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Resumen

El proceso de seleccion del vehiculo lanzador mas apropiado para poner en oOrbita un determinado satélite
conlleva la evaluacion de numerosos factores. Estos factores incluyen la capacidad de carga del vehiculo
lanzador, su fiabilidad, coste total, sistema propulsivo, precision en la inyeccion, disponibilidad del vehiculo y
la posibilidad de lanzamiento desde la base de lanzamiento asociada, entre otros.

Este TFG analizara estos criterios, identificando la solucion de disefio conceptual mas adecuada para cumplir
con una mision propuesta. Una vez identificado el tipo de vehiculo mas apropiado, se procedera a seleccionar
uno de entre los sistemas de lanzamiento comerciales existentes en la actualidad.

Finalmente, se describira la mecanica del lanzamiento, incluyendo el disefio de la adaptacion del satélite al
lanzador, base de lanzamiento, ventanas disponibles para cumplir la mision y perfil de vuelo hasta la inyeccion
en Orbita.
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Abstract

The process of selecting the best launch vehicle for the orbit insertion of a satellite involves the evaluation of
several aspects. These aspects include payload capability, reliability, cost, propulsion system, injection accuracy
and availability of the launch vehicle, and also the possibility of launching from the launch sites associated with
the launcher, among others.

This TFG will analyze these selection criteria, identifying the most proper conceptual design solution to
accomplish a proposed mission. Once the best type of vehicle has been identified, an existing and available
commercial launch vehicle will be selected.

Finally, the development of the launch will be described, including the payload adapter design, launch site and
launch window selection in order to achieve the mission and the flight profile until orbit injection.
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1 INTRODUCCION

l | n vehiculo lanzador es un tipo de vehiculo empleado para transportar personas o determinadas cargas de

pago al espacio. A su vez, dentro del grupo de vehiculos lanzadores es posible distinguir distintos tipos,

atendiendo a la potencia que es capaz de proporcionar su sistema propulsivo, la capacidad de masa que es posible
poner en orbita con dicho lanzador o el proposito para el que se realizan.

Tomando en consideraciéon que los lanzadores son los unicos tipos de vehiculos capaces de poner un sistema
espacial en orbita, el proceso de seleccion del mismo resulta clave en el disefio y desarrollo de una mision
espacial concreta. En este sentido, es necesario evaluar los diferentes criterios que intervienen en dicho proceso
de eleccion teniendo en cuenta los riesgos y costes asociados.

1.1 Historia de los vehiculos lanzadores

Los primeros cohetes de los cuales se tiene conocimiento datan del afio 1200 D.C. en China. Se trataba de cohetes
usados como fuegos de artificio o incluso armas. En torno al ano 1300, estos cohetes comenzaron a usarse con
diferentes propdsitos en los continentes asidtico y europeo, y durante los siglos venideros, dichos cohetes fueron
evolucionando hacia versiones mas grandes y potentes, empleados principalmente como armas.

Las versiones de cohetes tal y como las conocemos hoy en dia, comenzaron a desarrollarse en 1903, afio en el
que el profesor ruso Konstantin Tsiolkovsky introdujo sus estudios sobre cohetes de propulsante liquido. Ya en
1926, estas ideas fueran aplicadas por el cientifico americano Robert Goddar, al que se le atribuye el desarrollo
y vuelo del primer cohete de propulsante liquido. Por su parte, la Alemania nazi comenz6 durante la segunda
guerra mundial el desarrollo de cohetes con aplicaciones militares, empleados como misiles para bombardear
territorios enemigos. Asi, bajo el liderazgo del cientifico Herman Oberth, se introdujeron mejoras en los
vehiculos previamente realizados.

A finales de los afios 30, la “German Verein fur Raumschiffart Society for Space Travel” paso a estar integrada
por el equipo encargado del desarrollo y prueba en vuelo de los cohetes mas avanzados para la época, el V-2,
bajo la direccion de Wernher von Braun. Se trataba de un cohete que empleaba alcohol y oxigeno liquido como
propulsante, capaz de arrojar una tonelada de explosivos en el corazén de una ciudad como Londres sin
posibilidad de reaccion por parte del enemigo.

Tras la conclusion de la guerra, los americanos capturaron cientos de vehiculos V2 y componentes del mismo,
asi como los principales disefiadores incluyendo a Von Braun, comenzando asi su prolifera contribucion al
mundo de la coheteria espacial. En paralelo, la Unién Soviética, potencia mundial rival de EEUU durante la
Guerra Fria, inici6 el desarrollo de la tecnologia necesaria para el lanzamiento de cargas tripuladas al espacio.
Durante este periodo, el sector de la tecnologia espacial experiment6 un enorme desarrollo, en lo que se conoce
como carrera espacial. De este modo, ambas potencias consiguieron logros de la talla del lanzamiento del primer
satélite al espacio a bordo de un vehiculo lanzador, asi como del astronauta Yuri Gagarin, por parte de los
soviéticos, o la llegada a la Luna en los cohetes americanos Saturn V.

1.2 Vehiculos lanzadores en la actualidad

Los datos provenientes de la revision de la actividad de transportes comerciales espaciales durante el afio 2014
de laFAA, “Federal Aviation Administration”, [25], muestran que durante dicho afio se llevaron a cabo un total
de 92 lanzamientos a nivel global, 23 de los cuales fueron comerciales. Estos datos reflejan un aumento respecto
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a la media de los 5 afios previos, registros que reflejaban un total de 79 lanzamientos, 22 de ellos comerciales,
por aflo. Desglosando dichas cifras es posible encontrar un total de 23 lanzamientos llevados a cabo por EEUU,
4 mas que en el afio 2013, siendo comerciales 11 de esos lanzamientos. Rusia, por su parte, llevo a cabo un
numero total de 32 lanzamientos, mismos datos que para el afio 2013, 4 de ellos comerciales. La Union Europea
hizo 11 lanzamientos en 2014, 6 comerciales, superando asi el total de 7 lanzamientos realizados en el afo
anterior. Igualmente, durante el afio 2014, Israel llevd a cabo con éxito el lanzamiento del cohete Shavit, en un
vuelo no comercial, siendo este su primer lanzamiento desde el afio 2010. En lo que se refiere a Japon, realizo
un total de 4 lanzamientos no comerciales, superando la cifra de un solo lanzamiento del afio previo. La
compaiiia multinacional Sea Launch, mediante el cohete Zenit 3SL, lanzo con éxito uno de sus cohetes en 2014,
no habiendo sido posible realizar ningin lanzamiento el afio anterior. Por ltimo, China consigui6 lanzar 16
vehiculos al espacio, todos no comerciales, superando estos nimeros en uno el total de lanzamientos realizados
en 2013, e India realiz6 con éxito 4 lanzamientos, uno de ellos comercial, comparado con los 3 lanzamientos no
comerciales del afio 2013.

En la siguiente tabla se recogen las cifras de niimero de lanzamientos presentadas previamente. Se incluye
igualmente un grafico, en el que se puede apreciar de una forma mds visual la actividad en el sector de
lanzamientos espaciales por parte de cada pais:

Lanzamientos Numero

Pais/Region L::;Z:liglt:s no. total.de
comerciales | lanzamientos

]fjsrtl‘;‘gg: 11 12 23

Rusia 4 28 32
Europa 6 5 11

China 0 16 16
Japén 0 4 4
India 1 3 4
Israel 0 1 1
Multinacional 1 0 1

Tabla 1-1. Namero de lanzamientos por pais en 2014,
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Figura 1-1. Numero de lanzamientos en 2014 por pais.

Los datos anteriores reflejan la constante experimentada por el mercado de vehiculos lanzadores desde los inicios
de su actividad, esto es, una tendencia creciente en el nimero de lanzamientos realizados, con una participacion
cada vez mas prolifera de paises en desarrollo, que han entrado a competir con las grandes potencias del sector
espacio. Se trata pues, de un campo del sector espacial en auge, pues incorpora continuas mejoras y desarrollos
tecnologicos, habiendo sido posible incluso, el lanzamiento de vehiculos reutilizables, como los realizados por
la compaiiia Space X o el lanzamiento desde plataformas marinas por parte de la compaiiia Sea Launch.

1.3 Proceso de seleccion de un vehiculo lanzador

El proceso de seleccion del vehiculo lanzador es uno de los elementos mas importantes que constituyen una
mision espacial, ya que impone ciertos criterios en lo que se refiere al disefio del satélite. Asi, algunas
restricciones estan relacionadas con la capacidad de carga del lanzador, o el entorno al que somete al satélite
durante su trayectoria de ascenso. El lanzador altera su velocidad para poner el satélite en orbita, protegiéndolo
del entorno exterior, y colocandolo en la orbita deseada con una actitud especifica.

Los pasos a seguir en la seleccion del lanzador mas apropiado para poner en Orbita un satélite, asi como los
aspectos afectados en el disefio del mismo se recogen a continuacion:

e Elaborar una lista de los requisitos y limitaciones que intervienen en el proceso, y que dependeran
del concepto de mision a realizar por la carga de pago. En este aspecto, es necesario determinar el
numero de satélites que se enviaran al espacio en un mismo lanzamiento, las dimensiones y masa
del satélite, los plazos especificados para la mision y las restricciones basadas en el presupuesto
disponible.

e Identificar y analizar posibles configuraciones de sistemas lanzadores apropiados para la mision
que se pretende llevar a cabo. Habra que tener en cuenta el tipo de sistema propulsivo del lanzador,
margen de actuacion del vehiculo y su fiabilidad, entendida ésta como la garantia de que el vehiculo
lanzador no fallara durante el vuelo, deducida del nimero de lanzamientos exitosos por afio.

e Atendiendo a aspectos como el coste, fiabilidad, o la disponibilidad del lanzador, escoger el mas
apropiado para el satélite.

e Determinar aquellos aspectos del disefio del satélite que dependen del lanzador elegido, tomando
en consideracion las dimensiones de la cofia protectora que envuelve a la carga de pago, las
aceleraciones maximas, frecuencias naturales y su magnitud, frecuencias acusticas, extremos de
temperaturas, limpieza del entorno, precision en la insercion u otras interfaces entre el lanzador y
el satélite.

e Fl ultimo paso engloba un proceso iterativo con el objetivo principal de cumplir los requisitos
impuestos por la mision a realizar.



Introduccion

Los pasos seguidos en dicho proceso de seleccion, anteriormente descritos, se resumen en el siguiente diagrama
de flujo:

INICIO

Figura 1-2. Diagrama de flujo del proceso de seleccion del lanzador.

Seran estos elementos los que se analizaran a lo largo del presente estudio, permitiendo asi llevar a cabo la
seleccion del vehiculo lanzador que mejor se adapta a las necesidades del satélite a poner en 6rbita, asi como la
mision que debe cumplir.



2 DESCRIPCION DE LA MISION Y EL SATELITE

| punto de partida de este estudio debe ser la presentacion del satélite para el cual se pretende elegir

vehiculo lanzador, y con ello, hacer referencia a los requisitos que debe cumplir y la mision a desempetiar

en Orbita porque el satélite es el elemento principal que define una mision espacial. El objetivo del
lanzamiento sera el de inyectarlo en 6rbita con el fin de cumplir unos determinados objetivos, ya sea con fines
cientificos, comerciales, militares o de otro tipo.

El proceso de seleccion de un lanzador que permita poner en la orbita el satélite disefiado con unas dimensiones
y limitaciones especificas es un paso clave en el disefio de la mision espacial. En dicho proceso, habra que
considerar principalmente las interfaces entre el satélite y el lanzador, esto es, los requisitos que deben cumplir
ambos vehiculos para que el lanzamiento pueda llevarse a cabo.

Entre estos requisitos se encuentran principalmente la masa del satélite a poner en orbita y el volumen del mismo,
ya que imponen limitaciones directas asociadas a la capacidad de carga del lanzador y al espacio disponible
dentro del mismo para albergar la carga de pago correspondiente.

Otras interfaces serdn las asociadas a la integracion de la carga de pago, incluyendo los compartimentos y
adaptadores del lanzador, los accesos hacia dicha carga que tiene el lanzador; el entorno impuesto por el lanzador
durante el vuelo del vehiculo, considerando como tales: vibraciones, cargas de actstica, térmicas, compatibilidad
electromagnética, transporte de la carga hacia el lugar de lanzamiento, ventilacion y redistribucion de residuos,
entre otras.

En el presente capitulo, se detallaran las caracteristicas del satélite que se pretende lanzar, asi como la mision y
requisitos asociados que debe cumplir. Igualmente, se analizan diversos aspectos del medio espacial que influyen
de forma directa en la operacion a desempefiar por el sistema espacial y el vehiculo lanzador.

2.1 Descripcion del satélite

El satélite cuyo lanzamiento se propone tiene una masa de 2500 kg. Su forma es prismatica, con las siguientes
dimensiones (en mm): 1550 x 1360 x 3600. Una representacion de dicho satélite se muestra a continuacion:

%\{h J
1550\‘/1360

Figura 2-1. Dimensiones del satélite.
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21.1 Requisitos de la carga de pago

Como en la mayoria de los satélites que se envian al espacio, la fuente de energia principal del satélite propuesto
seran paneles solares que son paneles que se despliegan en direccion al Sol.

Con el fin de garantizar que el volumen disponible en la cofia del lanzador es suficiente para que quepa en su
interior el satélite, y para evitar que los paneles solares se dafien durante el lanzamiento, permanecen plegados
durante el mismo, siendo necesario desplegarlos una vez que el satélite ha sido inyectado en orbita.

Figura 2-2. Mecanismos de despliegue del satélite.

2.2 Descripcion de la mision

En la caracterizacion de la mision es necesario definir ciertos elementos, como el tipo de orbita, que seran
determinantes en el proceso de disefio del vehiculo, y en concreto, en la seleccion del lanzador a emplear.

Puede definirse la 6rbita de un cuerpo en el espacio como la trayectoria que describe alrededor de otro bajo la
influencia de una fuerza central como es la gravedad. La altitud de la 6rbita, o la distancia entre el satélite y la
superficie de la Tierra determina la rapidez con la que se movera el primero en tormo al segundo, ya que el
movimiento de un vehiculo que orbita en torno a la Tierra estd controlado principalmente por la gravedad de
esta tltima.

