utilizar forma parte de las técnicas que utilizan el 
BIPM y los centros encargados de mantener la hora UTC. Cuándo estos organismo 
quieren comparar las escalas de tiempo se apoyan en los satélites. Actualmente la 

 
122 



técnica más frecuente es la de «Posicionamiento Preciso de Punto», porque permite 
conocer el comportamiento de la referencia de tiempo utilizada (UTC, IGST,…) y el 
retardo troposférico. 
 
Estos centros también utilizan otra técnica para la comparación de escalas llamada 
«vista común». Lo interesante de esta técnica en lo referente a este estudio es que 
como paso preliminar para aplicarla, los centros podían eliminar ciertos errores 
asociados a un satélite mediante la interpolación a partir del registro de parámetros 
del satélite durante un periodo de tiempo determinado. El filtrado aplicado sobre los 
ficheros de tiempo GPS asociados a un satélite es lo que pretendemos utilizar en 
nuestro caso, para calcular las posiciones orbitales intermedias buscadas. 
 
Para realizar la interpolación necesitaremos, una vez seleccionado el momento de 
efemérides más cercano al momento de la observación, cuatro posiciones posteriores 
y cuatro anteriores. Para minimizar los errores en la interpolación, aplicaremos los 
polinomios de Chebyshev y después aplicaremos el algoritmo de interpolación 
Neville. Este proceso nos proporciona la posición en el momento deseado. 
 
Aunque este método lo vamos a particularizar para observaciones geocéntricas, se 
podría utilizar para cualquier punto de observación teniendo en cuenta la posición de 
la estación y el tiempo de viaje de la luz. 
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3. Resultados. 
 

Antes de evaluar los resultados del proceso de comparación y transformación de 
coordenadas debemos poner de manifiesto que para este día el proceso de reducción 
astrométrica establece un error promedio por placa de 0.55 arcseg en AR y de 0.44 arcseg 
en Dec. 
 
Por otro lado, la calibración del telescopio contempla un error medio en Ascensión Recta 
de 1.64 arcseg, mientras los valores obtenidos para distintas posiciones se encuentran en el 
intervalo [0, 5.5] arcseg, de igual forma el error promedio calculado para la declinación es 
de 1.37 arcseg con valores comprendidos entre [0, 5] arcseg. 
 
Los valores que representaremos en este apartado a modo de ejemplo corresponden a la 
observación del satélite NAVSTAR59 (NORAD id 29601, PRN 12) la noche del 5 de 
Diciembre de 2017. 
 
 
3.1. Algoritmo de comparación. 

 
3.1.1. Comparación de tiempos. [28] 

(Fig.5) Esquema representativo apartado 3.1.1. Cambios entre escalas de tiempos. 
 

Puesto que tenemos mayor densidad de posiciones obtenidas en un mismo intervalo de 
tiempo en los mensajes TDM que en los mensajes SP3, serán los instantes del telescopio 
los que tomaremos como referencia, de modo que de todas las posiciones obtenidas por el 
telescopio, la escogida a modo de ejemplo es a las 20:29:42, AR=359.84125º, 
Dec.=32.77756º. 
 
Aunque hemos mencionado que la observación proporciona datos referidos a UTC, la luz 
recibida en el telescopio tiene un desfase con la posición de la órbita provocada por lo que 
tarda la luz en viajar. Para tener en cuenta este efecto utilizamos una primera 
aproximación realizando  la diferencia entre la posición de las efemérides (20:30:00 IGST, 
X=20548.70365 km, Y=-6365.75645 km, Z=15279.69870 km) y la posición del 
telescopio, ambas en ITRF. El vector obtenido es el vector desde el telescopio hasta el 
satélite, que dividido por la velocidad de la luz proporciona el tiempo de vuelo 
aproximado de la luz. En nuestro caso el valor obtenido es de 0.0775 segundos. Por lo 
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tanto la posición del satélite en la órbita es anterior al momento de la observación y el 
momento en el que deberemos de calcular la posición orbital es 20:29:41.922 UTC. 
 
Como sabemos, los mensajes SP3 vienen referenciados a la hora IGS, por lo que debemos 
realizar los cambios necesarios en tiempo, pasando de hora UTC a hora GPS y 
posteriormente a IGS. 
 

GPST = UTC + 18 − C0 → IGST = GPST − difIGST/GPST 

(Eq. 5) Ecuaciones para obtener el tiempo IGS partiendo de UTC. 
 

Para el paso de UTC a GPST se ha utilizado el informe publicado por el BIPM en el que 
se relacionan las distintas escalas de tiempo «relaciones entre UTC y TAI», obteniendo un 
valor para C01 de -3*10-9 segundos. 
 
La diferencia que existe entre IGST y GPST (difIGST/GPST) se extrae de los ficheros2 
igsXXXXX(día juliano modificado).clk. Para encontrar el valor deseado en este fichero 
tenemos que buscar la línea que comience por AR GPST y usar la penúltima columna. En 
nuestro caso el valor es 2.407572601227*10-9 segundos. 
 
El momento de la observación será 20:29:59.922 IGST. 
 
 
3.1.2. Matriz de transformación de coordenadas ITRS a GCRS. [10, 11, 20, 62, 51] 

 
Como sabemos, tenemos que realizar una serie de rotaciones para pasar las coordenadas 
de un sistema a otro. En cuanto al cambio de marco de referencia terrestre no es necesario, 
ya que IGS143 se encuentra alineado con ITRF2014, materialización de GCRS. 
 
Para confeccionar la matriz de transformación vamos a realizar los pasos por los diferentes 
sistemas intermedios de forma que queden patentes los efectos mencionados 
anteriormente. Hay que tener en cuenta que estas transformaciones se pueden hacer 
basándose en dos teorías y aunque estas tienen en cuenta los mismos efectos, los orígenes 
son distintos, por lo que no se puede usar indistintamente una u otra. En este caso, vamos a 
examinar la transformación comenzando en ITRS hasta llegar a GCRS, basándonos en la 
teoría del CIO. 
 

1 Valor obtenido por el Observatorio de Paris  realizando una interpolación entre UTC y UTC obtenida 
mediante los datos de satélites con correcciones ionosféricas. 
2Estos ficheros están en formato RINEX. Fichero disponible en [73] 
3Producido el 29 de Enero de 2017, semana GPS 1934. 
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(Fig. 6) Esquema representativo apartado 3.1.2. Efectos y sistemas usados en la 
transformación ITRS a GCRS 

 
a. Movimiento del polo. 

 
El primer paso que vamos a realizar pasa de un sistema terrestre a un sistema 
terrestre intermedio (TIRS), donde la condición de co-rotante pasa a una red no-
rotante (como los sistemas celestes). 

(Fig. 7) Representación del CIRS y relación entre orígenes celeste y terrestre. Ref. 15. 
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Para conseguir esto, en primer lugar se necesita pasar del polo terrestre al Celestial 
Intermediate Pole (CIP), de forma que al realizar una rotación sobre el eje z cambia 
el origen de longitudes. En cuanto, a la rotación, viene definida por la cantidad      
s’= -47 μas evaluado en el tiempo desde J2000 en siglos, conocida como el 
Terrestrial Intermediate Origin (TIO). 
 
El siguiente paso es tener en cuenta que el eje de rotación de la Tierra varía su 
inclinación y por lo tanto el polo Norte de la Tierra se mueve sobre esta, para ello es 
necesario tener en cuenta la posición de este. Este efecto consta de una rotación 
sobre el eje x con la posición «y del polo», otra respecto el eje y con la posición «x 
del polo». La posición del polo es publicada por el IERS en el bulletin A, de modo 
que los valores utilizados para esté ejemplo han sido xmovimiento polo= 112.6 mas, 
ymovimiento polo= 233.3 mas. 
 