Existen principalmente tres tipos de oOrbita terrestres: alta, media y baja. La orbita baja, también conocida por
sus siglas en inglés como LEO (Low Earth Orbit), se emplea sobre todo para satélites que desempeiian una
mision cientifica, o satélites de meteorologia. Quedan comprendidas entre los 300 y 2000 km de altitud sobre la
superficie terrestre. La oOrbita a la que se lanzara el satélite propuesto es una orbita baja, de 400 km de altitud.

Dentro de las orbitas bajas, un caso especial es el de orbita heliosincrona, caracterizada porque la Hora Solar de
paso por el Ecuador permanece constante. De esta forma, un satélite en orbita heliosincrona ocupara siempre la
misma posicion relativa respecto al Sol. Una orbita de tipo heliosincrona presenta muiltiples ventajas. Por un
lado, los mecanismos de apuntado de los paneles solares se simplifican notablemente, de forma que son posibles
largos periodos de exposicion solar. Adicionalmente, la hora solar media de paso por una latitud es también
constante, lo cual resulta de gran utilidad para las tareas de observacion y reconocimiento

Ademas de la altitud de la orbita, esta viene caracterizada igualmente por la excentricidad y la inclinacion. La
excentricidad hace referencia a la forma de la o6rbita. La inclinacion, por su parte, es el angulo de la orbita en
relacion con el ecuador terrestre. Tanto la inclinacion de la 6rbita, como su excentricidad, forman parte de los
denominados elementos orbitales, los cuales permiten describir la posicion de un objeto en el espacio. El
conjunto de los elementos orbitales sera descrito en el siguiente capitulo con mayor detalle.

En lo que se refiere a la excentricidad de la orbita, se especifica que debe ser circular, lo cual supondria que su
excentricidad es nula. No obstante, en la practica no es posible conseguir que una 6rbita sea perfectamente
circular, ya que, para ello, los cuerpos deberian ser perfectamente esféricos y estar sometidos unicamente a la
atraccion gravitatoria del cuerpo en torno al que orbitan. En el espacio, sin embargo, multiples perturbaciones
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afectan la trayectoria del vehiculo y otros cuerpos tienen influencia sobre el mismo. Es por ello que, en el &mbito
de las misiones espaciales, se define una orbita circular como aquella cuya excentricidad cumpla la condicion
e < 0.01.

En cuanto a su inclinacion, se indica que debe ser de valor i = 95.3°. El valor de dicha inclinacion permite
definir la 6rbita como heliosincrona. Y es que, como se demostrara con posterioridad en el capitulo tercero,
dicha inclinacion verifica las condiciones de heliosincronismo de una 6rbita. El hecho de encontrarse en una
orbita heliosincrona es de especial utilidad para el uso de los paneles solares del satélite, fuente principal de su
energia, ya que la exposicion a la luz solar sera la maxima posible.

2.3 Elementos que influyen en la misién

2.3.1 Descripcion del medio espacial

Uno de los aspectos fundamentales a considerar en el disefio de un vehiculo espacial es el estudio del entorno
espacial y su influencia en el satélite, asi como en el vehiculo lanzador durante ciertos tramos de la mision.

El estudio del medio espacial implica un analisis profundo y complejo, donde hay que tomar en consideracion
multitud de factores. A continuacion, se muestran algunos de los aspectos mas relevantes y criticos a los que se
puede enfrentar el vehiculo espacial, definidos en base al estandar ECSS-E-ST-10-04C de la Agencia Espacial
Europea, ESA [24]. Este estandar se aplica a cualquier tipo de vehiculo o sistema espacial, y en ¢l se definen
dos tipos de entornos espaciales: el entorno espacial natural que engloba todas las caracteristicas externas del
entorno que afectan al sistema espacial, y el entorno espacial inducido, esto es, el conjunto de modificaciones
realizadas por dicho sistema sobre su entorno.

2.311 Gravedad

En si misma, la gravedad determinara la forma y tamafio de la 6rbita del satélite. El lanzador debe ser capaz de
sobreponerse a la gravedad para poner el vehiculo en orbita, y una vez que este se encuentra en la misma, la
gravedad dictaminard la cantidad de propulsante que deben usar sus motores para pasar a una orbita diferente.
De igual forma, la gravedad sera el parametro indicativo del camino que puede seguir el satélite si llegara a
abandonar la atraccion terrestre.

Por su parte, una vez que el satélite esté en orbita, se vera sometido al efecto de la microgravidez. Se conoce
como microgravedad a la ausencia casi completa de los efectos de la gravedad sobre el satélite, de forma que los
objetos no caen o los fendmenos de conveccion no tienen lugar. Se usa el término microgravedad, ya que, como
bien es sabido, la ausencia de gravedad es imposible de experimentar.

Una consecuencia importante de la microgravidez son los llamados gradientes gravitatorios, de modo que la
parte del vehiculo mas cercana a la Tierra presenta una atraccion gravitatoria mayor, lo cual cobra mayor
relevancia en grandes satélites y estructuras flexibles.

2.3.1.2 Campo geomagnético

El campo magnético de la Tierra es responsable de la organizacion del flujo de los plasmas ionizados en la mayor
parte del entorno proximo a la Tierra. El campo magnético es ampliamente utilizado para medidas de la actitud
del vehiculo y en subsistemas importantes de un vehiculo espacial como los magneto-torques.
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Figura 2-3. Campo magnético terrestre. Fuente: http://www.crystalinks.com/earthsmagneticfield.html

2.3.1.3 Radiacion electromagnética

Un sistema espacial que se encuentre orbitando en una orbita baja o LEO, recibe radiacion electromagnética de
tres fuentes fundamentales, siendo la mas relevante la radiacion solar directa. El resto de fuentes de radiacion lo
constituyen el reflejo de la radiacion solar en cuerpos planetarios cercanos denominado albedo, y la radiacion
de la Tierra.

Una fuente de radiacion adicional son los cinturones de radiacion. Estos cinturones de radiacién estan
constituidos de electrones energéticos € iones, que se encuentran magnéticamente atrapados alrededor de la
Tierra. Los cinturones de radiacion, conocidos como cinturones de Van Allen se extienden desde los 100 hasta
los 65000 km de altitud, siendo una de las zonas mas significativas la llamada Anomalia del Atlantico Sur, que
es el limite interno del cinturdn de radiacion interno que se encuentra en orbita baja.

Por otro lado, los rayos cosmicos galacticos son particulas que alcanzan la vecindad de la Tierra provenientes
del exterior del Sistema Solar. El flujo de rayos cosmicos es continuo e isotropico hacia el Sistema Solar, aunque
pequefio. No obstante, suponen una amenaza considerable para el vehiculo debido a que una tnica particula
puede llegar a causar el mal funcionamiento de ciertos componentes electronicos.

Este tipo de fallos se conocen en la literatura como SEE: “single effect event”. Sus efectos pueden ser de varios
tipos: fallos leves del tipo SEU, "single-event upset", donde un circuito da una tinica respuesta equivocada; o
fallos del tipo SEL, "single-even latch-up”, donde se generan corrientes parasitarias que pueden llegar a provocar
la quema de dispositivos.

Igualmente, una nueva fuente de radiacién serd la radiacion de particulas solares. Son particulas de alta radiacion
que se encuentran en el medio interplanetario y cercanas a la Tierra. Estan constituidas por protones, electrones
y otros iones cuya energia varia de pocas decenas de keV (kiloelectrones-voltios) hasta GeV (gigaelectrones-
voltios). Su interés radica, fundamentalmente, en el dafo que pueden ocasionar en los equipos electronicos del
vehiculo espacial.

El ciclo solar juega un papel clave en la planificacion de una mision. Por ejemplo, cuando la actividad solar es
elevada, la radiacion ultravioleta procedente del Sol se expande en las partes superiores de la atmosfera,
incrementando la resistencia y con ello el efecto de caida del satélite de su orbita.

Otra posible fuente de radiacion la integra la luz ultravioleta, cuya radiacion sobre los materiales puede provocar
el efecto conocido como "embrittlement". Este fendmeno es de mayor relevancia en los polimeros, pudiendo
provocar de igual modo ciertos cambios en las propiedades oOpticas y de resistividad de los materiales. La
influencia de este efecto sera particularmente relevante para los paneles solares, ya que provoca su
oscurecimiento y un notable aumento de temperatura.
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Fuentes de radiacion seran, igualmente, las emisiones radiactivas de equipos de a bordo del satélite como, por
ejemplo, unidades de calibracion, los generadores termo-eléctricos y otros equipos electronicos. Igualmente, el
uso de reactores como fuente de generacion de energia induce intensos flujos de neutrones y rayos gamma.

Todos los efectos radiactivos presentados suponen un riesgo importante para la integridad del vehiculo espacial,
con lo que deben ser considerados en profundidad durante la fase de disefio y planificacion de la mision.
Igualmente, la radiacion tiene un efecto altamente relevante sobre humanos, afectando especialmente a los
astronautas que deben pasar largo tiempo en el espacio.

El campo magnético de la Tierra actiia de escudo protector en las cercanias de la superficie terrestre, frente a las
particulas de radiacion solar y rayos codsmicos. No obstante, estas particulas si pueden alcanzar regiones polares
o sistemas en Orbitas de gran altitud, como la érbita geoestacionaria.

2.31.4 Atmdsfera en érbita baja

La atmésfera de la Tierra puede dividirse en las siguientes zonas:

e [a homosfera, que comprende la troposfera (desde la superficie de la Tierra hasta los 10-12 km), la
estratosfera (desde los 10-12 km hasta los 50 km) y la mesosfera (desde los 50 hasta los 90 km).

e La termosfera, que se extiende desde los 90 km hasta los 400 km (dependiendo de los niveles de
actividad solar y geomagnética)

e La exosfera, desde los 900 km hasta el espacio exterior.

La atmésfera de la Tierra afecta al sistema espacial en dos aspectos fundamentales: generando una fuerza de
resistencia y a través de los efectos corrosivos de elementos altamente reactivos como el oxigeno, que pasa a ser
monoatoémico en capas altas de la atmosfera.

Asi, en orbitas bajas, como la que aqui se pretende alcanzar, existe una atmosfera residual que interactua de
forma significativa con el vehiculo, pudiendo llegar a modificar su orbita debido al rozamiento, lo que se
denomina en el &mbito espacial como "orbit decay", y que solo puede ser mitigado por el sistema propulsivo del
vehiculo.

Para el disefio de misiones a desarrollar en orbita baja es importante conocer, de la forma mas exhaustiva posible,
la temperatura, densidad, concentraciones de gas y la presion de la atmosfera, especialmente para satélites
operando en Orbitas por debajo de los 1000 km de altitud.

Las fuerzas aerodinamicas que actian sobre el satélite debido al movimiento orbital del mismo a través de esta
atmosfera residual son relevantes para la planificacion del tiempo de vida del satélite, el mantenimiento de este
en la orbita adecuada o el disefio del sistema propulsivo adecuado. Estas fuerzas seran también importantes para
el disefio del sistema de control de actitud, que permite al satélite realizar maniobras de correccion de oOrbita, y
para estimar las aceleraciones y pares de torsion que experimentara la carga de pago del satélite durante la
mision.

Ademas de la resistencia, el oxigeno monoatomico, elemento predominante en la composicion de la atmosfera
en altitudes comprendidas entre 200 y 600 km, es también un factor importante a considerar sobre los sistemas
espaciales. Esto se debe principalmente a que puede reaccionar con elementos superficiales del satélite
provocando la degradacion de sus componentes u otros efectos corrosivos.

2.31.5 Vacio

Por si mismo, el vacio del medio espacial resulta determinante a la hora de llevar a cabo el disefio de vehiculos
espaciales. La principal razon de esto es que multitud de materiales modifican su masa o propiedades al estar
expuestos a este efecto. Asi pues, los gases absorbidos en capas exteriores a la atmosfera son liberados, y de
igual manera, la presion ambiente se equipara a la presion de vapor del material, provocando la evaporacion de
capas superficiales del material. Este proceso se denomina desgasificacion u "outgassing”, y se amplifica
notablemente al aumentar la temperatura.

Los principales efectos de la desgasificacion no se aprecian, por lo general, en elementos estructurales, sin
embargo, si puede afectar a las capas de pintura con las que se recubre el material, ya que pueden perder sus
propiedades térmicas. Del mismo modo, el vapor liberado puede llegar a condensarse en los instrumentos opticos
o electronicos a bordo del vehiculo.



Descripcion de la mision y el satélite

2.31.6 Plasmay campo magnético

Se conoce como plasma a un gas altamente ionizado que constituye el cuarto estado de la materia y supone hasta
un 99% de la composicion del universo. Particularmente, el Sol emite un chorro de particulas de plasma a alta
velocidad, en lo que se denomina el viento solar. El efecto de la exposicion del vehiculo al plasma se aprecia en
la carga eléctrica de la superficie del vehiculo, afectando a la operacion de sus equipos electronicos o la pérdida
del rendimiento de los paneles solares entre otros.

Todos los sistemas espaciales, una vez que exceden los 60 km de altitud durante el dia o los 80 km a partir de la
noche, estan expuestos a particulas cargadas que constituyen el plasma espacial. Estas particulas interaccionan
con los materiales de la superficie del satélite y modifican los campos eléctricos alrededor del mismo.

Otro fendomeno relacionado con el plasma que cabe mencionar lo constituyen las erupciones solares. Se trata de
eyecciones masivas de plasma que tienen lugar durante periodos de actividad solar intensa y que pueden
provocar graves disrupciones, especialmente en satélites geocéntricos.

En los casos en los que un planeta posee un campo magnético suficientemente fuerte como para excluir el viento
solar de alrededor del planeta, existe la posibilidad de que el plasma sea atrapado en las cercanias del mismo, de
la misma forma que ocurre en la magnetosfera terrestre. Algunos planetas del Sistema Solar como la Tierra,
Jupiter, Saturno, Urano y Neptuno cuentan con campos magnéticos fuertes que inducen efectos significativos
de radiacion sobre sus cinturones de radiacion. En cuanto al resto de planetas del Sistema Solar, Mercurio posee
un campo magnético de menor intensidad, mientras que Venus y Marte no tienen campo magnético.