Por lo tanto la matriz correspondiente sería W(t)=R3(-s’)R2(xp)R1(yp), de forma que 
la matriz obtenida ha sido; 
 

𝑊𝑊

= �
0.999999999999851 0.000000000041470 −0.000000545900205
−0.000000000040852 0.999999999999360 0.000001131070318
0.000000545900205 −0.000001131070318 0.999999999999211

� 

 
Para comprobar el resultado hemos consultado la matriz para la misma fecha y hora 
UTC en USNO obteniendo; 
 

𝑊𝑊

= �
0.999999999999851 0.000000000041470 −0.000000546701809
−0.000000000040852 0.999999999999360 0.000001131539374
0.000000546701809 −0.000001131539374 0.999999999999210

� 

 
http://maia.usno.navy.mil/t2crequest/t2crequest.html 

 
Las diferencias existentes entre nuestra matriz y la consultada son del orden de nrads 
(10-9). 
 

b. Ángulo de rotación de la Tierra (Earth Rotation Angle «ERA»). 
 
Una vez que los ejes de los sistemas celestes y terrestres han sido alineados, hay que 
buscar la coincidencia entre los orígenes. Para ello, se tiene en cuenta el ángulo 
existen entre el TIO y el CIO. 
 
Para evaluar dicho efecto, se debe realizar una rotación sobre el eje z. 
Convencionalmente se define este ángulo con una relación lineal respecto de UT1, 
que se ha consultado en la referencia 34. El resultado obtenido ha sido: 
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𝐸𝐸𝑅𝑅𝐸𝐸 = �
0.927024023454360 −0.375001946579603 0
0.375001946579603 0.927024023454360 0

0 0 1
� 

 
En esta rotación se ha necesitado realizar una transformación más en la escala de 
tiempos. La diferencia que existe entre UTC y UT1 se puede consultar en el boletín 
A del IERS. 
 

c. Transformación combinada. 
 
El último paso que nos queda es el paso a GCRS. Para ello, se realiza la rotación 
basada en CIO que tiene en cuenta los efectos de precesión, nutación y la diferencia 
entre los sistemas dinámicos y cinemáticos celestes. 
 
Aunque esta transformación se basa en 4 rotaciones que tienen en cuenta el 
movimiento del CIP, el algoritmo configurado se apoya en la matriz combinada que 
tiene en cuenta los efectos de nutación y precesión y la rotación sobre el eje z del 
localizador del CIO (s)1. 
 
El localizador del CIO viene provocado por la definición cinemática de un origen no 
rotante, que provoca que la posición del CIO en el ecuador del CIP se mueva 
respecto de GCRS. Para evaluar el localizador del CIO se puede consultar la tabla 5d 
del IERS, donde hay que tener en cuenta los localizadores del CIP y el ángulo 
fundamental que incluye los efectos debidos a la interacción con las fuerzas de la 
Luna y el Sol. 
 
A la hora de utilizar la matriz combinada debe prestarse especial atención, ya que en 
la literatura se encuentra en su forma original y en la forma traspuesta. Para realizar 
el cambio desde ITRS hasta GCRS se debe usar la traspuesta, aunque su forma 
original es la siguiente; 
 

𝑇𝑇 = �
1 − 𝑎𝑎𝑥𝑥2 −𝑎𝑎𝑥𝑥𝑎𝑎 −𝑥𝑥
−𝑎𝑎𝑥𝑥𝑎𝑎 1 − 𝑎𝑎𝑎𝑎2 −𝑎𝑎
𝑥𝑥 𝑎𝑎 1 − 𝑎𝑎(𝑥𝑥2 + 𝑎𝑎2)

� 

(Eq. 6) Matriz de transformación combinada. Construida en base a CIP. 
 

El valor «a» obedece a 1/(1+z), donde z es el cos(d). El valor de «z» se puede 
obtener como 𝑧𝑧 = �𝑥𝑥2 + 𝑎𝑎2. Los valores «x» e «y» aquí representados son los 
localizadores del CIP anteriormente citados que corresponde con 
𝑥𝑥 = sin(𝑑𝑑) cos(𝐸𝐸) , 𝑎𝑎 = sin(𝐸𝐸) sin (𝑑𝑑), donde «d» y «E» son las coordenadas del 
CIP en GCRS. 
 
A pesar de esto se han calculado las coordenadas del CIP apoyándose en las tablas 
5a y 5b del IERS. Los resultados obtenidos para la matriz Q=C’·R3(s) 
 

1 En este caso «s» es la forma de representar en ecuaciones el localizador del CIO, no se refiere al segundo. 
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𝑄𝑄

= �
0.999998505259904 0.000000068463749 0.001729010686388
0.000000003984263 0.999999999122135 −0.000041901421524
−0.001729010687739 0.000041901365781 0.999998504382040

� 

 
Finalmente, para obtener la matriz de cambio de ITRS a GCRS computamos las 
rotaciones de la siguiente forma; 
 

𝑀𝑀𝐸𝐸𝑇𝑇𝑅𝑅𝑀𝑀𝑀𝑀 = 𝑄𝑄 · 𝐸𝐸𝑅𝑅𝐸𝐸 · 𝑊𝑊 = 𝑇𝑇′ · 𝑅𝑅3(𝑃𝑃) · 𝑅𝑅3(−𝜃𝜃) · 𝑊𝑊𝑝𝑝𝑛𝑛𝑎𝑎𝑎𝑎𝑟𝑟 𝑛𝑛𝑛𝑛𝑜𝑜𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛; 

𝑀𝑀𝐸𝐸𝑇𝑇𝑅𝑅𝑀𝑀𝑀𝑀 = �
0.92702266 −0.37500132 0.00172808
0.37500194 0.92702402 −0.00004105
−0.00158657 0.00068609 0.99999850

� 

 
Según las fuentes consultadas la matriz de cambio correspondiente debe ser: 

 

𝑀𝑀𝐸𝐸𝑇𝑇𝑅𝑅𝑀𝑀𝑀𝑀 = �
0.92702055 −0.37500659 0.00171702
0.37500720 0.92702189 −0.00003880
−0.00157717 0.00067987 0.9999985

� 

 
http://maia.usno.navy.mil/t2crequest/t2crequest.html 

 
En este caso la diferencia entre ambas matrices es del orden de 10-6 radianes. 

 

𝑀𝑀𝐸𝐸𝑇𝑇𝑅𝑅𝑀𝑀𝑀𝑀𝑈𝑈𝑈𝑈𝑈𝑈𝑈𝑈 − 𝑀𝑀𝐸𝐸𝑇𝑇𝑅𝑅𝑀𝑀𝑀𝑀𝑝𝑝𝑟𝑟𝑛𝑛𝑝𝑝𝑛𝑛𝑎𝑎

= �
−0.00000211 −0.00000527 −0.00001105
0.00000525 −0.00000213 0.00000225
0.00000940 −0.00000622 0.00000002

� 

 
 

3.1.3. Interpolación de posición. 
 

Como hemos dicho, tenemos que calcular una posición orbital que se ajuste al momento 
de la observación, y para esto vamos a realizar una técnica de interpolación. Puesto que la 
interpolación se va a realizar con las posiciones del mensaje SP3, deberemos usar las horas 
IGS. En el ejemplo presentado, la hora de referencia será 20:29:59.9, por lo que la 
posición intermedia (posición 5) se encuentra en 20:30:00 GST. 
 
Primero debemos configurar una matriz con los polinomios de Lagrange y las posiciones 
de forma que quedaría; 
 

�
𝑧𝑧𝑃𝑃1 𝑝𝑝𝑑𝑑𝑃𝑃 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑡𝑡𝐿𝐿𝑎𝑎𝐿𝐿𝑟𝑟 1

𝑧𝑧𝑃𝑃2 𝑝𝑝𝑑𝑑𝑃𝑃 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑡𝑡𝐿𝐿𝑎𝑎𝐿𝐿𝑟𝑟 2 𝑝𝑝𝑑𝑑𝑃𝑃 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑡𝑡𝐿𝐿𝑎𝑎𝐿𝐿𝑟𝑟 2
𝑧𝑧𝑃𝑃3 𝑝𝑝𝑑𝑑𝑃𝑃 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑡𝑡𝐿𝐿𝑎𝑎𝐿𝐿𝑟𝑟 3 𝑝𝑝𝑑𝑑𝑃𝑃 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑡𝑡𝐿𝐿𝑎𝑎𝐿𝐿𝑟𝑟 3 𝑝𝑝𝑑𝑑𝑃𝑃 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑡𝑡𝐿𝐿𝑎𝑎𝐿𝐿𝑟𝑟 3

� 
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Donde 
 

𝑧𝑧𝑜𝑜 =
(𝑡𝑡 − 𝑡𝑡min) − (𝑡𝑡𝑛𝑛𝑎𝑎𝑜𝑜 − 𝑡𝑡)

𝑡𝑡𝑛𝑛𝑎𝑎𝑜𝑜 − 𝑡𝑡𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛
 

 
 
 
 
Para calcular la posición por el algoritmo de Neville se debe aplicar 
 

𝑝𝑝𝑑𝑑𝑃𝑃 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑡𝑡 =
(∆𝑜𝑜𝑎𝑎𝑠𝑠 − 𝑧𝑧𝑃𝑃𝑛𝑛−𝑗𝑗+1) · 𝑝𝑝𝑑𝑑𝑃𝑃 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑡𝑡𝐿𝐿𝑎𝑎𝐿𝐿𝑟𝑟 𝑛𝑛,𝑗𝑗−1 − (∆𝑜𝑜𝑎𝑎𝑠𝑠 − 𝑧𝑧𝑃𝑃𝑛𝑛) · 𝑝𝑝𝑑𝑑𝑃𝑃 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑡𝑡𝐿𝐿𝑎𝑎𝐿𝐿𝑟𝑟 𝑛𝑛−1,𝑗𝑗−1

𝑧𝑧𝑃𝑃𝑛𝑛 − 𝑃𝑃𝑛𝑛−𝑗𝑗+1
 

 
Donde 
 

∆𝑜𝑜𝑎𝑎𝑠𝑠=
(𝑀𝑀𝐺𝐺𝐼𝐼𝑇𝑇 − 𝑡𝑡𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛) − (𝑡𝑡𝑛𝑛𝑎𝑎𝑜𝑜 − 𝑀𝑀𝐺𝐺𝐼𝐼𝑇𝑇)

𝑡𝑡𝑛𝑛𝑎𝑎𝑜𝑜 − 𝑡𝑡𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛𝑛
 

 
La posición obtenida, todavía en ITRS es: 
 

X=20.548.803 m   Y=-6.365.874 m   Z=15.279.517 m 
 
 

3.1.4. Transformación de coordenadas SP3. 
 

 
(Fig.8) Esquema representativo apartado 3.1.4. Transformación de coordenadas observadas 

a GCRS 
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Ya tenemos todos los elementos necesarios para conocer la posición deseada: 
 

• Seleccionado el momento de observación común, conocemos el tiempo en la 
escala IGST, para la búsqueda de la posición en SP3 en el momento de la 
observación en UTC, corregido por el tiempo de vuelo de la luz. 

• Matriz de transformación de coordenadas ITRS a GCRS, en el momento de la 
observación basada en la teoría del CIO. 

• Calculada la posición en coordenadas ITRS del satélite, según las efemérides para 
el momento de la observación. 
 

Con estos datos; 
 

𝑢𝑢𝐺𝐺𝐶𝐶𝑅𝑅𝑈𝑈�����������⃗ = 𝑀𝑀𝐸𝐸𝑇𝑇𝑅𝑅𝑀𝑀𝑀𝑀 · 𝑢𝑢𝐼𝐼𝑇𝑇𝑅𝑅𝑈𝑈����������⃗  

(Eq.) 7 Paso de coordenadas ITRS a GCRS con la matriz de trasformación obtenida. 
 

obteniendo como resultado para 20:29:41.922 UTC la siguiente posición: 
 

XGCRS = 21.462.821 m   YGCRS = 1.803.896 m   ZGCRS = 15.242.524 m 
 

Si utilizamos las matrices consultadas obtenemos la siguiente posición: 
 

X’GCRS = 21.462.642 m   Y’GCRS = 1.804.052 m   Z’GCRS = 15.242.757 m 
 

Aunque las coordenadas que realmente nos van a interesar para conocer el error del 
etiquetado de las imágenes serán las coordenadas celestes ecuatoriales; 

 
α = 4.80427º   δ = 35.28657º   dist. = 26.386.384 m 

α’ = 4.80473º   δ’ = 35.28719º   dist.’ =26.386.384 m 
 

esto supone un error de (propia-USNO); 
 

εα = -1.6 arcseg εδ = -2.2 arcseg 
 

Aunque este error es significativo, ya que es del mismo orden que los errores que 
suponemos tiene el telescopio, volveremos a evaluarlos al final, puesto que estas matrices 
también jugarán un papel en los siguientes pasos y puede ser que su efecto se minimice. 
Además, debemos tener en cuenta que las matrices consultadas en USNO no son 
exactamente coincidentes en tiempo con lo que buscamos, ya que estas son calculadas 
para 20:29:42.000. 
 
 
3.1.5. Coordenadas observadas. 

 
Ya hemos obtenido las coordenadas de las efemérides en GCRS, pero ahora tenemos que 
tratar las observadas por el telescopio. Como ya sabemos, son coordenadas topocéntricas 
sobre un fondo de estrellas en ICRS. 
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a. Punto de observación. 
 
Las coordenadas de nuestro observatorio son conocidas con exactitud, tanto en 
WGS-84 como en geocéntricas. En nuestro caso utilizaremos las coordenadas 
geocéntricas que están en ITRS, por lo que si aplicamos la matriz de transformación 
de ITRS a GCRS obtendremos las coordenadas de nuestro telescopio en GCRS.  El 
resultado es el siguiente; 
 

X = 4.382.474 m   Y = 1.834.811 m   Z = 4.243.461 m 
 
 

b. Interpretación TDM. 
 
La suma de vectores se ha efectuado en coordenadas ecuatoriales, pero el trabajo 
restante se ha efectuado en coordenadas cartesianas, por lo que inicialmente se han 
efectuado transformaciones de coordenadas ecuatoriales a cartesianas. 
 

αtopo = 359.89412º   δtopo = 32.777556º 
xtopo = 0.8407773   ytopo = -0.0015536   ztopo = 0.5413788 

 
estas coordenadas obtenidas corresponden al vector de observación topocéntrico 
unitario (coordenadas astrométricas topocéntricas, en forma de cosenos directores). 
 
Puesto que estas coordenadas están sobre un fondo de estrellas, en ICRS no hay que 
aplicar la matriz de transformación. Aunque BCRS y GCRS tienen ejes paralelos, 
una trasformación que no debemos pasar por alto es la relacionada con el 
movimiento del polo, ya que nuestra observación es topocéntrica, por lo que la 
diferencia entre el TIO y el origen de longitudes nos afecta. 
 
La aplicación de este efecto mejora el resultado final en AR = 0.08 arcseg y Dec. = 
0.1 arcseg. Por lo que el vector topocéntrico unitario queda. 
 

xtopo = 0.8407770   ytopo = -0.0015530   ztopo = 0.5413793 
 

Pero para conseguir el vector topocéntrico de la observación necesitamos tener en 
cuenta la distancia del telescopio al satélite. Como el centro del geoide, el punto de 
observación y el satélite no tienen que estar necesariamente alineados, no podemos 
hacer una diferencia de distancias. Para conocer el módulo del vector de observación 
por lo tanto se calcula la diferencia entre los vectores del centro al observatorio y del 
centro al satélite, para después conocer el módulo del vector, que es la distancia 
buscada. 
 

distteles-sat = 20.315.477 m 
Xtopo = 17.080.786 m   Ytopo = -31.550 m   Ztopo = 10.998.379 m 

 
Finalmente, con los dos vectores en GCRS y coordenadas cartesianas solo queda 
sumarlos para obtener la posición del satélite a partir de la observación. 

 
X = 21.463.260 m   Y = 1.803.260 m   Z = 15.241.841 m 
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lo que supone una diferencia (telescopio – efemérides) entre las posiciones obtenidas 
de: 
 

ΔX= 439 m   ΔY = -635 m   ΔZ = -684 m 
 
que en coordenadas celestes sería; 
 

α = 4.80249º   δ = 35.28487º 
 
estas coordenadas obtenidas suponen una diferencia de: 
 

Δα = 6.42arcseg   Δδ = 6.10 arcseg 
Δα’ = 7.81arcseg   Δδ’ = 6.26 arcseg 

 
Estos resultados muestran que aunque las matrices obtenidas y las consultadas no 
son exactamente coincidentes, la obtenida proporciona mejor resultado, por lo que 
puede ser que los orígenes o marcos de referencia terrestres no sean exactamente los 
mismos que los utilizados en el estudio. También se pueden comparar los resultados 
obtenidos utilizando otros ficheros distintos de los de IGS, pero esto supone cambiar 
los algoritmos para asegurar la coincidencia entre marcos de referencia, por lo que 
no se han realizado.  
 