2.3.1.7 Micrometeoroides y basura espacial

Los micrometeoroides son un compendio de pequefios objetos que se encuentran flotando en el espacio, y que
pueden llegar a suponer un problema para los vehiculos espaciales en lo que se refiere a la modificacion de su
actitud, o en casos mas criticos, provocando su destruccion. Son especialmente relevantes para aquellos satélites
destinados a misiones en las que resulta necesario cruzar el cinturdn de asteroides que se extiende entre Marte y
Jupiter. Otros meteoroides que no forman parte del cinturon de asteroides reciben la denominacion de
esporadicos, y no siguen ningtin patron especifico en su direccion o velocidad.

Por su parte, la basura espacial es un problema creciente en las misiones espaciales, especialmente en orbita baja
donde se acumulan toneladas de restos de diferentes vehiculos y sistemas lanzados al espacio. La principal fuente
de la basura espacial es la fragmentacion de objetos espaciales. [gualmente, bajo la influencia del medio espacial,
la superficie de los objetos espaciales puede erosionarse. Esto conlleva desprendimientos de masa y de pintura
protectora que pasan a formar parte de la basura espacial.

La criticidad de la basura espacial, al igual que en el caso de los micrometeoroides radica en el hecho de que un
pequefio impacto puede provocar la finalizacion de la mision por completo, ya que provoca la erosion de la
superficie afectando a sus propiedades térmicas, eléctricas y dpticas, o en los casos mas extremos, la destruccion
del vehiculo. Ciertas medidas que tratan de evitar estos efectos incluyen escudos protectores

2.31.8 Contaminacion

Este efecto es inducido por la presencia del satélite en el espacio. El primer efecto a considerar dentro de la
contaminacion molecular es la desgasificacion o “outgassing” de materiales orgénicos. Este efecto, ya
mencionado, puede dar lugar a la abrasion, descamacion o incluso la soldadura entre partes méviles. Resulta
necesario, pues, llevar a cabo un proceso exhaustivo de seleccion de los materiales mas aptos para ser empleados
en el vehiculo, recurriendo en su caso a sistemas de preparacion para materiales que pudieran resultar
problematicos.

2.31.9 Cargas térmicas

Como ultimo aspecto del medio espacial, cabe hacer referencia a las cargas térmicas extremas a las que se ve
sometido el vehiculo. Concretamente, éste debe ser capaz de soportar gradientes térmicos cercanos a los 300 K,
produciéndose los mayores efectos en orbita baja por el rozamiento atmosférico.

El satélite recibira la energia de radiacion térmica proveniente de tres fuentes: la radiacion solar directa, la
radiacion solar reflejada en un cuerpo cercano (albedo) y la propia radiacion emitida por la Tierra y su atmosfera.
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Es posible observar que la radiacion emitida por la Tierra y su atmosfera esta en equilibrio con la recibida del
Sol. Sin embargo, este equilibrio no ocurre por igual en todo el globo terraqueo y se producen variaciones
importantes con el tiempo, geografia y condiciones atmosféricas locales. Este entorno térmico da lugar a que
sea requerido un sistema de control térmico preciso en el vehiculo, mitigando los cambios de temperatura que
podrian provocar fatiga en los materiales, cables o uniones soldadas. Algunas medidas para paliar estos efectos
incluyen el empleo de radiadores y otros elementos con la capacidad de enfriar los componentes electronicos
mas sensibles.

2.3.2 Maniobras necesarias

2.3.2.1 Mantenimiento de la orbita

La cantidad de energia requerida para lanzar el satélite y ponerlo en orbita dependera de la localizacion del lugar
de lanzamiento, asi como la altitud e inclinacion de la orbita a alcanzar. De esta forma, los satélites que se
encuentran en Orbita alta son los que requieren mayor energia de lanzamiento, e igual ocurre para las 6rbitas con
mayor inclinacién, como la polar.

Una vez que el satélite se encuentra en Orbita, es necesario realizar ciertos ajustes para mantenerlo sobre la
misma. De hecho, debido a que la Tierra no tiene una forma perfectamente esférica, la gravedad no es igual de
intensa en todas las zonas. Esta desigualdad, unida a las atracciones lunar, solar y de Jupiter (el planeta mas
masivo del Sistema Solar) provocaran cambios en la inclinacion del satélite.

Los satélites que se encuentran en Orbita baja son, ademas, desplazados de su orbita por la fuerza de resistencia
atmosférica, concretamente de las capas superiores de la misma. Esta resistencia atmosférica sera mayor cuando
aumenta la actividad solar, ya que la atmésfera se expande cuando el Sol irradia su energia sobre la misma.
Cuando el satélite se mueve a través de este aire mas denso, se enfrenta a una mayor resistencia. De este modo,
si la actividad solar es demasiado intensa, el satélite deberd realizar maniobras cada tres semanas para mantenerse
en Orbita. A todo esto, habra que afadir el efecto de la basura espacial, que hace necesarias ciertas maniobras
para evitar una colision.

2.3.2.2 Maniobra de correccion de orbita

Una maniobra de correccion es llevada a cabo en el caso en que no se alcance la orbita requerida para una mision
directamente en el lanzamiento. Concretamente, la maniobra supone aplicar un determinado incremento de
velocidad para modificar los elementos orbitales y variar asi la 6rbita final.

La maniobra se lleva a cabo mediante el sistema propulsivo del satélite, compuesto por motores cohete de
diferente tipo.

Suponiendo que se quisiera cambiar el plano orbital, esto es el RAAN o la inclinacion de la orbita, elementos
orbitales que se definirdn en el siguiente capitulo con mas detalle, manteniendo el resto de elementos orbitales,
si la longitud del semieje mayor de la orbita, a, se mantiene, las velocidades inicial y final seran iguales. En este
caso, el angulo AA determinara la maniobra, junto con la latitud ¢, en la que se efectuard esta tltima:
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Figura 2-4. Maniobra de cambio de plano. Fuente: [37]

Mediante trigonometria esférica se obtiene:

cos AA = cosi; cosi, +sini; sini; cos(€2; —€Y;) (2.1
: sini; sini, sin(Q; —€Y,)
sing = : 2.2)
sin AA

Por su parte, el AV (incremento de velocidad) necesario para el cambio de plano sera:

AV =2V sin A?A (2.3)

En el caso en que inicamente se pretenda cambiar la inclinacion del plano orbital, haciendo 27 — 2; = 0 en las
expresiones anteriores se obtiene:

cos AA = cosi; cosi, +sini; sini; =cos(i, —i;) (24)
De tal forma que AA = i; — ir,e ¢ = 0.

El incremento de velocidad asociado sera de la forma:

AV =2V sin % (2.5)

Por otro lado, para variar el perigeo y apogeo de la orbita, o equivalentemente su excentricidad, es necesario
llevar a cabo una transferencia desde la orbita en la que el lanzador coloca al vehiculo hasta la 6rbita deseada.

Es posible hallar una maniobra de trasferencia optima en términos de AV, entre dos 6rbitas elipticas o circular y
eliptica, de tipo Hohmann. Asi existen dos posibles trayectorias, que unen respectivamente el apogeo y periogeo
de cada una de las orbitas.
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Con el objeto de obtener la maniobra 6ptima entre las dos posibles trayectorias anteriores, es necesario escoger
aquella que posee el mayor apogeo. Por tanto, habra que seleccionar entre las dos posibles orbitas que conectan
el apogeo de la orbita inicial y el perigeo de la orbita final, o el perigeo de la drbita inicial con el apogeo de la
final, aquella en la cual el apogeo sea mayor.

— Elipse de

/f"#f _H>( Hohmann

Figura 2-5. Transferencia de Hohmann entre elipses coplanarias.

Para calcular el AV total asociado a la transferencia de Hohmann, es necesario en primer lugar, determinar el
valor del semieje mayor de la elipse de transferencia o elipse de Hohmann. Asi, habra que distinguir entre las
diferentes casuisticas segun se realice la maniobra del perigeo inicial al apogeo final o, al contrario:

e Transferencia de Hohmann de perigeo inicial a apogeo final:

rpi + I’af
Aiohmann = T (2.6)
e Transferencia de Hohmann de apogeo inicial a perigeo final:
r+r
p 3
Aiohmann = fT 2.7)

Siendo 7, pTapTopTay los radios de perigeo y apogeo de la 6rbita inicial y final respectivamente, considerando

como tal a la suma del radio de la Tierra y la distancia a la superficie de la Tierra de cada uno de estos puntos.

En el célculo de AV hay que tener de nuevo en cuenta los dos posibles casos, ya que en cada uno de ellos los
incrementos de velocidad inicial y final seran diferentes:

e Transferencia de Hohmann de perigeo inicial a apogeo final:

Avl — 2/uTierra _ Hrierra _ 2luTierra _ Hrierra (28)
rpi a‘Hohmann rpi ai

AVZ — 2luTierra _ Hrierra _ 2/uTierra _ Hrierra (29)
r-af af raf a‘Hohmann
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e Transferencia de Hohmann de apogeo inicial a perigeo final:

Avl — 2luTierra _ /'tTierra _ 2/uTierra _ /uTierra (210)
rai aHohmann rai a‘i

AVZ — 2:uTierra _ Hrierra _ 2/uTierra _ Hrierra (2‘11)
Ipr af I’pf aHohmann

Ta;+Tp; raf+rpf

Donde a; = , semigje mayor de la orbita inicial, a; = es el semieje mayor de la orbita final y

Lriorra €8 la constante gravitacional en la Tierra, cuyo valor es f4,,,,, = 398600.4km® / s* . El incremento de
=AV, +AV,

velocidad total asociado a esta transferencia sera: [AVy,,

2.3.3 Propiedades masicas

Las propiedades masicas del satélite que serdn de relevancia durante el disefio de la mision espacial, y por ende
del propio satélite, incluyen la masa del vehiculo, su centro de gravedad y momentos de inercia. Dependiendo
del tipo de mision algunos de ellos seran mas relevantes que otros.

La masa del satélite es siempre de significativa importancia, incluso si el peso no es particularmente critico,
tomando en consideracion las limitaciones impuestas por el vehiculo lanzador a emplear.

De esta forma, es necesario tener en cuenta que el vehiculo debe ser compatible con el lanzador, sin llegar a
exceder las limitaciones impuestas por el mismo, y de igual modo, se debe asegurar que el satélite lleva a bordo
la cantidad de propulsante requerida para las maniobras de propulsion.

Por su parte, para cualquier vehiculo espacial, el conocimiento exacto de la localizacion del centro de masas es
esencial, especialmente para el control de la actitud. Esto se debe a que, en el espacio, todas las maniobras de
actitud tienen lugar alrededor del centro de masas. De igual manera, el vehiculo lanzador impone ciertas
restricciones sobre la localizacion del centro de gravedad de la carga de pago, para limitar el momento que
provocan las cargas del lanzador.

2.3.4 Elementos y sistemas que conforman un satélite

Un satélite se compone de multitud de elementos que le permiten llevar a cabo la mision especificada. Es por
ello, que, como parte primordial del disefio de la mision, es necesario especificar cuales son dichos componentes,
y como pueden afectar al satélite en el desempefio de su mision desde la fase de lanzamiento.

Por una parte, el satélite debe llevar carga de propulsante en estado liquido, solido o en forma de gas comprimido,
la cual le permitira realizar maniobras de correccion de velocidad o actitud, en los casos en los que sea necesario.

El sistema de propulsion proporciona el empuje necesario para cambiar la velocidad traslacional del satélite o la
torsion para modificar su momento angular. El equipamiento del subsistema de propulsion incluye motores,
tanques, sistemas de distribucion y presurizacion y controles de propulsante.

El subsistema de control y determinacion de actitud mide y controla la orientacion angular del satélite, esto es,
su apuntamiento, mientras que los sistemas de navegacion, control y guiado, controlaran su orientacion y al
mismo tiempo su velocidad lineal. Nuevamente, seran elementos esenciales en las maniobras de correccion que
debe realizar el satélite.

Otros subsistemas relevantes seran el de comunicaciones y tratamiento y distribucion de 6rdenes.

El subsistema de comunicaciones permite la interaccion del satélite con los medios de tierra que llevan a cabo
el control del mismo, o con otro satélite. La informacion que se dirige al satélite, en el llamado "uplink", consiste
en una serie de comandos y tonos. Por su parte, la informacion proveniente del satélite, "downlink", incluye
también datos sobre la carga util.
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El subsistema de tratamiento de d6rdenes y datos distribuye las 6rdenes y almacena y procesa los datos
provenientes del satélite y de la carga ttil. En su forma mas general, incluye un procesador central o computador,
buses de datos, unidades de interfaz remotas, y unidades de almacenamiento de datos para implementar sus
funciones.

Las necesidades energéticas del satélite son suplidas por medio del subsistema eléctrico del satélite. Esta
constituido por una fuente de potencia, que suelen ser paneles solares, un sistema de almacenamiento de
potencia, como baterias, todo ello acompaiiado de un equipamiento de distribucion y conversion de la potencia.
En el disefio de este subsistema sera primordial tomar en consideracion los periodos de eclipses, que dejaran al
satélite sin su fuente de potencia principal. Los periodos de eclipses y su influencia sobre el sistema espacial, asi
como la visibilidad del satélite propuesto seran analizados en posteriores capitulos con mas detalle.

Por ultimo, el subsistema térmico cumple la funcion de regular la temperatura a bordo del vehiculo. Para llevar
a cabo esta operacion emplea diversos dispositivos de disipacion o absorcion de calor que permiten equilibrar el
calor absorbido por el vehiculo proveniente de la radiacion solar, la terrestre o de un cuerpo celeste cercano, con
el emitido por el propio satélite.

2.3.5 Estructura del satélite

A lo largo de su vida itil, el vehiculo espacial estara sometido a una serie de cargas que afectaran sustancialmente
a su estructura. Estas cargas se producen fundamentalmente durante la etapa de lanzamiento, con lo que suponen
una nueva limitacion en el proceso de seleccion del vehiculo lanzador. Entre estas cargas se encuentran la
aceleracion lineal, las vibraciones transmitidas a través de la estructura, cargas de choque, cargas acusticas,
cargas aerodindmicas, presion interna y el estrés térmico al que se ve sometido el vehiculo.

Ademas de las cargas de vuelo, las cargas de mantenimiento, transporte y manipulacion en tierra son igualmente
significativas. Aunque estas cargas son menos intensas que las anteriormente definidas, son de mayor duracion.