 

3.1.6. Paralaje. [10, 50] 
 

Como hemos comprobado en la diferencia entre las posiciones, los resultados todavía no 
se encuentran dentro de lo esperado, pero también sabemos que faltan dos efectos por 
aplicar, relacionados con los sistemas de referencia celestes. El primer efecto será la 
paralaje, esto efecto sabemos que es provocado por la posición de la Tierra, por lo tanto 
necesitamos conocer estas coordenadas. 
 
Para conocer la posición de la Tierra se ha consultado la herramienta Horizons del Jet 
Propulsion Laboratory (JPL) obteniendo los vectores baricénticros del centro de la Tierra 
para la fecha deseada. 
 

XTierra_BCRS = 0.02792 UA   YTierra_BCRS = 0.09515 UA   ZTierra_BCRS = -0.00016 UA 
 

Aplicando las formulas proporcionadas en el capítulo 7 del Explanatory Supplement to the 
Astronomical Almanac obtenemos que el efecto de la paralaje supone una diferencia de: 
 

Δα = 0.67arcseg   Δδ = 1.83 arcseg 
 
que traducido a la comparación de coordenadas mejora los resultados a; 
 

εα = 5.75 arcseg   εδ = 4.26 arcseg 
 
No se debe pasar por alto que en la base consultada, las posiciones vienen expresadas en 
Tiempo Dinámico Baricéntrico (TDB), por lo que antes de usar estos valores se debe  
realizar la transformación de tiempo para conocer el momento UTC de cada valor. Para 
esto existe una opción en la configuración de los datos que se muestran, donde se puede 
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conocer la diferencia de tiempo entre UT y TDB para cada momento, en el caso 
seleccionado esta diferencia es de 69.183 segundos. 
 
 
3.1.7. Aberración. 

 
El último efecto que nos queda por aplicar es el debido a la velocidad de la Tierra, por lo 
que siguiendo los pasos anteriores: 
 

VXT_BCRS = -1.7·10-2 UA/día   VYT_BCRS = 5·10-3 UA/día   VZT_BCRS = -4.9·10-7 UA/día 
Δα = 0.16arcseg   Δδ = 0.19 arcseg 

 
Que traducido a la comparación de coordenadas mejora los resultados a; 
 

εα = 5.59 arcseg   εδ = 4.07 arcseg 
 
Estos resultados ponen de manifiesto que la aplicación de esta corrección es necesaria tal y 
como habíamos anticipado en el apartado 2. 
 
A modo de resumen se representan los valores del ejemplo en cuatro tablas. Se debe tener 
en cuenta que estos valores no tienen incluida la valoración de la incertidumbre. 

 
 αsat – αteles (arcseg) αsat – αparalaje (arcseg) αsat – αaberración (arcseg) 

Matriz 

Propia 

6.417483410156777 5.747673010445453 5.585045304330905 

Matriz 

USNO 

7.674723467041389 7.004912324513057 6.842283573490349 

 
Tabla 1. Resultados obtenidos para la diferencia en  Ascensión Recta entre la posición de 
efemérides y la observada, con la matriz obtenida y la consultada. De izquierda a derecha 

resultados sin corrección, con corrección por paralaje y con corrección por aberración. 
 
 δsat – δteles (arcseg) δsat – δpar (arcseg) δsat – δabe (arcseg) 

Matriz 

Propia 

6.100293420129788 4.265692131733090 4.070585493917633 

Matriz 

USNO 

7.805379229250775 5.970762722895984 5.775655518621647 

 
Tabla 2. Resultados obtenidos para la diferencia en  Declinación entre la posición de 

efemérides y la observada, con la matriz obtenida y la consultada. De izquierda a derecha 
resultados sin corrección, con corrección por paralaje y con corrección por aberración. 
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 αsat·cos(δsat) – 

 αteles·cos(δteles)  

αsat·cos(δsat) – 

 αpar·cos(δpar) 

αsat·cos(δsat) – 

 αabe·cos(δabe) 

Matriz 

Propia 

4.943051190836378 4.485122494307703 4.361819106836151 

Matriz 

USNO 

5.886684789913765 5.428759456806631 5.305455722735530 

 
Tabla 3. Resultados obtenidos para la diferencia en  AR·cos(Dec.) entre la posición de 

efemérides y la observada, con la matriz obtenida y la consultada. De izquierda a derecha 
resultados sin corrección, con corrección por paralaje y con corrección por aberración. En el 

apartado 3.4 se explica el motivo que propicia la valoración de esta expresión. 
 

 Matriz Propia Matriz USNO 

Xsat – Xteles (m) -439 -560 

Xsat – Xparalaje (m) -364 -501 

Xsat – Xaberración (m) -349 -485 

Ysat – Yteles (m) 636 757 

Ysat – Yparalaje (m) 572 692 

Ysat – Yaberración (m) 556 676 

Zsat – Zteles (m) 684 873 

Zsat – Zparalaje (m) 445 623 

Zsat – Zaberración (m) 425 603 

 
Tabla 4. Resultados obtenidos para la diferencia en  coordenadas cartesianas entre la 

posición de efemérides y la observada, con la matriz obtenida y la consultada. Valores con 
correcciones aplicadas. 

 
 

3.2. Time-Bias. 
 

En este estudio hemos asignado todo el error en el etiquetado de la imagen a un error en 
posición, pero puesto que un error en el momento del etiquetado supone una variación de 
la posición en la órbita, puede ser que parte del error de posición no se deba al apuntado 
del telescopio, sino que se deba a un mal etiquetado de tiempo. 
 
Debido a  la propia definición de Ascensión Recta, se encuentra directamente una relación 
entre tiempo y longitud de arco, ya que 360º son 24 horas. Por lo tanto, esta coordenada no 
puede ayudarnos a encontrar la diferencia de tiempo buscada. En cambio, la declinación 
no se mide sobre el ecuador, sino que se  mide en dirección perpendicular, por lo que nos 
puede ser de ayuda. 
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Si interpolamos posiciones del satélite cercanas en tiempo a nuestro momento y las 
comparamos con los resultados obtenidos se observa cómo el error disminuye y después 
aumenta, por lo que podemos intuir que nuestra posición tiene un desfase en el tiempo. 
 
Con esta técnica en el ejemplo encontramos un time bias de -0.178 segundos, aunque este 
valor no se debe tomar con exactitud, ya que no hemos realizado propagación de 
incertidumbre y los valores de declinación son muy pequeños, del orden de 10-6 segundos 
de arco. 
 
En el caso de que la incertidumbre se encontrara en el orden de 10-4, el desfase en tiempo 
sería de -0.022 segundos, y para una incertidumbre del orden de 10-5 el time bias aumenta 
a -0.164 segundos. 
 
En este caso, la comparación en coordenadas cartesianas, ni el vector ni su módulo 
proporcionan información relevante. 
 
 
3.3. Mejoras en algoritmo 

 
A la vista de los resultados, parece que es conveniente mejorar la precisión de los cálculos, 
para lo cual revisaremos el proceso desde el principio. 
 
La primera aproximación que encontramos es el tiempo de vuelo de la luz. Si ahora 
volvemos a calcular dicho valor con los vectores ICRS del satélite (efemérides) y del 
observatorio, dicho valor pasa de 0.0775 segundos a 0.0805 segundos. Para comprobar la 
validez de este valor volvemos a realizar los cálculos y comparamos los resultados con los 
anteriores. 
 

 Algoritmo original Mejora en tiempo de vuelo luz 

αsat– αabe 5.59 arcseg 5.52 arcseg 

δsat– δabe 4.07 arcseg 4.01 arcseg 

αsat·cos(δsat) – αabe·cos(δabe) 4.36 arcseg 4.01 arcseg 

Xsat – Xabe -349 m -343 m 

Ysat – Yabe 556 m 550 m 

Zsat – Zabe 425 m 418 m 

 
Tabla 5. Comparación de los resultados obtenidos según las tablas 1, 2, y 3 originales y mejorando 

el algoritmo en el tiempo de vuelo de la luz. Los valores corresponden con las correcciones 
aplicadas. 

 
Estos resultados ponen de manifiesto que una mejora en la precisión del tiempo de vuelo 
de la luz produce un cambio en los resultados, aunque no suficiente. 
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El siguiente punto donde se ha intentado mejorar el proceso es en los valores usados para 
el cálculo de las matrices, de forma que se ha realizado una interpolación entre los valores 
de los días adyacentes y el momento de la observación. Esto nos proporciona los 
siguientes resultados. 
 

𝑊𝑊 = �
0.999999999999847 0.000000000041478 −0.000000552477621
−0.000000000040852 0.999999999999358 0.000001132949580
0.000000552477621 −0.000001132949580 0.999999999999206

� 

 

𝑀𝑀𝐸𝐸𝑇𝑇𝑅𝑅𝑀𝑀𝑀𝑀

= �
0.927022643535111 −0.375001376176898 0.001728073669473
0.375002001557998 0.927024000305121 −0.000041058330286
−0.001586568835536 0.000686093086773 0.999998506036687

� 

 
Δα = 0.0088 arcseg   Δδ = -0.0003 arcseg 

 
Los cálculos ponen de manifiesto una mejora en Ascensión Recta. Otro aspecto que se 
puede estudiar para mejorar la precisión de estas matrices es la incorporación de la 
interacción provocada por los planetas del Sistema Solar y los Celestial Pole Offsets, 
aunque no se realizará en este trabajo. 
 
No se debe pasar por alto que el localizador del TIO se ha introducido como -47 µas. 
Hacemos esta mención porque este valor se puede introducir con mayor precisión, pero lo 
hemos despreciado porque en los resultados finales nos supone una variación de 10-7 

arcseg. 
 
En lo referente al cálculo orbital, se ha realizado una interpolación con precisión 
centimétrica, esta relación podría mejorar si se utilizan otros ficheros SP3 que dan la 
posición cada 5 minutos en vez de cada 15, mejorando la precisión al orden de milímetros, 
o bien realizando el cálculo orbital puro y teniendo en cuenta los parámetros gravitatorios 
(tesseral) de orden superior (J2, J3,…). 
 
En lo que hace referencia al cambio de coordenadas de la observación, se ha utilizado 
como distancia al satélite la diferencia entre los vectores geocéntricos de posición del 
observatorio y las  efemérides del satélite. Esto supone que la distancia del observatorio al 
satélite no la tratamos como una incógnita, sino como un valor conocido, por lo que es una 
distancia precisa.  
 
El punto de mejora de este apartado se encuentra en la paralaje y la aberración, pues se 
han utilizado aproximaciones de primer orden. 
 
 
3.4. Resultados observación 5 de diciembre de 2017. 

 
Para comprobar que los resultados no son una mera casualidad se ha realizado el mismo 
proceso para las 72 posiciones de dicha observación. A continuación presentaremos los 
resultados gráficamente. 
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Antes de examinar los resultados, explicaremos el significado de la figura 9. Puesto que la 
declinación cambia, la longitud de arco disminuye conforme la posición está más al Norte. 
Por lo tanto, si se multiplica la ascensión recta por el coseno de la declinación, se consigue 
que todos los  valores de ascensión recta tengan la misma escala. 
 
En cuanto a los resultados, no son lo deseado, ya que los valores medios están por encima 
de lo esperado y existe una tendencia de crecimiento imprevista en estos. Los resultados 
deberían estar dispersos en el entorno de los valores mencionados al inicio del apartado. 
Los errores promedio son: 
 

• Dec. = 3.88 arcseg. 
• AR = 0.2 arcseg. 
• AR·cos(Dec.) = 0.15 arcseg. 
• X = -372 m 
• Y = 759 m 
• Z = 397 m 

 
 

 
(Fig.9) Resultados para la comparación en AR·cos(Dec.) la noche del 05/12/2017. Tendencia 

creciente de los errores, no esperada. 
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(Fig.10) Resultados para la comparación de Declinación la noche del 05/12/2017. Tendencia 
creciente de los errores no esperada. 

 
A la vista de estos resultados, se han comprobado los pasos en distintas posiciones de la 
noche. 
 
En lo referente a las matrices de rotación, se han comprobado y las diferencias entre las 
matrices calculadas y las consultadas son de los mismos órdenes. Aplicando la 
transformación de coordenadas se observa una correlación entre las posiciones en ITRF y 
en GCRS, por lo que a falta de introducir los elementos necesarios para mejorar la 
precisión, consideramos que este paso es correcto. 
 
Examinando la transformación de coordenadas de la observación y comparando los 
distintos pasos, las correcciones aportadas por aberración y paralaje son parecidas en todos 
los casos y parecen ser correctas. En cambio las primeras coordenadas obtenidas muestran 
la tendencia. 
 
Tras examinar el problema, observamos que al variar las posiciones, varía el ángulo con 
que la luz atraviesa la atmósfera. Esto provoca que la luz pase más tiempo en 
determinadas capas y por lo tanto la primera aproximación para el tiempo de vuelo no 
debe ser correcta, ya que en todas las capas no existe el mismo retardo. 
 
Aunque no es la corrección adecuada, se ha introducido un desfase en el tiempo de vuelo. 
El desfase es una variación lineal que tiene una pendiente aproximada a la elevación de las 
observaciones y seleccionando un punto origen según los resultados del time bias. Esta 
tendencia lineal comienza en -0.048 segundos y alcanza un valor de 0.416 s, con pasos de 
0.006 s. 
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El resultado de aplicar este desfase elimina la tendencia y disminuye los errores medios, 
de forma que estos valores pasan a ser los siguientes: 
 

• Dec. = 1.77 arcseg. 
• AR = 0.10 arcseg. 
• AR·cos(Dec.) = 0.08 arcseg. 
• X = -177 m 
• Y = 548 m 
• Z = 184 m 

 

 
(Fig.11) Resultados para la comparación de Dec. la noche del 05/12/2017, con corrección en 

tiempo de vuelo. Ha desaparecido la tendencia. 
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(Fig.12) Resultados para la comparación de tiempo la noche del 05/12/2017, con corrección en 

tiempo de vuelo. Ha desaparecido la tendencia. 
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4. Conclusiones. 
 

Como resultado general del trabajo, consideramos que ha sido satisfactorio. No obstante lo 
anterior, aunque los resultados obtenidos son una buena aproximación, no son los valores 
en los que se sitúan las propiedades del telescopio. Además, aparece una tendencia que 
pone de manifiesto la falta de al menos un efecto no tenido en cuenta. 
 
La conclusión más importante es que se ha obtenido un conocimiento por parte del autor 
de los sistemas de referencia y sus relaciones. El organigrama de los sistemas de referencia 
aprendido es el siguiente: 

 
(Fig. 13) Esquema representativo de las transformaciones necesarias para comparar los datos. 

En azul las coordenadas de partida, en verde el sistema elegido para realizar la comparación, en 
amarillo los efectos tenidos en cuenta, en blanco los acrónimos de los sistemas de referencia 

intermedios o nombrados en el trabajo y en gris la clasificación del sistema. 
 

Una de las cosas aportadas por este trabajo ha sido el conocimiento de las diferentes 
fuentes donde se pueden encontrar los datos necesarios para realizar las transformaciones 
entre coordenadas, así como otras fuentes donde se pueden comprobar los resultados. 
Entre las fuentes más importantes cabe destacar el International Earth Rotation and 
Reference System Service, para conocer las últimas actualizaciones respecto de los 
parámetros y las definiciones relacionados con los sistemas de referencia. También se 
pueden encontrar en las convenciones los diferentes procedimientos para la 
transformación de sistemas celestes a terrestres. Otra fuente importante para conocer las 
efemérides de los satélites es la base de datos de la NASA, así como su herramienta del 
JPL para conocer el movimiento de cuerpos astronómicos; en nuestro caso el movimiento 
de la Tierra respecto de baricentro del Sistema  Solar. 
 