Las cargas de choque durante el vuelo estdn normalmente asociadas a las funciones de los dispositivos de
pirotecnia y de la cofia protectora.

Las cargas acusticas son especialmente dafiinas para la estructura de gran superficie de material, pero de poco
espesor, como pueden ser los paneles solares. Son mas severas durante el despegue del lanzador, debido al efecto
suelo sobre el cohete.

Las cargas aerodinamicas que se ejercen sobre la carga de pago son resultado del efecto que ejercen sobre el
lanzador, debido a que la carga 1til se encuentra unida a éste durante la etapa en la que el satélite se halla en la
atmosfera. La accion de estas fuerzas aerodinamicas resultantes del cambio del angulo de ataque del vehiculo
durante ciertas maniobras puede desencadenar en cambios bruscos de aceleracion. Pueden causar también la
deflexion del armazon del vehiculo.

La presion interna es una de las mayores fuentes de cargas estructurales sobre el vehiculo, particularmente en
tanques, tuberias y los motores cohete. Igualmente, puede producir cargas durante el ascenso en areas que no
estén correctamente ventiladas.

En cuanto al estrés térmico, normalmente producira la expansion o contraccion de la estructura del satélite. Sus
efectos pueden ser mitigados escogiendo materiales con coeficientes de dilatacion térmica compatibles con estas
condiciones.

Una vez que el vehiculo esta en orbita, la principal fuente de calor sera la del Sol o el calor generado en el propio
interior del vehiculo. La diferencia de calor entre la parte del satélite a la que le llega la radiacion solar y la
contraria, puede inducir cargas estructurales elevadas.

Para satélites en orbita baja, la entrada en los eclipses provoca un enfriamiento repentino de la superficie exterior,
hasta que vuelven a recibir la radiacion del Sol. Una vez que esta regresa, su temperatura se incrementa
sustancialmente. Esto provoca no solo cargas estructurales significativas, sino cierta deformacion que dificulta
el apuntamiento exacto de los sensores.

2.3.6 Geometria del satélite

La mayoria de los satélites cuentan con un cuerpo central que alberga gran parte del equipamiento. Asimismo,
multitud de vehiculos espaciales cuentan con paneles solares como su principal fuente de energia. Ademas,
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algunos satélites poseen extremidades como antenas que seran desplegadas una vez en 6rbita para desempefiar
una funcion concreta. Las dimensiones del satélite deben ser tales que sea posible albergarlo en el interior del
lanzador.

Todos estos aspectos cobran importancia en el proceso de seleccion del lanzador, tanto en cuanto imponen
limitaciones directas sobre las caracteristicas que dicho vehiculo lanzador debe poseer.
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3 GEOMETRIA DE LAS MISIONES

| analisis y disefio de una mision espacial requiere estudiar en detalle la geometria y cinematica de la
mision, entendiendo como tal la trayectoria seguida por el satélite, u orbita, y la posiciéon que ocupa en
cada momento en dicha orbita.

En este capitulo se realizara una introduccion a los sistemas de referencia mas comunes en el estudio de la
geometria espacial, a los elementos orbitales, que definen la posicion de cualquier objeto en el espacio, y al
concepto de traza. Se analizardn también conceptos intimamente relacionados con las drbitas escogidas, como
son los periodos de sombra y eclipses y la visibilidad del satélite desde las estaciones de tierra, las cuales
permiten hacer el seguimiento del vehiculo durante las primeras fases del lanzamiento e inyeccion en Orbita
operativa.

3.1 Introduccion a la geometria espacial

La definicion de un sistema de coordenadas para una aplicacion espacial requiere especificar el centro de dicho
sistema, asi como respecto a qué elemento se encuentra fijado. El sistema de coordenadas tipicamente empleado
en el analisis orbital es el Sistema de Referencia Inercial centrado en la Tierra, también conocido como Sistema
de coordenadas celestes.

En dicho sistema de referencia, el eje Z apunta en direccion al polo, mientras que el eje X apunta al conocido
como Primer Punto de Aries, ¥, siendo esta la direccion de una linea ficticia que uniera la Tierra con el Sol el
primer dia de primavera, cuando el Sol cruza el plano del ecuador terrestre de sur a norte. Este punto cambia de
posicion con un periodo de 26000 afios, debido al fendmeno conocido como precesion de los equinoccios,
variando su posicion respecto a las estrellas fijas con un ratio de 0.014 grados por afio. Debido a estos cambios,
las coordenadas celestes deben ser establecidas en funcion de una fecha concreta, la cual lleva asociada una
posicion especifica del primer punto de Aries.

Polo Norte 3};

Primer
punto
de Aries

Figura 3-1. Sistema de referencia geocéntrico inercial. Fuente: https://en.wikipedia.org/wiki/Earth-
centered_inertial

Una vez definido un sistema de coordenadas, es posible determinar la posicion de un objeto en el espacio por
medio de un vector unitario. Igualmente, dicho vector puede definirse mediante las dos coordenadas de su
posicion en la esfera celeste, de radio unitario y centrada en el origen del sistema de coordenadas. Cada vector
de posicidn unitario se corresponde con un unico punto de la esfera celeste.
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La esfera celeste permite, por tanto, representar direcciones en el espacio, asumiendo siempre que el observador
se encuentra en el centro de la misma. Los puntos de la esfera celeste representan direcciones de un objeto, y la
direccion opuesta se denomina antipoda. Por otro lado, recibe el nombre de nadir el punto que representa la
direccion al centro de la Tierra, mientras que la direccion opuesta a ésta se denomina zenit.

Asociado igualmente con la esfera celeste es posible definir un circulo mayor o gran circulo como la interseccion
de un plano que pasa por el centro de la esfera con la esfera. Cualquier otro circulo de la esfera se denomina
circulo menor. Las rectas esféricas son los circulos mayores, que siempre se cortaran en al menos un punto. Es
por ello que no existe el paralelismo en la geometria esférica.

Dados tres puntos de la esfera, podemos conectarlos mediante tres rectas esféricas conformando un triangulo
esférico. Los angulos en los vértices del triangulo reciben el nombre de angulos de rotacion o dngulos dihédricos.
Un triangulo esférico viene caracterizado por seis angulos, los de rotacion que son interiores y tres mas
exteriores, tal y como puede observarse en la siguiente figura:

Figura 3-2. Tridngulo esférico. Fuente: [37].

Los grandes circulos que cruzan los polos y son perpendiculares al circulo del ecuador se denominan meridianos.
El meridiano que cruza un punto define el azimut de dicho punto, siendo la coordenada del azimut la equivalente
a la de longitud sobre la superficie de la tierra. Es equivalente, de igual forma, al angulo de rotacion medido en
el sentido contrario a las agujas del reloj sobre el polo, desde el punto de referencia hasta el punto en cuestion.
Las coordenadas de un punto sobre la esfera se completan con su latitud o elevacion, siendo ésta la distancia del
arco que une el punto y el ecuador. Por su parte, los circulos menores a elevacion constante reciben el nombre
de paralelos.

La trigonometria esférica tiene relacion directa con el disefio del lanzamiento, y en especial, con los angulos de
lanzamiento que seran requeridos para alcanzar una 6rbita concreta. Estos aspectos se analizaran mas adelante
en el capitulo 4, en el apartado titulado “Bases de lanzamiento”, donde se obtendra el azimut de lanzamiento
asociado a cada base de lanzamiento empleando relaciones basicas de la trigonometria esférica.

3.1.1 Elementos orbitales

Los elementos orbitales son una serie de coordenadas que definen por completo la posicion de un satélite en su
orbita. Estos elementos constituyen las constantes de integracion que se requieren para resolver el problema de
los dos cuerpos.

El problema de los dos cuerpos toma como hipotesis que los dos cuerpos, como pueden ser el satélite y la Tierra
son los dos tinicos que conforman el sistema, que la masa de uno de los dos cuerpos es mucho mayor que la del
otro, y que la fuerza de la gravedad es la tinica fuerza que actua entre ellos. El problema queda definido por la
ecuacion del movimiento del satélite, obtenida a través de la combinacion de la Segunda Ley de Newton y la
Ley de la Gravitacion Universal, y que toma la forma:

F+(ur)r=0 3.1
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La solucion de la ecuacion de los dos cuerpos para un satélite que se encuentra orbitando alrededor de la Tierra,
es la ecuacion polar de una conica, esto es, de un circulo, elipse, parabola o hipérbola, cada una caracterizada
por un valor distinto de la excentricidad, e.

r=a(l—e®)/(+ecosd) (3.2)

Donde a es el semieje mayor de la orbita, e la excentricidad y & la anomalia verdadera. Los tres elementos
anteriores forman parte del conjunto de los elementos orbitales, que, como ya se ha mencionado, permiten
caracterizar por completo la orbita. Junto a estos, el conjunto completo de elementos orbitales lo engloban:

e a:semieje mayor de la Orbita, describe el tamafio de la misma.
e ¢: excentricidad, describe la forma de la érbita.
e i:inclinacion de la orbita, es el angulo entre el plano de la orbita y el plano del ecuador.

e () ascension recta del nodo ascendente, también conocido por sus siglas en inglés como RAAN.
Se trata del angulo desde el primer punto de Aries al nodo ascendente. El nodo ascendente es el
punto en el que el satélite pasa por el plano del ecuador en direccién sur a norte.

e w: argumento de perigeo, es el angulo medido desde el nodo ascendente hacia el vector
excentricidad, cuyo médulo es la excentricidad de la 6rbita, medido en la direccion del movimiento
del satélite.

e  (:anomalia verdadera, es el angulo entre el vector excentricidad y el vector de posicion del satélite,
medido en la direccion del movimiento del satélite.

La definicion grafica de estos elementos puede verse en la siguiente figura:

Figura 3-3. Definicion grafica de los elementos orbitales clasicos. Fuente: [37].

En el caso de que la Orbita sea circular, esto es, € =0, se define el 4ngulo de argumento de latitud, dado por
U=W+@. Adicionalmente, si la orbita es ecuatorial, con inclinacion nula, se define la longitud de perigeo
IT, dada por la suma algebraica entre w y el RAAN de la orbita. Por tltimo, si se tiene que la orbita es circular
y ecuatorial al mismo tiempo, se define la longitud verdadera como el angulo entre el eje X y el vector de
posicion del satélite.
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3.1.2 Trazas

La traza es el lugar geométrico de los puntos de la superficie de la Tierra u otro planeta, sobrevolados por el
satélite. La generacion de la traza se realiza de forma directa a través de los elementos orbitales del satélite
analizado. Suele ser representada sobre una proyeccion cilindrica equidistante de la superficie de la Tierra, como
una curva dada por la variacion de las coordenadas de latitud y longitud del satélite con el tiempo.

Las latitudes maxima y minima que alcanzara el satélite son i respectivamente, con i la inclinacion de la
orbita, en el caso en que la Orbita sea directa (movimiento del satélite hacia el este, 1 <90°). Para Orbitas
retrogradas (movimiento hacia el oeste, 1 >90") el intervalo de latitudes maximo y minimo vendra dado por
180+i. La orbita del satélite que se pretende lanzar es retrograda, con lo que las latitudes maximas y minimas

seran |¢ = +(180° —95.3") = +84.7].

Debido al giro de la Tierra, asi como diversas perturbaciones, la curva de la traza no se cierra tras una revolucion,
sino que se produce un cierto retraso nodal entre dos pasos consecutivos por los nodos de la orbita.

La traza se puede determinar analiticamente si se conocen los elementos orbitales en un cierto instante. No
obstante, para el estudio de las trazas en el presente trabajo se empleara una herramienta computacional como
STK.

En la mision aqui analizada, la Orbita se caracteriza por ser circular, con inclinacién i=95.3" y altitud
h=400km. En la practica, como se justifico previamente, no es posible conseguir que una orbita sea
perfectamente circular, es por ello que se toma como condicion de orbita circular un valor de excentricidad dada
por €<0.01

No obstante, para la obtencion del semieje mayor de la orbita, se asumira que ésta es circular, tomando como
semieje mayor el radio de dicha ¢rbita dado por la suma algebraica entre el radio de la Tierra y la altitud de la
orbita Asi, se tendra:

a=6378.14km-+400km = 6778.14km (3.3)

90 60 0 0 30 60 90

igura 3-4. Repreentaci(')n de la traza del satélite en STK.

3.1.3 Justificacion de heliosincronismo de la orbita

Como ya se ha mencionado en el capitulo anterior, la 6rbita propuesta para el satélite cuyo lanzamiento se estudia
en el presente trabajo es una orbita heliosincrona. Una vez definidos los elementos orbitales que caracterizan
una Orbita concreta, es posible justificar el heliosincronismo de la orbita.

20



Estudio de criterios de seleccion de un vehiculo lanzador para un sistema espacial y su aplicacion para
una solucion comercial elegida

Para ello, es necesario introducir una serie de conceptos, a saber:

e AR, : ascension recta del Sol medio

e 0=0+AR,, . Una orbita sera heliosincrona si se cumple & = Cte .

En primer lugar, se requiere mencionar el concepto de perturbaciones, que provocan cambios en los elementos
orbitales con el tiempo. En concreto, las perturbaciones armonicas caracterizan la desviacion de la forma de la
Tierra real frente a la forma esférica. En orden de magnitud, la perturbacion de este tipo mas significativa es la

del J,. De hecho, es muy comun despreciar todos los armoénicos excepto el J,, es decir, se considera la Tierra

como un elipsoide de revolucién. En la Tierra J, toma un valor de 1.083x107° .

El armoénico J, produce variaciones en el RAAN de la 6rbita, de tipo seculares, esto es, de forma monodtona en
el tiempo. Estas variaciones temporales vienen dadas por:

gQ:—E\]Zn Ruierra cosi (3.4)
dt 2 p

Donde p se define a través de los elementos orbitales como p =a(l— ez) yntoma la forma N =, ,% .Como
a

se introdujo en el capitulo previo, la condicién de heliosincronismo sera 6 = Q2 — AR,, = cte , con lo que debe

cumplirse:
Q= AR, (3.5)

Con lo que sustituyendo (3.4) en la expresion anterior, asi como la variacion de AR,, , se llega a;
2
_§ J Hrierra RTierra CoSi = 27 (3.6)
2 2\ a(l—e?) 365.25x1dia, o

Sustituyendo en (3.6) los valores correspondientes a la 6rbita en cuestion, J,, £, = 398600.4km* /s® y
R

Tierra

=6378.14km , se observa el cumplimiento de la igualdad anterior. Por tanto, se demuestra que la 6rbita
de aplicacion es heliosincrona.