El trabajo ha sido de gran utilidad para conocer y entender los sistemas de referencia 
celestes (antiguos «dinámicos» y modernos «cinemáticos»), así como las relaciones entre 
ellos.  En este aspecto, la conclusión más importante es que el «Geocentric Celestial 
Reference System» y el «Barycentric Celestial Reference System» tienen los ejes paralelos 
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y la diferencia fundamental radica en la coordenada Tiempo. Esta conclusión parte de la 
propia definición de ambos sistemas como «International Celestial Reference System». 
Dicho de otra forma, ambos se encuentran enmarcados dentro de la Teoría de la 
Relatividad y trabajan con tensores que tienen impuesta la condición de ser 
cinemáticamente rotantes. La consecuencia que deriva de la diferencia entre ambos 
sistemas afecta directamente a las correcciones necesarias que hay que aplicar a la 
posición de catálogo según en qué sistema se expresen, esto es provocado por la 
restricción del sistema, bien sea local sobre la Tierra o más general sobre el Sistema Solar. 
 
Relacionado con lo anterior, este trabajo ha presentado las diferencias entre los diversos 
tipos de sistemas, marcos y catálogos y la relación entre ellos. En este campo es de 
especial interés tener en cuenta la ausencia del concepto «época» sobre el sistema, aunque 
en las propiedades de movimiento de los cuerpos, sí deba tenerse en cuenta el momento de 
la observación. Los sistemas cinemáticos no varían en el tiempo, aunque los movimientos 
propios de los cuerpos sí. 
 
Aunque no con tanta profundidad, debido a que no encierran tanta complejidad, se han 
estudiado los sistemas terrestres y su relación con los sistemas celestes. En este aspecto se 
ha estudiado la relación de los sistemas celestes y terrestres tanto en las formas clásicas, 
como las modernas (CIO), optando por el último método según las recomendaciones de la 
IAU, y los resultados de investigadores internacionales experimentados en dicho campo. 
Se ha observado la conveniencia de utilizar los nuevos sistemas, ya que requieren menos 
cálculos y la precisión obtenida es adecuada. 
 
En cuanto a la relación entre los sistemas celestes, se ha logrado intuir la gran importancia 
que tiene la cuarta coordenada, la coordenada tiempo. Esta coordenada es variable debido 
a la teoría de la relatividad sobre la que se construyen los sistemas celestes actuales 
(cinemáticos). 
 
La parte más difícil y que se considera que debe ser estudiada con más detalle ha sido la 
referente a las coordenadas de la observación. Estas forman parte de un sistema de 
referencia híbrido entre terrestre y celeste. La dificultad de esta parte radica 
fundamentalmente en dos aspectos, la falta de información existente, ya que ha sido 
necesario extrapolar teorías de observaciones para cuerpos del sistema solar a 
observaciones de satélites, y en segundo lugar la falta de fuentes para comprobar nuestros 
datos. 
 
En cuanto a los aspectos estudiados, se considera que han sido comprendidos, ya que se 
han deducido las razones por las cuales cada paso es necesario. Buena muestra de esto se 
pone de manifiesto al relacionar los apartados 2 y 3. Ejemplo de esto es la necesidad de 
aplicar la aberración: aunque las coordenadas expresadas están obtenidas sobre un fondo 
de estrellas en BCRS, lo que supondría no tener que aplicarla, como las coordenadas de 
catálogo están expresadas en GCRS, es necesario aplicar correcciones tanto para los 
movimientos propios como por la aberración. Esto viene motivado por el tensor de 
coordenadas que introduce el tiempo y este a su vez la velocidad, por lo que el paso de un 
tensor BCRS (con corrección) a un tensor GCRS necesita aplicar las correcciones de 
aberración y paralaje. Aquí también juega un papel importante que sea un ámbito de 
aplicación local y ambos sistemas no se puedan considerar como el mismo debido al 
origen. 
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Aunque se ha trabajado con los errores como exactos, los sistemas, catálogos y las 
trasformaciones tienen una incertidumbre asociada, por lo que se considera necesario el 
estudio de la propagación de las incertidumbres y aplicar está a las posiciones. Este 
estudio daría como resultado el valor real de los errores con intervalos de confianza. 
Además, también nos permitiría conocer los órdenes de las cifras significativas en los 
resultados, y con ello la posibilidad de determinar con exactitud el valor del desfase del 
tiempo. 
 
A la vista de los resultados conseguidos, es necesario seguir el estudio y determinar con 
exactitud el efecto de deriva identificado en la observación completa. A pesar de ello, los 
valores ponen de manifiesto que este sistema de calibración puede ser válido una vez los 
algoritmos estén mejorados con los elementos de precisión que faltan por añadir, la 
incorporación de procesos reiterativos (no empleados por la falta de capacidad informática 
para procesar los datos) y la comprobación con más datos. 
 
Aunque los resultados actuales no son válidos para calibrar un telescopio profesional de 
observación para cuerpos cercanos a la Tierra si puede ser utilizado en otros telescopios 
que por la naturaleza de su observación no requieran tanta precisión. 
 
La precisión conseguida dista de la real en torno al segundo de arco para Ascensión recta y 
declinación y al segundo en «time biass». 
 
Para completar el estudio, se pueden realizar observaciones de distintos satélites y 
diferentes constelaciones, estimando a partir de esta comprobación el error de las 
efemérides de las distintas constelaciones, determinando por lo tanto qué constelación 
tiene mejor determinada la posición de sus satélites. Este estudio pondría a la luz si existe 
alguna constelación mejor que otra para utilizar este método como calibración de 
telescopio. 
 
De la misma forma, los datos podrían ser analizados con las distintas efemérides para 
conocer el error en la utilización de cada una y la posibilidad de conocer la calibración 
adecuada el día posterior de la observación o la necesidad de esperar hasta conocer las 
posiciones precisas. 
 
Una última conclusión obtenida, pero que no se ha corroborado es que la utilización de las 
efemérides precisas y las efeméride rápidas no influye en este campo. Esta conclusión 
parte de un estudio previo que no se ha mostrado porque faltan una serie de 
comprobaciones, pero el estudio previo pone de manifiesto una diferencia en AR y Dec. 
de 10-5arcosegundos en los resultados finales, como norma general, los resultados en este 
campo se dan del orden de la centésima de arcosegundo. En este estudio se han 
introducido más cifras en los resultados debido a la falta del estudio que valore la 
incertidumbre y para mostrar donde se encuentran las diferencias en las comprobaciones 
de los resultados obtenidos. 
 
  

 
145 



 

  

 
146 



5. Referencias y Bibliografía. 
 
• Autores. Libros y manuales. Páginas web 

 
[1] FRANCISCO JAVIER MONTOJO SALAZAR (2016). Clases del máster en 

Astronomía y Geofísica en el ROA 2016-2017. Profesor de Astronomía 
Escuela de Estudios Superiores (ROA) y jefe de la sección de Astronomía del 
ROA. 
 

[2] Dr. FRANCISCO JAVIER GONZÁLEZ GONZÁLEZ (2016). Clases del 
máster en Astronomía y Geofísica en el ROA 2016-2017. Director técnico de 
biblioteca y Archivo en ROA. 

 
[3] JEAN KOVALEVSKY y P. KENNETH SEIDELMANN (2004). 

Fundamentals of Astrometry. Cambridge. Cambridge University Press. 
 

[4] GÜNTER SEEBER (2003). Satellite geodesy. Hannover. Walter de Gruyer. 
 

[5] HOWARD D. CURTIS (2013). Orbital Mechanics for Engineering Students. 
Oxford. Butterworth-Heinemann. 

 
[6] PINI GURFIL y P. KENNETH SEIDELMANN (2016). Celestial Mechanics 

and Astrodynamics: Theory and Practice. Berlin. Springer. 
 

[7] DAVID A. VALLADO (2013). Fundamentals of Astrodynamics and 
Applications. El Segundo (California). Space Technology Library. 

 
[8] LUIS GARCÍA-ASENJO VILLAMOR y DAVID HERNANDEZ LOPEZ 

(2005). Geodesia. 
 

[9] MICHAEL SOFFEL y RALF LANGHANS (2013). Space-Time Reference 
Systems. Dresden. Springer. 

 
[10] SEAN E. URBAN y P. KENNETH SEIDELMANN (2013). Explanatory 

Supplement to the Astronomical Almanac. Mill Valley (California). University 
science books. 

 
[11] GEORGE H. KAPLAN (2005). Circular No. 179. Washington. United States 

Naval Observatory. 
 

[12] RICARDO CESAR PODESTÁ (2018). Apuntes Astronomía de posición. 
Argentina. Universidad Nacional de San Juan. 

 
[13] SABINE REFFERT (2018). Astrometric Methods. Landessternwarte 

Heidelberg (Alemania). 
 

[14] ESA SPACE DEBRIS OFFICE, (2017). ESA’s Annual Space Environment 
Report. Darmstadt. European Space Agency. 

 

 
147 



[15] NICOLE CAPITAINE (2018). Nomenclature and numerical standars for IAU 
models and IERS conventions for Earth rotation. Dresden. 

 
[16] WERNER GURTNER y LOU ESTEY (2015). RINEX. The Receiver 

Independent Exchange Format Version 3.03. IGS. 
 

[17] STEVE HILLA (2016). The Extended Standard Product 3 Orbit Format (SP3-
d). Silver Spring. National Geodetic Survey National Ocean Service (NOAA). 

 
 

• Publicaciones, resoluciones y boletines 
 
[18] JAIME NOMEN TORRES, NOELIA SÁNCHEZ-ORTIZ, RAÚL 

DOMÍNGUEZ-GONZÁLEZ, NURIA GUIJARRO LÓPEZ, PABLO A. 
QUILES IBERNÓN (2017). Accurate Optical Observations of Space Objects 
in GEO and applicability to closer LEO regimes. 7th European Conference on 
Space Debris (ESA/ESOC). Darmstadt. 
 

[19] DENNIS D. MCCARTHY y GERARD PETIT (2003). IERS Conventions 
2003. Frankfurt. International Earth Rotation and Reference Systems Service. 

 
[20] GERARD PETIT y BRIAN LUZUM (2010).IERS Conventions 2010. 

Frankfurt. International Earth Rotation and Reference Systems Service. 
 

[21] ICRS CENTER (2016). IERS Annual Report 2016. 
 

[22] PATRICK WALLACE (2006). Example application of the IAU 2000 
resolutions. IERS. 

 
[23] IAU (1991). XXIst General Assembly. Buenos Aires, Argentina. IAU. 

 
[24] IAU (1997). XXIIIrd General Assembly. Kyoto, Japón. IAU. 

 
[25] IAU (2000). XXIVth General Assembly. Manchester, Inglaterra. IAU. 

 
[26] WORKING GROUP: THIRD REALIZATION OF THE INTERNATIONAL 

CELESTIAL REFERENCE FRAME (2018). Triennial Report 2015-2018. 
Reports on Astronomy. 

 
[27] BIPM (2018). Circular T365. Paris. BIPM. 

 
[28] BIPM (2018). Relations of UTC and TAI. Paris. BIPM. 

 
[29] BIPM (2016). Annual Report in Time Activities. Paris. BIPM. 

 
[30] NICOLE CAPITAINE y P.T. WALLACE (2006). «High precision methods 

for locating the celestial intermediate pole and origin». Astronomy & 
Astrophysics, 450, 855-872. 

 

 
148 



[31] NICOLE CAPITAINE (2002). «Comparison of “Old” and “New” Concepts: 
The Celestial Intermediate Pole and Earth Orientations Parameter». IERS 
Technical Note No. 29, session 4.3. 

[32] B.GUINOT (2002). «Comparison of “Old” and “New” Concepts: Celestial 
Ephemeris Origin (CEO), Terrestrial Ephemeris Origin (TEO), Earth Rotation 
Angle (ERA) ». IERS Technical Note No. 29, session 4.3. 
 

[33] JAIME NOMEN TORRES, NOELIA SANCHÉZ-ORTIZ, et al (2017). 
«Accurate Optical Observations of Space Objects in GEO and applicability to 
closer LEO regimes».7th European Conference on Space Debris. ESA/ESOC, 
Darmstadt. 

 
[34] DENNIS D. MCCARTHY. «Using UTC to determine the Earth’s rotation 

angle». U.S Naval Observatory. AAS 11-666. 
 

[35] T. FUKUSHIMA (1995). «Time Ephemeris». A&A. 294, 895-906. Tokyo. 
 

[36] RAPID SERVICE/PREDICT OF EARTH ORIENTATION IERS (01-02-
2018). Bulletin A. 

 
[37] RAPID SERVICE/PREDICT OF EARTH ORIENTATION IERS (02-02-

2018). Bulletin B. 
 

[38] IERS CONVENTION-CENTER (2006). 5.2a.CIP locator X coordinate. 
 

[39] IERS CONVENTION-CENTER (2006). 5.2b.CIP locator Y coordinate. 
 

[40] IERS CONVENTION-CENTER (2006). 5.2d.CIO locator(s). 
 

[41] JEAN SOUCHAY y MARTINE FEISSEL-VERNIER (2006). «IERS 
technical Note 34». IERS center Report for 2001-2004. Frankfurt. 

 
[42] IERS (2010). «Transformation between the International Reference System 

and the Geocentric Celestial Reference System». IERS technical Note 36, 
Chapter 5. 

 
[43] S. LAMBERT y C. BIZOUARD (2002). «Positioning the Terrestrial 

Ephemeris Origin in the International Terrestrial Reference Frame». A&A. 
394, 317-321. 

 
[44] P. KENNETH SEIDELMANN y JEAN KOVALEVSKY (2002). «Application 

of the new concepts and definitions (ICRS, CIP and CEO) in fundamental 
astronomy». A&A. 392, 341-351. 

 
[45] NICOLE CAPITAINE (2003). «Expressions for the Celestial Intermediate 

Pole and Celestial Ephemeris Origin consistent with the IAU 2000A 
precession-nutation model». A&A. 412, 567-586. 

 
[46] PAUL REBISCHUNG y RALF SCHMID (2017). «IGS14 Reference Frame 

Transition». IGN. G41A-0998. 

 
149 



 
[47] M. SOFFEL, et al (2003). «The IAU 2000 resolutions for astrometry, celestial 

mechanics, and metrology in the relativistic framework: Explanatory 
supplement». Astrophysics. 126, 2687-2706. 

 
 

• Páginas web. 
 
[48] http://www.usno.navy.mil 

 
[49] http://maia.usno.navy.mil/t2crequest/t2crequest.html 

 
[50] https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons.cgi 

 
[51] http://iers-conventions.obspm.fr/ 

 
[52] http://earthrotation.net/eop_online.html 

 
[53] https://hpiers.obspm.fr/iers/bul/bulb/explanatory.html 

 
[54] https://gssc.esa.int/navipedia/index.php/Transformation_between_Celestial_an

d_Terrestrial_Frames 
 

[55] https://www.iers.org/IERS/EN/Publications/Bulletins/bulletins.html 
 

[56] http://hpiers.obspm.fr/eop-pc/products/matrice/matrice.html 
 

[57] http://rhodesmill.org/skyfield/ 
 

[58] ftp://ftp2.bipm.org/pub/tai/other-products/utcgnss/utc-gnss 
 

[59] ftp://cddis.nasa.gov/gnss/products/1978 
 

[60] https://kb.igs.org/hc/en-us/articles/205607018-Latest-IGU-Summary- 
 

[61] https://www.glonass-iac.ru/en/GPS/ 
 

[62] https://gssc.esa.int/navipedia/index.php/Reference_Frames_in_GNSS#Galileo
_reference_frame_.28GTRF.29 

 
[63] http://itrf.ensg.ign.fr/trans_para.php 

 
[64] https://www.n2yo.com/ 

 
[65] https://kb.igs.org/hc/en-us/articles/115003935351 

 
[66] http://www.igs.org/products 

 
[67] http://aa.usno.navy.mil/faq/docs/ICRS_doc.php 

 