3.1.4 Repetibilidad de las trazas y ciclos orbitales

Las orbitas que llevan asociada repetibilidad de la traza son de gran interés para multiples aplicaciones, como
los sensores remotos de los satélites, misiones de reconocimiento o para proporcionar varias oportunidades de
encuentro con un cuerpo que se encuentre orbitando en el espacio.

Dado un satélite que orbita en torno a la Tierra con un periodo P, se dice que su traza se repite cada m dias y k
revoluciones siempre y cuando se cumpla:

p="p

k Tierra

3.7)

Es decir, el periodo de dicho satélite es proporcional al periodo de la Tierra. Por tanto, un satélite cuya traza se
repita ser resonante con la rotacion de la Tierra. Su principal ventaja es que pasan por una misma localizacion
cada cierto periodo de tiempo.
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3.2 Estudio de periodos de sombra o eclipse

3.21 Circulos esféricos

Un circulo esférico viene dado por el corte de una esfera con un plano cualquiera. Se caracteriza basicamente
por un centro, definido en la superficie de la esfera y dado usualmente en coordenadas celestes ¢, 4, y su

radio, dado en forma de angulo I".

Dado un circulo esférico, la pertenencia de un punto arbitrario ¢, 4 a dicho circulo puede demostrarse en base
a dos métodos.

En primer lugar, si se emplean las formulas que parametrizan la circunferencia, si ¢ > @, +1" o ¢ < ¢, -1,
el punto no pertenecera al circulo esférico. Por otro lado, siempre que se cumpla A € [ﬂo — A Ay + Aﬂ] con
cosI” —sing,sing

- COS ¢, COS ¢

, el punto en cuestion pertenecera al circulo.

3.2.2 Circunferencia de eclipse

El célculo de la circunferencia de eclipse consiste en una aplicacion de todo lo anterior. Asi, para diferenciar si
un satélite u otro cuerpo espacial se encontrara eclipsado en un cierto momento, se calcula la circunferencia
esférica que forma la sombra de la Tierra, a una altura h, un cierto dia del afio.

En este calculo, se toma como hipdtesis la consideracion de la Tierra como esférica, se desprecian los fenémenos
de refraccion y se supone el Sol situado a una distancia infinita, considerando, ademas, que éste se encuentra
inmovil.

Igualmente, se toma como sistema de referencia el sistema geocéntrico ecuatorial, despreciando de esta forma,
el giro de la Tierra. En dicho sistema de referencia, la posicion del Sol se define a través de sus coordenadas de
declinacién y ascension recta para un dia dado.

Partiendo de la orbita del satélite a una altura h, se calcula en primer lugar el radio de la circunferencia esférica,
el cual se puede obtener de la figura siguiente:

Tierra

Figura 3-5. Circunferencia de eclipse. Fuente: [37].

De aqui, el radio de dicha circunferencia esférica I" se obtiene como:

sinl" = % (3.8)
+

Tierra
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Por otro lado, si se llama O al punto antipodal al punto solar, este se definira a partir de la declinacion y ascension
recta del Sol:

0, =—0, (3.9)
AR, = AR, +180° (3.10)
Para cada valor de azimut, A, del satélite se tendra:
sino =sin o, cosI"+coso, sinI"cos A (3.11)
cosI"'—sind. sind
COSAAR = = (3.12)
C0S O, COSO

La ecuacion (3.12) determina la circunferencia de eclipse en la que el satélite estaria eclipsado a una altura h.
Empleando la formulacion introducida para los circulos esféricos, se tendra un eclipse siempre y cuando la

ascension recta del satélite se encuentre en el rango delimitado por [ AR, —AAR, AR, + AAR]

3.3 Estudio de la visibilidad del satélite y cobertura

3.3.1 Seguimiento del satélite desde estaciones de Tierra

Se usa la navegacion o determinacion de la Orbita para establecer la posicion del satélite y su velocidad en un
cierto instante, o de igual forma, los elementos orbitales que definen su posicion. Por otro lado, el guiado, junto
con el control, permiten ajustar los parametros de la 6rbita y cumplir asi unas caracteristicas determinadas.

Existen dos formas de determinacion de la o6rbita de un satélite. La primera de ellas es la denominada
determinacion en tiempo real, y proporciona la mejor de las estimaciones sobre la localizacion del satélite en el
momento presente. Otro segundo método recibe el nombre de determinacion definitiva de la orbita, y es util para
conocer los elementos orbitales en una época ya pasada. Por su parte, la propagacion de la orbita hace referencia
a la integracion de las ecuaciones del movimiento con el fin de determinar donde se encontrara el satélite en un
tiempo futuro.

Las estaciones de tierra tienen como mision proporcionar este tipo de datos a los centros de operacion de la
mision. Una vez que se tiene disponibilidad de los datos, se realizan estimaciones sobre la posicion del satélite
en la orbita, pasando a la fase de guiado en la que se envian ciertas 6rdenes al satélite con el fin de ajustar la
orbita del mismo.

Los principales datos empleados para la estimacion de la orbita son la distancia de la estacion correspondiente
al satélite cuya posicion se quiere estimar y la velocidad de la linea de vision del satélite durante su sobrevuelo
de la estacion.

Con el fin de obtener la suficiente precision en la estimacion, es necesario esperar que el satélite pase por la
misma mas de una vez, o bien, recibir datos de estaciones repartidas a lo largo del planeta, en cuyo caso los datos
son enviados y procesados en una Unica estacion, que realiza las operaciones de control y guiado.

Recapitulando, el sistema de tierra tendra la funcion de dar soporte al satélite y recoger los datos de mision
generados por los instrumentos de a bordo del satélite y enviados a la estacion. De este modo, la estacion de
tierra debe proporcionar las drdenes correspondientes al satélite, asi como controlarlo, monitorizarlo, seguir su
posicion en la orbita y determinar la actitud del vehiculo a través de las medidas de los sensores.

La localizacion de las estaciones de tierra que se encargaran de hacer el seguimiento del vehiculo esta basada en
las necesidades de la mision, en equilibrio con los costes, accesibilidad y disponibilidad de comunicaciones de
la estacion. No obstante, en lugar de emplear una red de estaciones dedicadas es posible hacer uso de redes de
estaciones de soporte en tierra ya establecidas y utilizadas en otras misiones con anterioridad. Asi, existen una
serie de sistemas de tierra comerciales o militares que pueden proporcionar soporte durante el desarrollo de una
mision. Una gran ventaja de emplear redes de estaciones terrenas ya existentes es que permiten reducir
cuantiosamente los costes de la mision, ademas de contar con un horario de disponibilidad amplio. Igualmente,
proporcionan una alta y probada fiabilidad.
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3.3.2 Visibilidad y cobertura desde una estacién

Suponiendo que el satélite, el cual se halla en una orbita baja y circular, pasara cerca de una estacion de tierra, y
asumiendo que la 6rbita es lo suficientemente baja como para poder ignorar el giro de la Tierra durante el breve
periodo de tiempo en que el satélite cruza por la estacion, es posible determinar las caracteristicas de visibilidad
del satélite desde la estacion terrena. Se seguird la formulacion presente en [1].

El circulo menor centrado en la estacion terrena representa los puntos en los que la elevacion del satélite,
observada desde la estacion es mayor que un cierto minimo. A partir de este, es posible definir el &ngulo maximo

central de la tierra, y el angulo de nadir méximo, &

max Y Nmax  TESPectivamente, medidos en el satélite desde la

direccion de nadir a la estacion de tierra, asi como el rango maximo en que el satélite sera visible.

sinn,,, =sinT cos(elevacion,;,) (3.13)

K. =90—elevacion_, —n .. (3.14)
sink;

Dmax = Nierra sin n::: (315)

Donde I' es el radio angular de la Tierra visto por el satélite, previamente definido y D, define el rango
maximo en que el satélite sera visible desde la estacion. El satélite sera visible siempre y cuando la elevacion
del mismo, tomada desde la estacion de tierra, supere a la elevacion minima de la estacion.

Por otro lado, el plano de la drbita de un satélite, y con ello su traza, viene definido, por su inclinacioén i, y el
RAAN, 2. Con el fin de obtener el tiempo de paso de cobertura de un satélite desde una estacion, se introduce
el polo instantaneo de la 6rbita, o el polo del plano de la orbita en el instante de observacion. Las coordenadas
de este punto vienen dadas por:

B0 =90 —i (3.16)
ﬂ’polo = Lnodo -90 (3.17)

Siendo L4, la longitud del nodo ascendente. Si se conocen, igualmente, la longitud y latitud de la estacion de
tierra, es posible expresar:

sin i, =sing,,, Sin g, +Ccos g, CoS g, COS(AA) (3.18)

Con A4 = Ay — Ay, - A partir de lo anterior, el tiempo de visualizacion del satélite desde una estacion terrena

vendra dado por:

polo

P COS K,
t = - |arccos| —& (3.19)
(180 j COS K i,

En cuanto a la cobertura del satélite, los requisitos impuestos para la misma determinaran el nimero de antenas
y estaciones terrestres que serd necesario emplear para el soporte del vehiculo durante su mision. La cobertura
hace referencia a la frecuencia y porcentaje de tiempo en que el satélite debe comunicarse con la estacion.

Los satélites cuya orbita de aplicacion es una orbita baja requieren un mayor numero de estaciones, ya que el
tiempo de vision desde cada estacion es limitado. Esta limitacion puede ser suplida mediante el empleo de un
numero elevado de estaciones de tierra distribuidas uniformemente a lo largo del globo terraqueo, de tal suerte
que se garantice la comunicacion con el satélite cada poco tiempo. Esto permite, ademas, reducir los requisitos
de memoria del satélite, ya que los datos son transmitidos con mayor frecuencia.

Para el estudio de la cobertura y visibilidad del satélite durante las primeras fases de la mision se empleara,
nuevamente, la herramienta STK, que almacena en su base de datos la localizacion de las estaciones terrestres
existentes en la actualidad. Con esta herramienta se analizara un segmento de tierra adecuado para el satélite a
lanzar, de tal forma que la cobertura esté garantizada de forma casi continua durante las primeras etapas de la
mision. Este analisis se realizara en el capitulo 5, una vez elegido el lanzador para poner en orbita el satélite.
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elementos relacionados con el mismo como la base de lanzamiento en la que es posible emplear dicho

cohete seguin razones de seguridad o politicas o las fechas en las que se puede lanzar el vehiculo atendiendo
a condiciones meteorologicas adversas que pudieran afectar negativamente al lanzador durante el vuelo. Es por
ello que se suele hablar de sistemas de lanzamiento, término que engloba todos los elementos anteriores.

La eleccion del lanzador no conlleva unicamente la seleccion de un tipo de cohete, sino de multiples

Los sistemas lanzadores constituyen, como ya se ha mencionado, el inico modo de poner en Orbita una
determinada carga de pago, tanto en cuanto son capaces de acelerar de forma continua durante su envolvente de
actuacion. Es por esto que la seleccion del vehiculo lanzador supone un paso critico en la mision espacial.

41 Requisitos de eleccion del lanzador

Tras establecer las necesidades y objetivos de la mision a realizar, es posible llevar a cabo la seleccion del
vehiculo lanzador. Seran estos elementos los que dictaminaran la familia de lanzadores que permitiran cumplir
las limitaciones de la misién con garantias.

Un aspecto relevante debe ser el decidir si el satélite a poner en orbita sera la tinica carga de pago del lanzador,
o bien, por el contrario, si el lanzamiento sera compartido. El lanzamiento compartido permite abaratar los costes
de lanzamiento, sin embargo, aumenta el riesgo de que un problema con la carga de pago adicional pueda causar
estragos sobre la propia. Esta decision sera tomada una vez que se lleve a cabo la seleccion de un lanzador
comercial concreto, atendiendo a la capacidad de carga y propulsiva del mismo.

En cuanto a los requisitos de la mision, para una mision a una 6rbita baja como es el caso, estaran relacionados
con la posibilidad de alcanzar mediante el lanzador una o6rbita con parametros adecuados, tales como altitud,
inclinacion y ascension recta del nodo ascendente, los cuales forman parte de los elementos orbitales clasicos
previamente definidos. El lanzador debe tener la capacidad de inyectar el satélite en una orbita circular, con la
inclinacion requerida. Por su parte, el RAAN de la orbita se determinard en base a la necesidad de evitar los
eclipses, tal y como se obtendra en el apartado de ventanas de lanzamiento, ya que se requiere que el satélite
despliegue los paneles solares en orbita en un momento en que recibe la energia proveniente del Sol, con el fin
de comenzar a disponer de su propia fuente de energia.

Igualmente, es necesario evaluar la capacidad de carga de pago del lanzador, y considerar las dimensiones del
satélite con el fin de asegurar que hay espacio suficiente en el lanzador como para albergarlo en su interior. El
lanzador elegido debe ser capaz de poner en orbita un minimo de 2500 kg y tener un espacio disponible en su
interior acorde con las dimensiones del satélite.

Otro aspecto a tener en cuenta es la eleccion de una fecha para el lanzamiento, afectando esta tanto a la
disponibilidad del vehiculo como a la distribucioén temporal del periodo que abarca el lanzamiento. Como se
determiné previamente, la eleccion de la fecha de lanzamiento vendrd marcada por la necesidad de evitar
periodos de eclipses.
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Por su parte, en ciertas misiones, sobre todo hacia drbitas de mayor altitud como la geosincrona, el lanzador no
tiene la capacidad suficiente para poner al satélite en la orbita deseada. Como solucion, se puede recurrir a una
etapa superior adicional en el lanzador, incrementando los costes de contratacion de sus servicios, o
alternativamente, disefiar el satélite con la capacidad propulsiva suficiente como para realizar las maniobras
necesarias de cambio de drbita. De igual forma, el vehiculo lanzador presenta cierta imprecision en la inyeccion,
con lo que el satélite tendra que realizar maniobras de correccion una vez se encuentre en orbita.

Por ultimo, el sistema propulsivo del lanzador debe garantizar que el lanzamiento es posible para la carga de
pago de 2500 kg, empleando para ello soluciones como el escalonamiento de las etapas del cohete.

Recapitulando, la seleccion del lanzador dependera de criterios como la capacidad de carga, la fecha de
lanzamiento requerida frente a la disponibilidad del lanzador, la compatibilidad entre el satélite y el lanzador,
asi como el coste y la fiabilidad del vehiculo. Debido a las restricciones que impone este proceso en el disefio
del satélite, es importante decidir con qué lanzador se pretende poner en orbita el vehiculo en una fase temprana
del proceso, permitiendo asi la negociacion de requisitos entre los usuarios del lanzador y la compafiia que presta
los servicios del mismo con suficiente margen.

4.2 Prediseno del sistema de lanzamiento “ideal” necesario

Atendiendo a los requisitos impuestos por el tipo de carga de pago y de la misién a realizar, se procede
seguidamente a establecer parametros de disefio sobre algunos de los aspectos fundamentales que conforman un
sistema de lanzamiento.

4.21.1 Bases de lanzamiento

Existen numerosas bases de lanzamiento asociadas a ciertos vehiculos lanzadores. La mayoria de estas bases de
lanzamiento se encuentran situadas lo mas cerca posible del Ecuador, aprovechando asi el giro de rotacion de la
Tierra en direccion hacia el este. En teoria, cualquier angulo de inclinacion orbital puede ser alcanzado desde
una base que se situara justo en el Ecuador. No obstante, otros criterios cobran importancia a la hora de
seleccionar el emplazamiento de una base de lanzamiento, como pueden ser la accesibilidad, la seguridad o
razones de corte politico.

Por otro lado, las bases de lanzamiento situadas en latitudes mas altas no permiten el acceso directo a orbitas
con inclinaciones mucho menores que su latitud, de forma que los lanzamientos destinados a alcanzar 6rbitas
con inclinaciones mas elevadas, lo hacen en detrimento de su velocidad y la capacidad de carga de pago que
pueden lanzar.

El parametro que determina la direccion del lanzamiento desde cada base es el angulo de azimut, medido
respecto a la direccion norte, tal que ast:

4 Norte (0 grados)
Azimut

i -

Oeste Este (90 grados)
(270 grados)

y Sur (180 grados)

Figura 4-1. Definicion del angulo de azimut. Fuente: http://balancedeenlace.galeon.com/main.html

Los angulos de azimut negativos equivalen, por tanto, a una medicion del angulo desde la direccién Norte hasta
la direccién Oeste.
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Una vez determinada la orbita del satélite, es posible determinar el azimut de lanzamiento requerido desde una
base de lanzamiento, a través de la inclinacion de la 6rbita y la latitud de dicha base. Para ello, es necesario hacer
uso de la trigonometria esférica, asumiendo que la trayectoria de lanzamiento y la orbita se encuentran en el
mismo plano, y despreciando el efecto de la rotacion de la Tierra.

Figura 4-2. Calculo del azimut de lanzamiento. Fuente: [37].

Aplicando relaciones basicas de la trigonometria esférica, en concreto la ley de cosenos, se llega a:

cosi=—cos Azcos90" +sin Azsin90° cos ¢ 4.1)

cosi =sin Az cos ¢ 4.2)

Expresion ésta, la (4.2), que relaciona la inclinacion de la orbita con el azimut de lanzamiento y la latitud de la
base de lanzamiento. Cada base tiene asociado un rango de azimut maximo y minimo permitidos, atendiendo a
razones de seguridad, que prohiben realizar el lanzamiento sobre ciertas zonas tanto terrestres como oceanicas.
En la siguiente imagen se muestra el rango de inclinaciones, y por ende de azimut, permitido en la base de
lanzamiento americana de Cabo Canaveral, desde donde se realizan gran parte de los lanzamientos con vehiculos
estadounidenses:

Orbit 35

Ui inclination, Launch
% deg / azimuth
KENNEDY _ 3 : /.

SPACE CENTER

Latitude, deg N

76

Longitude, deg W

Figura 4-3. Rango de azimut minimo y maximo permitidos en Cabo Canaveral. Fuente: [1].

Para cada una de las bases de lanzamiento disponibles en la actualidad, se ha calculado el azimut de lanzamiento
correspondiente, descartando algunas de las bases por no quedar dicho azimut dentro del rango permitido. Cada
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lanzador puede lanzarse desde diferentes bases segun se define en su manual de vuelo correspondiente.
Asi, las principales bases de lanzamiento estudiadas son:

e Vandenberg Air Force Base, Kennedy Space Center (Cabo Canaveral), Waloops, y Kodiak Launch
Complex para lanzadores estadounidenses.

e Kourou en la Guayana Francesa para los lanzadores europeos.

e Para los lanzadores rusos, Svobodny Cosmodrome, Yasny Cosmodrome, Kapustin Yar Cosmodrome,
Plesetsk Cosmodrome en Rusia y Baikonur Cosmodrome en Kazajistan.

e Asociadas a los lanzadores japoneses se encuentran las bases de Tanegashima Space Center y
Uchinoura Space Center.

e Para los lanzadores chinos, Jiuquan Satellite Launch Center, Taiyian Satellite Launch Center, Xichang
Satellite Launch Center.

e Las bases Vikram Sarabhai Space Centre, Balasore y Sriharikota para lanzadores hindtes.

e Otras bases de lanzamiento, como la plataforma de lanzamiento de la compafiia Sea Launch, dispuesta
en medio del océano, Alcantara Space Center para lanzadores brasilefios o la base de Palmachim Air
Force Base para los lanzadores israelies.

Como puede observarse, se ha escogido un rango amplio de bases de lanzamiento desde las que se ha analizado
la posibilidad de lanzar al satélite a la 6rbita deseada. Esto permitira considerar multiples lanzadores comerciales
como potencialmente ttiles para el lanzamiento, ya que cada lanzador tiene asociada unas determinadas bases
de lanzamiento, normalmente, segin el pais de origen del mismo. Las bases de lanzamiento desde las que es
posible emplear cada lanzador se recogen en el anexo A: datos de lanzadores comerciales.

Todas las bases escogidas se caracterizan por estar situadas lo mas cerca del Ecuador posible, con el fin de hacer
uso del giro de la Tierra, o bien se encuentran en latitudes estratégicas que permiten alcanzar orbitas polares, de
mayor inclinacion, u orbitas de gran excentricidad.

Partiendo de las bases anteriores, se ha realizado una criba que ha permitido descartar ciertas bases de

lanzamiento, debido a que el azimut desde el que deberia lanzarse para alcanzar la orbita de 95.3°, desde la
latitud de la base correspondiente, excede el rango de azimut maximo y minimo permitido por razones de
seguridad. Asi, las bases posibles para el lanzamiento seran:

Longitud Latitud Azimut Azimut Azimut de

lal?zzslflicel:l to Localizacion ® ) minimo maximo lanzamiento

©) ©) ©)

Jiuquan China 100.5 41.1 -10 120 187/-7

Taiyian China 112 39.1 90 190 186.8
Sriharikota India 80.2 13.7 100 290 185.5
Uchinoura Japon 131.1 313 20 150 -6.2
Tanegashima Japon 131 304 -15 90 -6.14
Baikonur Kazajistan 63.9 46 -20 90 -7.6
Kasputin Yar Rusia 46.3 48.6 -10 90 -8
Plesetsk Rusia 40.6 62.8 -30 90 -11.7
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Longitud Latitud Azimut Azimut Azimut de
Base de . .. . . .
. Localizacion minimo maximo lanzamiento
lanzamiento
Yasny Rusia 59.9 51.2 -23.8 47.8 -8.5
Vandenberg Estados Unidos -120.6 34.8 147 201 192.5
Kodiak Estados Unidos -152.3 57.4 110 220 189.9
Kourou Guayana -52.8 5.2 20 100 53
Francesa
Womera Australia 136.5 =31 -10 15 -6.2

Tabla 4-1. Bases de lanzamiento posibles.

De la ecuacion (4.2) dos soluciones del seno son posibles para el angulo de azimut. Asi, se ha optado por dar
por validas las dos soluciones en los casos en que se encuentran dentro del rango permitido. Para aquellas bases
en las que solo es posible un azimut de lanzamiento dentro del intervalo maximo y minimo, inicamente éste ha
sido considerado.

Se incluyen igualmente en la tabla anterior las coordenadas de longitud y latitud de cada base de lanzamiento,
las cuales sirven como base para el céalculo de la ventana de lanzamiento y el azimut de lanzamiento.

4.2.2 Calculo y optimizacion del escalonamiento

La mayor parte de los lanzadores comerciales en uso en la actualidad, se caracterizan por estar formados por
diferentes etapas, claramente diferenciadas. Un cohete multietapas es aquel que usa dos o mas etapas
estructurales, cada una con su propio motor y propulsante. Una vez que el propulsante de una etapa es
consumido, los restos de la misma se desprenden del vehiculo, disminuyendo su masa, y permitiendo asi el
incremento de la aceleracion y altitud que experimentara el cohete.

La primera etapa se encuentra en la parte baja y es normalmente la mayor, la segunda, asi como las etapas
superiores se encuentran por encima de ella decreciendo en tamafo. En ciertas configuraciones se usan unos
aceleradores o “boosters” que impulsan el vehiculo. Cuando se consume todo su combustible, se separan del
resto del cohete, normalmente con algtin dispositivo explosivo. Lo mismo ocurrira con la primera etapa y las
subsiguientes, aligerando cada vez el peso del vehiculo. Cuando una etapa se separa, el resto del cohete continia
viajando a una velocidad cercana a la alcanzada durante la propulsion de dicha etapa, lo cual significa que
necesita menos propulsante para alcanzar una velocidad o altitud dadas.

El principal objetivo de la optimizacion de un cohete multietapas es maximizar la capacidad de carga util. Asi,
en este tipo de cohetes, el propulsante se almacena en pequefios tanques separados, en lugar de en un tinico
tanque de mayor tamafio. Una vez que el tanque es vaciado, se separa del resto del vehiculo que alcanzara
mayores incrementos de velocidad, AV. De igual modo, una carga de pago de mayor peso puede ser acelerada
empleando el mismo AV. Normalmente, cada tanque se integra en un motor propio, constituyendo este conjunto
una etapa.

Otra ventaja considerable del escalonamiento es que cada etapa puede emplear un motor distinto, adecuado a la
operacion que tiene que realizar. De esta forma, las etapas inferiores se disefian para ser usadas cuando el
vehiculo se encuentra inmerso en la atmosfera, mientras que las etapas superiores se emplearan con el vehiculo
expuesto al vacio. Por otra parte, las etapas inferiores requieren normalmente una estructura mayor que las
superiores, ya que deben soportar el peso de estas, asi como el de ellas mismas. Es por esto que la optimizacion
del peso estructural de cada etapa permitira disminuir el peso total del vehiculo.

Cabe mencionar, que el proceso de etapificacion del cohete presenta también ciertas desventajas, ya que supone
afiadir complejidad al vehiculo, incrementando el sistema de tuberias, valvulas, bombas, etc., asociado a cada
motor. Si bien, como se demostrara en el apartado 4.2.2.5, no es posible con la tecnologia disponible en la
actualidad, poner en orbita un satélite con un lanzador de una sola etapa, en la mayor parte de los casos.
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El objetivo de este proceso de calculo del escalonamiento serd el de plantear un estudio preliminar de la
optimizacion de las etapas del cohete lanzador mas apropiado para poner en orbita el satélite dado, de 2500 kg
de masa. El proceso consistira en escoger el numero de etapas, el sistema de propulsion de cada una de ellas y
la configuracion de etapificacion mas adecuada. Con el fin de comprobar la validez de los calculos realizados se
hara uso de los datos de escalonamientos de cohetes reales recogidos en el anexo B.

4221 Fundamentos basicos de la propulsion de un cohete

La ecuacion del cohete fue obtenida por el fisico Konstantin Tsiolkovsky, que pretendia probar que los viajes
espaciales eran posibles. Esta ecuacion describe el movimiento de vehiculos que siguen el principio basico de
un cohete, esto es, un dispositivo capaz de generar empuje expulsando parte de su masa a alta velocidad y con
ello, moverse debido al principio de conservacion de la cantidad de movimiento. La ecuacion muestra la relacion
entre el gradiente de velocidad maximo experimentado por el cohete en ausencia de fuerzas externas (resistencia
atmosférica, gravedad...) con la velocidad de salida efectiva y las masas inicial y final del cohete o motor:

AV =V, InTo (4.3)
mf

La ecuacion presentada por Tsiolkovsky permite determinar la cantidad de propulsante necesaria para poner el
vehiculo en 6rbita, jugando asi un papel crucial en el analisis propulsivo de un cohete. De igual forma, puede
extenderse a cohetes multi-etapas tanto en cuanto permite evaluar el incremento de velocidad de cada etapa y
sumarlos para obtener el total.

Por otro lado, la ecuacion anterior puede ser modificada tomando en consideracion las distintas pérdidas a las
que se ve sometido el vehiculo durante su recorrido. Esto es lo que se denomina “velocity Budget” y revela el
AV real requerido para alcanzar la orbita buscada. En apartados posteriores, se analizaran diferentes efectos a
los que se ve sometido el vehiculo, como la resistencia atmosférica, la gravedad o el efecto de rotacion de la
Tierra, determinando su importancia en relacion al AV considerado sin pérdidas.

Uno de los parametros mas importantes para definir la eficiencia del cohete es el impulso especifico, definido
como el ratio entre el empuje proporcionado por el motor, T y el peso de combustible consumido, g, donde g
es la aceleracion de la gravedad.

| =— (4.4)

Las primeras etapas del vehiculo suelen tener un impulso especifico menor, ya que su objetivo es llevar el
vehiculo a altitudes mayores aun en detrimento de la eficiencia. Por el contrario, las etapas superiores tienen un
impulso especifico mayor, ya que una vez que el vehiculo se encuentra fuera de la atmosfera, el gas saliente no
encuentra una alta oposicion por parte de la presion atmosférica, consiguiendo mayor empuje con menor
consumo de propulsante.