 
150 

http://www.usno.navy.mil/
http://maia.usno.navy.mil/t2crequest/t2crequest.html
https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons.cgi
http://iers-conventions.obspm.fr/
http://earthrotation.net/eop_online.html
https://hpiers.obspm.fr/iers/bul/bulb/explanatory.html
https://gssc.esa.int/navipedia/index.php/Transformation_between_Celestial_and_Terrestrial_Frames
https://gssc.esa.int/navipedia/index.php/Transformation_between_Celestial_and_Terrestrial_Frames
https://www.iers.org/IERS/EN/Publications/Bulletins/bulletins.html
http://hpiers.obspm.fr/eop-pc/products/matrice/matrice.html
http://rhodesmill.org/skyfield/
ftp://ftp2.bipm.org/pub/tai/other-products/utcgnss/utc-gnss
ftp://cddis.nasa.gov/gnss/products/1978
https://kb.igs.org/hc/en-us/articles/205607018-Latest-IGU-Summary-
https://www.glonass-iac.ru/en/GPS/
https://gssc.esa.int/navipedia/index.php/Reference_Frames_in_GNSS%23Galileo_reference_frame_.28GTRF.29
https://gssc.esa.int/navipedia/index.php/Reference_Frames_in_GNSS%23Galileo_reference_frame_.28GTRF.29
http://itrf.ensg.ign.fr/trans_para.php
https://www.n2yo.com/
https://kb.igs.org/hc/en-us/articles/115003935351
http://www.igs.org/products
http://aa.usno.navy.mil/faq/docs/ICRS_doc.php


[68] https://syrte.obspm.fr/IAU_resolutions/Resol-UAI.htm 
 

[69] https://gssc.esa.int/navipedia/index.php/Reference_Frames_in_GNSS 
 

[70] https://www.orekit.org/static/apidocs/org/orekit/frames/FramesFactory.html 
 

[71] https://hpiers.obspm.fr/eop-pc/index.php?index=pm&lang=en 
 

[72] https://es.wikipedia.org/wiki/Nutaci%C3%B3n#/media/File:Precession-
nutation-ES.svg 
 

[73] https://cddis.nasa.gov/Data_and_Derived_Products/GNSS/orbit_products.html 
  

 
151 

https://syrte.obspm.fr/IAU_resolutions/Resol-UAI.htm
https://gssc.esa.int/navipedia/index.php/Reference_Frames_in_GNSS
https://www.orekit.org/static/apidocs/org/orekit/frames/FramesFactory.html
https://hpiers.obspm.fr/eop-pc/index.php?index=pm&lang=en
https://es.wikipedia.org/wiki/Nutaci%C3%B3n%23/media/File:Precession-nutation-ES.svg
https://es.wikipedia.org/wiki/Nutaci%C3%B3n%23/media/File:Precession-nutation-ES.svg
https://cddis.nasa.gov/Data_and_Derived_Products/GNSS/orbit_products.html


  

 
152 



6. Anexos 
 

Anexo I. Acrónimos 
 

A 
 
AR  Ascensión Recta 
 

B 
 
CCD  Charge Coupled Device 
BCRS   Barycentric Celestial Reference System 
BIH   Bureau International de l’Heure 
BIPM   Bureau Internationale des Poids et Mesures 
 

C 
 
CEP   Celestial Ephemeris Pole 
CIO   Celestial Intermediate Origin 
CIP   Celestial Intermediate Pole 
CIRS   Celestial Intermediate Reference System 
CTP   Conventional Terrestrial Pole 
CTRS   Conventional Terrestrial Refrence System 
CYTE  Máster en Ciencia Y Tecnología Espacial (Aula EspazioGela, Universidad 

del País Vasco) 
CCD   Charge-Coupled Device 
 

D 
 
Dec.   Declinación 
 

E 
 
EME2000  Earth’s Mean Equator and Equinox at epoch J2000 
ESA   European Space Agency 
ET   Ephemeris Time 

 
F 

 
FK_   Fundamental Katalog (Catalogue) 
 

G 
 
GCRS   Geocentric Celestial Reference System 
GEO   Geosynchronous Equatorial Orbit – 35.786 km 
GMT   Greenwich Meridian Time 
GNSS   Global Navigation Satellite System 
GTO  Geostationary Transfer Orbit. Órbitas altamente elípticas, con apogeos 

35.786 – 42.164 km 
GTRF   Galileo Terrestrial Reference Frame 
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GPS  Global Positioning System, red de satélites utilizada para dar 

posicionamiento por triangulación 
 

H 
 
HCRF   Hipparcos Celestial Reference Frame 
 

I 
 
IADC   Inter-Agency Space Debris Coordination Committee 
IAU   International Astronomical Union 
ICRF   International Celestial Reference Frame 
ICRS   International Celestial Reference System 
IERS   International Earth Rotation and Reference Systems Service 
IGN   Institut National de l’information Géographique et forestière 
IGS   International GNSS Service 
INDI   Instrument Neutral Distributed Interface 
ITRF   International Terrestrial Reference Frame 
ITRS   International Terrestrial Reference System 
 

J 
 
JD  Julian Date 
 

L 
 
LEO  Low Earth Orbit. 200 – 2.000km 
 

M 
 
mas   milisegundo de arco 
MEO   Medium Earth Orbit. 2.000 – 35786 km 
MJD   Modified Julian Date 
 

N 
 
NASA  National Aeronautics and Space Administration, Estados Unidos 
NORAD  North American Aerospace Defense Command 
 

P 
 
PRN  «Pseudo  Random Noise» sequences. Identificador de satélites en mensaje 

SP3 
 

R 
 
RACAB  Reial Academia de les Ciencies y les Arts de Barcelona, Observatori 

FABRA 
RINEX  Receiver INdependent EXchange 
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RMS Root Mean Square. Media Cuadrática 
ROA  Real Instituto y Observatorio de la Armada. 
 

S 
 
SDev  Desviación Estándar 
SP3  Standard Product 3. The Extended Standard Product 3 Orbit Format 
 

T 
 
TAI  International Atomic Time 
TCB  Barycentric Coordinate Time 
TCG  Geocentric Coordinate Time 
TDM  Tracking Data Message 
TDT  Terrestrial Dynamical Time 
TIO  Terrestrial Intermediate Origin 
TIRS  Terrestrial Intermediate Reference System 
TFRM  Telescopio Fabra-ROA en el Montsec 
TT  Terrestrial Time 
 

S 
 
SI  Sistema Internacional de Unidades 
 
 

U 
 
USNO  United States Naval Observatory 
UTC  Universal Time Coordinated 
 

W 
 
WGS  World Geodetic System 
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Anexo II. Imágenes 
 

 
Imagen 1. Estación de seguimiento de satélites del Proyecto Vanguard, ubicada en el ROA. 

 

 
Imagen 2. Cámara Baker-Nunn expuesta en el edificio principal del ROA. (Montura Alt-azimutal) 
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Imagen 3. Emplazamiento de la cámara Baker-Nunn modificada e instalada en el Montsec, TFRM. 

 

 
Imagen 4. TFRM dotado con cámara Piggy Back en el costado para incrementar sus capacidades. 
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Imagen 5. Tutorial Lectures at the 4th ICATT, David A. Vallado, Madrid 2010 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Imagen 6. Circular 179, USNO, 20 de Octubre de 2005 
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Imagen 7. Efectos que influyen en el movimiento polar [71] 

 

 
Imagen 8. [72] 
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Apéndice III. Caracterización óptica 
 
En este trabajo no se ha realizado el estudio óptico en profundidad, pero si ha sido 
necesario comprender el funcionamiento de la óptica en los instrumentos a la hora de 
evaluar la forma de trabajar con los datos. Esto se ha conseguido con la ayuda de José Luis 
Gutiérrez Sacristán, doctorando de la Universidad de Valladolid, durante una estancia de 
investigación realizada en el ROA en 2018. 
 
El estudio óptico toma como partida el artículo «Telescope Fabra ROA Montsec: A New 
Robotic Wide Field Baker-Nunn Facility», de Octavi Fors, Jorge Nuñez et al., en 
«Publications of the Astronomical Society of the Pacific» en mayo de 2003. 
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III.2. Piggy-Back. 
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