De la definicion de impulso especifico se tiene la de velocidad efectiva de salida, dada por:
Ve =40l 4.5)

Junto con el impulso especifico, el empuje es el otro pardmetro basico del sistema propulsivo del cohete. El
empuje puede ser definido como la fuerza aplicada al cohete debido a la expulsion de los gases a través de sus
motores. La generacion de empuje, por tanto, tiene lugar debido a la aceleracion del propulsante almacenado. El
empuje del cohete puede obtenerse mediante un balance de cantidad de movimiento sobre el mismo:

T=mV,+A(P.—P)~mV, (4.6)

Con A,, el area de la tobera o tramo de salida, P,, presion de los gases a la salida de la tobera, P,,, la presion del
ambiente, V, es la velocidad de salida del propulsante y m el flujo de masa del propulsante. Si consideramos
P, = P,, se obtiene la aproximacion para el empuje previamente planteada.
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Valores tipicos, tanto para el empuje como para el impulso especifico del cohete pueden consultarse nuevamente
en la tabla de escalonamientos de cohetes reales del anexo B. Seran estos datos los que se tomen como punto de
partida en el proceso de optimizacion.

42.2.2 Tipos de sistemas propulsivos

En este estudio preliminar, partimos de la base de que la mayor parte de los vehiculos lanzadores emplean
motores cohete quimicos, si bien, se han empleado de igual manera sistemas de propulsion eléctricos para ciertas
aplicaciones. Dentro de los sistemas de propulsion quimicos, el propulsante empleado puede ser solido, liquido
o en algunos casos hibrido.

En los vehiculos lanzadores, los motores de propulsante sélido suelen presentarse en forma de “boosters”,
proporcionando una gran variabilidad, ya que pueden ser afiadidos en diferente numero, y proporcionar asi un
extra de empuje en el vehiculo.

Los motores de propulsante sélido contienen el propulsante en forma de granos. Las caracteristicas de dicho
grano pueden escogerse de forma que permitan obtener un empuje constante o variable, tiempo de combustion
largo o corto, etc.

En lo que se refiere a los granos de cohetes solidos, un factor que puede disminuir su efectividad es el hecho de
que, en algunos casos, si el motor es demasiado grande, los granos deben dividirse en segmentos y conectarse
por medio de ciertas articulaciones. Estas introducen una perturbacion en el flujo que puede inducir vortices que
afectan a la cantidad de movimiento del flujo. Este aspecto es necesario tomarlo en consideracion a la hora de
emplear configuraciones multi-etapas con boosters.

Otro aspecto a tener en cuenta en motores con este tipo de propulsante, es que, una vez que se inicia el proceso
de ignicion, no hay posibilidad de detenerlo. Esta caracteristica puede suponer una complicacion en el caso de
que ocurra algun fallo durante el lanzamiento.

Por otro lado, una de las principales ventajas de los motores cohetes solidos, es la simplicidad de asociacion con
el hardware, sin necesidad de bombas, lineas de alimentacion o fuentes de potencia adicionales como son
requeridas en motores de propulsante liquido. Esto proporciona mayor fiabilidad y disminuye la masa inerte
presente en el vehiculo.

Los sistemas de propulsante liquido resultan mas complejos que los solidos, pero proporcionan una mayor
versatilidad y capacidad. Debido a que los propulsantes en estado liquido se almacenan en tanques separados,
es necesario transportarlos hacia la camara de combustion y para ello se requiere un complejo sistema de lineas
de alimentacion, tuberias e inyectores. Para proporcionar la presion necesaria en estos sistemas se emplea una
bomba que recibe la energia de una camara de combustion mas pequeiia presente en el cohete, y que usa parte
del propulsante. A pesar de su complejidad, este sistema proporciona mayor eficiencia que los motores solidos,
debido especialmente a que presentan mayores impulsos especificos que estos ultimos.

Existen diferentes tipos de propulsantes, no obstante, las combinaciones mas eficientes presentan al menos un
componente criogénico, es decir, gases que se mantienen en estado liquido a temperaturas muy bajas, lo que
supone afiadir mas complejidad incrementando la masa inerte del sistema. El liquido debe ser aislado, y el
sistema de tuberias debe disefarse de tal forma que permita la expansion y contraccion del mismo. De igual
manera, debido a la evaporacion, el propulsante no puede almacenarse en los tanques durante largos periodos
de tiempo. Este aspecto supone una diferencia frente a los motores solidos, donde el propulsante puede ser
almacenado preparado para el lanzamiento durante meses o incluso afos, proporcionando una mayor
disponibilidad.

A la hora de elegir la combinacion de propulsantes, es necesario tener en cuenta una serie de criterios como
pueden ser la temperatura de propulsion, relacionada con el empuje y velocidad de salida, o el coeficiente de
empuje, en estrecha relacion con las propiedades de la tobera.

Al contrario que los motores de propulsante solido, los motores liquidos permiten detener la ignicidn, cortando
el flujo de propulsante por medio de valvulas. Esto puede suponer una ventaja en ajustes de actitud del vehiculo
0 movimientos en la orbita.

Los motores cohete s6lidos se caracterizan, por tanto, por su disefio simple, la ausencia de fugas o goteo y su
disponibilidad instantanea, si bien presentan menor impulso especifico que los motores cohete liquidos. Es por
esto que, normalmente, se emplean motores cohete liquidos durante las etapas superiores y como propulsante
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principal del vehiculo, prefiriendo el propulsante solido durante las etapas inferiores, donde el impulso especifico
requerido es menor y los aspectos relacionados con la seguridad juegan un papel mas importante.

Asi, las combinaciones de propulsante con valores menores de impulso especifico se emplean preferiblemente
en la primera etapa del vehiculo, donde se necesita un alto valor del empuje para superar las fuerzas opuestas
del peso o aerodinamicas. Valores de impulso especifico mas elevados son de mayor utilidad en las etapas
posteriores, donde el objetivo radica en incrementar la velocidad del vehiculo sin fuerzas opuestas.

No obstante, multiples combinaciones son posibles, y la eleccion de un tipo de propulsante u otro estara
condicionada en gran medida por el objeto de la mision a realizar, el tipo de carga de pago transportada, el coste
del sistema propulsivo elegido, la seguridad, etc. Por ejemplo, un satélite que transportara sistemas Opticos
tendria que estar protegido de posibles contaminantes, teniendo que ser empleados propulsantes liquidos con
ciertas caracteristicas.

Los tipos de propulsantes mas extendidos entre los lanzadores comerciales se resumen en el anexo B: tabla de
escalonamientos de lanzadores comerciales.

En esta primera optimizacion se consideraran tres tipos de combinaciones comunmente empleadas entre los
lanzadores, como son todas las etapas con propulsante liquido, todas con propulsante solido y una ultima
configuracion con propulsante sélido en la primera etapa y liquido en las superiores. Posteriormente se analizara
también la respuesta de cohetes que emplean configuraciones de “boosters” de propulsante solido en paralelo
con la primera etapa del cohete.

4.2.2.3 Tipos de configuraciones multietapas

En cuanto a la distribucion de las etapas, nuevamente encontramos gran cantidad de configuraciones posibles,
como pueden ser la configuracioén en tindem o en serie, en paralelo, etapas constituidas inicamente por motores
o por tanques de combustible.

En la configuracion en tandem o serie, cada etapa se encuentra inmediatamente a continuacion de la anterior, de
manera que la actividad de una etapa comienza una vez que ha concluido el proceso propulsivo de la anterior.
Por el contrario, la configuracion en paralelo presenta dos 0 mas etapas activas al mismo tiempo.

El empleo de etapas en paralelo presenta ciertas ventajas, tales como la distribucion del peso de los motores en
la primera etapa por completo, consiguiendo asi una mayor aceleracion, o la inclusién de “boosters” o
aceleradores que permiten incrementar la carga de pago transportada, la disminucidén de costes asociados al
disefio de motores, asi como la disminucion de la longitud del cohete, lo que supone obtener menores momentos
y oscilaciones en el vehiculo mejorando la estabilidad. Sin embargo, los tiempos de propulsion son mayores en
este tipo de etapificacion, lo que requiere que las etapas se dimensionen para operar en rangos de altitud mayores
respecto a los que presentarian las primeras etapas de la configuracion en tandem. Asi mismo, las cargas
estructurales son mayores después del lanzamiento, debido a que el empuje al que se somete el vehiculo es
mayor.

Para este estudio, se consideraran las configuraciones en serie o en paralelo, escogiendo la mas adecuada una
vez se realice el proceso de optimizacion correspondiente. En el andlisis de la configuracion en paralelo el
proceso de calculo debe ser modificado, ya que, en este caso, el empuje total es la suma de los empujes que
proporcionan la primera etapa y los “boosters” en conjunto. Dicho proceso se explicard con mayor detalle en
apartados posteriores.

4224 Ratios de diseio de un cohete multietapas

La masa total inicial del cohete puede ser caracterizada por my = m, + mg + my, con m,, masa del
propulsante, m, masa estructural y m;, masa de la carga de pago.

32



Estudio de criterios de seleccion de un vehiculo lanzador para un sistema espacial y su aplicacion para
una solucion comercial elegida

Resulta interesante establecer ciertas relaciones entre las diferentes masas definidas. De esta forma se tiene:

e Ratio de masa, expresado en términos de la variable Z dada por Z = %, de forma que puede
S L

expresarse AV = glg, InZ. El valor de esta variable suele encontrarse en las cercanias de 7.

e Ratio de carga de pago, definido a conveniencia como A,4y10qd = L= L Suele tomar
mo-my  Mp+mg

valores en torno a 0.06.

ms

e Coeficiente estructural £ = . Tipicamente, toma valores de 0.08.

my+mg

e Fraccion de propulsante p = %, con un valor tipico de 0.85.
0

Combinando los ratios tipicos de un cohete multietapas, podemos obtener:

1+ 4
Z — — ﬂ/payload (47)

payload

El ratio de carga de pago es una medida de la masa de la carga de pago en proporcion a la masa del resto del
cohete, y el coeficiente estructural caracteriza la masa de la estructura en relacion con la masa de propulsante,
sin contabilizar la masa de la carga de pago.

4.2.2,5 Justificacion del escalonamiento

Como ya se ha mencionado, en la mayoria de los casos no es posible inyectar en orbita una carga de pago
mediante una sola etapa del vehiculo lanzador, es por ello que la mayoria de los cohetes que se emplean se
disefian mediante escalonamientos.

Es posible justificar este hecho desde el punto de vista matematico. Partiendo de la ecuacion del cohete (4.3), se
observa que sera necesario un alto valor de la velocidad de salida efectiva, y por ende del impulso especifico,
con el fin de alcanzar un incremento de velocidad como el que es necesario para alcanzar la orbita deseada a 400
km de altitud.

Asi, en primer lugar, sera necesario conocer el incremento de velocidad que debe experimentar el vehiculo para
alcanzar la 6rbita LEO de destino. Dicho incremento se puede obtener facilmente suponiendo que el lanzador
pondra el satélite en una 6rbita circular partiendo de la Tierra donde esta inicialmente en reposo:

3 2
v \/ 308600.4km* /s . “s)
VR+h _ \6378.14km+ 400km

Es necesario tomar en consideracion que, como ya se ha mencionado, durante su ascenso, el vehiculo se
encuentra sometido a ciertas pérdidas que provocan que el incremento de velocidad necesario sea mayor que el
anterior. De este modo, tanto el efecto de la gravedad, la resistencia atmosférica o el giro de la Tierra provocan
pérdidas en la actuacion del vehiculo. No obstante, en un primer analisis se tratara de determinar la influencia
de parametros caracteristicos del sistema propulsivo sobre las diversas etapas que componen el escalonamiento.
Asi, se supondra que el efecto de estas pérdidas puede ser despreciado frente al incremento de velocidad anterior.
En un apartado posterior, se procedera a justificar si efectivamente su efecto sobre la masa de propulsante
requerida es o no relevante, con el fin de determinar si es necesario tenerlas en cuenta a la hora de llevar a cabo
la eleccion del sistema propulsivo 6ptimo.

Si considera la ecuacion del cohete y los ratios tipicos de disefio de un cohete multietapas se llega al siguiente
valor del incremento de velocidad asociada al cohete de una sola etapa:

m_ +m.+m 1+ 4
—2 == =gyl INZ =gl In——¥ (4.9)

payload

m
AV, =g, ,In—>=g,l_, In
1 0"spl mf 0" spl ms +m|_
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Escogiendo valores tipicos del ratio de carga de pago y el coeficiente estructural, asi como del impulso
especifico, segun los datos de escalonamientos de cohetes reales presentados en el anexo B, eligiendo en este
caso un valor tipico de 300 s, y se sustituyen estos valores en la expresion anterior se llega a:

AV, =9.81x300xIn—9%_ _5 g6m /s (4.10)

0.08+0.06

Valor este claramente alejado del que se requiere para poner en Orbita el satélite, presentado en (4.8). Sera
necesario emplear al menos dos etapas, por tanto, para poder inyectar el satélite en orbita. El proceso de calculo
del siguiente apartado permitira distinguir el nimero de etapas necesario, asi como la configuracion propulsiva
mas adecuada para cada una de ellas.

Cabe destacar que, si bien este analisis se ha realizado para la misiéon propuesta a 400 km de altitud y una carga
de pago de 2500 kg, los resultados pueden ser extrapolados a la mayor parte de lanzamientos orbitales,
obteniendo de forma similar la imposibilidad de realizar el lanzamiento con una sola etapa.

Y es que, para alcanzar los incrementos de velocidad necesarios en el lanzamiento es necesario disponer de una
gran cantidad de propulsante en el vehiculo, practicamente un 80% del mismo. Sin embargo, una vez que dicho
propulsante se ha consumido, el motor y elementos asociados resultan superfluos, de ahi que sea conveniente
dividir el cohete en etapas, de forma que todo este peso sobrante se desprende una vez que culmina el proceso
de ignicion. Es por esto que la mayoria de lanzadores actuales emplean la etapificacion.

En definitiva, los cohetes escalonados ofrecen mayores capacidades de carga de pago, permitiendo igualmente
alcanzar mayores velocidades que los de una sola etapa. Queda justificado asi el hecho de descartar para este
analisis cohetes de una sola etapa, con los que no es posible el lanzamiento en la mayoria de los casos.

4226 Proceso de calculo

Con el objetivo de optimizar el escalonamiento del vehiculo, se hara un analisis numérico que permitira escoger
las caracteristicas mas adecuadas para cada etapa minimizando la cantidad de propulsante necesario para
transportar la carga de pago dada con un cierto AV.

Existen diversos modos de optimizacion del escalonamiento de un cohete multietapas. En este caso, en que la
masa de la carga de pago a lanzar es un dato, se ha optado por tratar de minimizar la masa de propulsante
requerida para el lanzamiento, asi como la estructural, ya que ello supone disminuir los costes de lanzamiento.
Concretamente, se seguira el proceso desarrollado en [3].

El incremento de velocidad asociado a cada etapa del cohete viene dado por:

AV, =gyl In % (4.11)

fi

Donde m,; representa la masa total del vehiculo cuando comienza la propulsion de la etapa i, y my;, la masa del
vehiculo una vez que se ha consumido el propulsante, pero no se ha separado la etapa aun. Por su parte, I,

representa el impulso especifico del motor correspondiente y g, es la aceleracion de la gravedad, supuesta, en
este caso, a nivel del mar.

Asi, el incremento de velocidad total experimentado por el vehiculo sera la suma del correspondiente a cada
etapa:

AV, =AV, +AV, +...+ AV, (4.12)

siendo n el numero de etapas totales.

Una vez definidas las relaciones basicas que caracterizan el disefio de las etapas que constituyen el vehiculo, el
objetivo ahora sera optimizarlo, hallando la distribucion de masa mas efectiva entre las diferentes etapas.

34



Estudio de criterios de seleccion de un vehiculo lanzador para un sistema espacial y su aplicacion para
una solucion comercial elegida

El disefio 6ptimo del escalonamiento permitira minimizar la masa de propulsante requerida para cumplir los
requisitos impuestos por la mision en términos de AV. Para minimizar una funcion sujeta a una o varias
restricciones, como es el caso, se emplea el método de los multiplicadores de Lagrange (ver anexo C: método
de los multiplicadores de Lagrange).

Conviene pues, dar unas pinceladas sobre la aplicacion de este método al calculo de la optimizacion del cohete
multietapas. Suponiendo que se quisiera minimizar una funcioén de dos variables f(x, y), en dicho minimo la
funcion debe permanecer invariable con respecto a las variaciones en x € y:

f f
df =a—dx+a—dy (4.13)
OX oy
Debido a que dx y dy son arbitrarios e independientes, se satisface:
ﬂ = q =0 4.14)
ox oy

Anadiendo ahora que se quisiera minimizar la funcion f con la restriccion dada por g(x, y) = 0, se tendria:
0 0
dg=Lax+Bay-0 (4.15)
OX oy

Para que se cumpla la restriccion. Atendiendo a esto, dx y dy no serian ya independientes, pero teniendo que
satisfacer las relaciones anteriores conjuntamente, se puede afirmar:

f. f,

X

9, 9,

Si se llama a dicho ratio 7, entonces f, + 1gx =0 y f,, + ng,, = 0.

(4.16)

Es posible observar que las ecuaciones anteriores son equivalentes a minimizar la funcion:

h(x,y) = f(x,y) +179(x, y) (4.17)
considerando las tres ecuaciones que permitirian hallar x, 7 e y:
oh
—=0 4.18
o (4.18)
oh
—=0 (4.19)
oy
oh
—=0=0 (4.20)
on
Si se considera ahora la aplicacion a un cohete de dos etapas, las funciones a minimizar vendrian dadas por:
m +m,+m
AV, =gl In——~2—= 4.21)
gm +m, +m_.
m,+m
AV, =gyl In——- (4.22)
&,m, +mg

Donde la variable m; representa la suma de la masa estructural y la masa de propulsante de la etapa i.

Un problema préctico consiste en, dada la masa de la carga de pago m;, asi como de la velocidad efectiva a
través del impulso especifico, y el ratio estructural de una cierta etapa, determinar las masas, en este caso, de la
etapa 1 y la etapa 2 para minimizar la suma de masa total.

El problema de las n etapas sera el de determinar m,, m,, ... m,, para minimizar la funcion f:

f=M=m+m,+..+m, (4.23)
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Sujeto a la restriccion AV, + AV, + -+« + AV, — AVy = 0, o equivalentemente:

: m+m_ +..+m +m
D ol IN———122 L _AV, =0 (4.24)
= oM 4Am, . +mo+m
Si se observa que:
m+ My, +..+m,+m_ _ (L+&)(m +..+m, +m, ) _
M+ My, +otm+me (I-g) (M, +.+m +m )+ gm —gm, 425)
(I+&)(m +...+m, +m,) (l-¢)zZ,
eM+m +m ...+m +m —g(m+..+m +m) 1l-gZ
Por otro lado:
M +m, :(1—81)21 1l-&)Z, (A-¢)Z, (4.26)

m, 1-g2, " 1-52Z, "~ 1-¢7Z,

Esta funcion

términos de Z;.

M+my, e ;. , .
—— se minimiza cuando M es minimo, pero puede ser expresado de forma mas simple en

L

Finalmente:

M +m,
mL

Inl-&)+InZ,-In(1-£Z,)+...= (4.27)

In

=In[(1-5)Z,|-In(1-£Z)+..-In(1-£,Z,) =

n
=>[Inl-&)+InZ -In(L-£Z,)]
i-1
Asi pues, el problema a resolver sera: minimizar

f = [nd-)+InZ, ~In(l- £2,)] (4.28)

i=1

Sujeto a la restriccion

r=AV; = g,l, InZ; =0 (4.29)
i-1
En un extremo de f se debe de cumplir:
o o |1, & |, 1%l (4.30)
oz, "oz, 7|z 16z, || 2, |
. _ ngolspi_l .
Obteniendo Z; = —ngolspisl- , y de aqui:
n -1
r=AV; > gl n%e 2 _g (4.31)
i=1 I 77g0|spi gi

Que debe ser resuelto para el multiplicador de Lagrange correspondiente, 77, mediante algin método como
prueba y error.
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En conclusion, el proceso de optimizacion del escalonamiento seguira los siguientes pasos:

)

2)

3)

4.2.2.7

En primer lugar, se define la masa de la carga de pago, el incremento de velocidad necesario para poner
el satélite en orbita, y el niimero de etapas, asi como el impulso especifico de cada una de ellas.
Igualmente se considera una serie de valores del ratio estructural eligiendo para ello valores tipicos del
mismo.

Como segundo paso, se lleva a cabo el proceso de calculo anterior, de forma que se obtiene el valor del
multiplicador de Lagrange que permite resolver la ecuacion (4.31). Con ello se conseguira determinar
el valor del ratio estructural mas adecuado para conseguir alcanzar el AV requerido para poner en
orbita la carga de pago dada. Se obtiene asi, la menor masa de propulsante y estructural posibles para
cada etapa, siendo éste el objetivo de la optimizacion.

Por tltimo, se repetira el proceso incrementando el nimero de etapas en uno cada vez. Este desarrollo
se repetird hasta que el hecho de afadir una etapa adicional no traiga consigo una disminucion de la
masa de propulsante mayor del 5%, ya que, en este caso, la complejidad asociada a la adicion de una
nueva etapa no compensa la masa de propulsante ahorrada.

Algoritmo de calculo

Se presenta a continuacion un diagrama de flujo del proceso de optimizacion seguido, el cual permitira clarificar
de forma visual los pasos seguidos para optimizar el escalonamiento:
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n es el numero de etapas

Isp es el impulso especifico
de cada etapa. Sera un vector

de longitud n.

Epsilon es el coeficiente
estructural, un vector de 20
valores equiespaciados entre
0.08 y 0.2, valores tipicos de

v
epsilon.
E no
si

T

Multiplicadores de Lagrange

|So| Lagrange Cohete Multietapas

=

mp es la masa de
propulsante total

ms es la masa
estructural total
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eta es el multiplicador de
Lagrange que permite resolver
la ecuacion (4.31)

Ve es la velocidad especifica de
cada etapa

my es la masa de la carga de
pago (2500 kg)

j<=-nl

Z es el ratio de masa

lambda es el ratio de
carga de pago
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La funcién multiplicadores de Lagrange resuelve mediante el método de los multiplicadores de Lagrange la
ecuacion (4.31), empleando para ello un método de prueba y error.

4.2.2.8 Analisis numérico

Para resolver el problema de optimizacion previamente planteado se empleara la herramienta Matlab, tratando
de hallar la distribucion de masa de propulsante mas eficiente entre las diferentes etapas. De esta forma, se hara
uso del método de los multiplicadores de Lagrange descrito anteriormente y una serie de valores tanto para el
impulso especifico como el ratio estructural en cada etapa, escogiendo valores tipicos para los mismos.

Las entradas a proporcionar al programa de Matlab empleado seran la masa de la carga de pago, AV para una
trayectoria completa, lista de valores de € y el Iy, de cada etapa. Por su parte, el programa proporcionara la
cantidad de propulsante m,, y la masa estructural mg para cada etapa distribuidos 6ptimamente.

En primer lugar, se procedera a analizar la influencia del impulso especifico sobre la masa de propulsante, la
cual nos determinara la distribuciéon de masa optima para cada escalonamiento, asi como la rentabilidad de
colocar una etapa adicional. Para ello, se combinaran motores con distinto tipo de propulsante (liquido o s6lido)
escogiendo valores de I, caracteristicos para cada uno de ellos, los cuales pueden ser consultados en el anexo
B: tabla de escalonamientos de lanzadores comerciales.

Se realizara esta iteracion para dos y tres etapas, descartando ya soluciones de una etapa, lo que permitira
seleccionar el numero de etapas mas apropiado comparando el combustible ahorrado al afiadir una nueva.

A través de los resultados obtenidos en este analisis sera posible descartar ciertas configuraciones del vehiculo
lanzador, en base a la evolucion de la masa de propulsante necesaria en cada etapa con el impulso especifico.

En primer lugar, se realiza el andlisis de un cohete de dos etapas. Se presenta a continuacion la evolucion de la
masa de propulsante para las etapas 1y 2 en funcion de I, combinando diferentes tipos de propulsante, variando
el valor de I, de la primera etapa, y escogiendo diversos valores de [, para la segunda:

e Las dos etapas con propulsante liquido
x 10" mp 12 etapa frente a Isp, liquido-liquido
10¢ £ 3 3 3
N\ Isp etapa 2 liquido= 263
9 Isp etapa 2 liquido= 300
Isp etapa 2 liquido= 350
Isp etapa 2 liquido= 420 |]|

mp etapa 1
[6)]

N
3 e \\\\
T —
\
) \\\ ‘\
|
1

ot I
240 260 280 300 320 340 360 380 400 420 440
Isp

Figura 4-4. m,, primera etapa frente I, en cohete de dos etapas de propulsante liquido.
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x 10 mp 22 etapa frente a Isp, liquido-liquido
25¢ r r r r I r T T
Isp etapa 2 liquido= 263
Isp etapa 2 liquido= 300
Isp etapa 2 liquido= 350
2 Isp etapa 2 liquido= 420 ||

AN

N
xi\\
0.5 ~ T

\§

mp etapa 2

/]
/

ot I I I I I
240 260 280 300 320 340 360 380 400 420 440
Isp

Figura 4-5. m,, segunda etapa frente I, en cohete de dos etapas de propulsante liquido.
e Las dos etapas con propulsante solido

4

x 10 mp 12 etapa frente a Isp, solido-solido
7 r r r r r
Isp etapa 2 sdlido= 280
6.5 F= Isp etapa 2 sdlido= 300 i
' \ Isp etapa 2 solido= 310
s O
Q.
T
5 \ \
\ \
\
\\
4 T —
3.5 - - - - -
260 265 270 275 280 285 290 295
Isp

Figura 4-6. m,, primera etapa frente I, en cohete de dos etapas de propulsante solido.
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mp 22 etapa frente a Isp, sdlido-so6lido
1.4; r r r r

Isp etapa 2 soélido= 280
Isp etapa 2 sélido= 300

1.3 \\ Isp etapa 2 sdlido= 310 -
15 \\\

} \ \\

©

g1 \\\\\

3 \\

' \\\\\\\

0.9 \\
0'%0 2(;‘»5 270 275 22-30 25-35 290 295

Isp

Figura 4-7. m,, segunda etapa frente I, en cohete de dos etapas de propulsante liquido.

e Primera etapa con propulsante solido y segunda etapa con propulsante liquido. En esta ocasion se

obtendra la evolucion de la masa de propulsante necesaria variando tanto I, de la primera etapa de
propulsante s6lido, como el de la segunda de propulsante liquido, dejando fijo el valor de I, de la
etapa restante.

4 3R , .
x 10" mp 12 etapa frente a Isp,soélido-liquido o x 10 mp 12 etapa frente a Isp,sélido-liquido
7 T T T E T T r
Isp etapa 2 liquido= 280 Isp etapa 1 S?|fd0=280
T Isp etapa 2 liquido= 350 8 Isp etapa 1 s6lido=295 H
6 Isp etapa 2’liquido= 400
\ 7k
\\

5 — .

—

c 5

Q.

[
4 ©

o 4

€ \
3 3

\
2
2 \
1 \
1 0
260 265 270 275 280 285 290 205 240 260 280 300 320 |3;>0 360 380 400 420 440
Isp

Figura 4-8. m,, primera etapa frente I, en cohete de dos etapas (solido-liquido).
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X 104 mp 22 etapa frente a Isp,sélido-liquido

E 14 14 14

Isp etapa 1 s6lido=280
L Isp etapa 1 s6lido=295

X 104 mp 2%tapa frente a Isp,solido-liquido 18
E 14 14
Isp etapa 2 liquido= 280

4

Isp etapa 2 liquido= 350 16
\ Isp etapa 2 liquido= 400 :
1.4
N
Q.
~— 1S // /
1 /
\ 0.8
0.6
X 240 260 280 300 320 340 360 380 400 420 440
260 265 270 275 280 285 290 295

Isp
Isp

Figura 4-9. m,, segunda etapa frente Is,en cohete de dos etapas (solido-liquido).

En cuanto al cohete de tres etapas, nuevamente, se procede a representar la variacion de la masa de propulsante
para cada etapa relativa a la variacion de [, en cada etapa:

e Tres etapas con propulsante liquido

4

X 10 mp 1%tapa frente a Isp, liquido-liquido-liquido
45 o o T T T T T T T
Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 3 liquido=300
4 PN Isp etapa 1 liquido= 300, Isp etapa 3 liquido=300 |+
\\ Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 1 liquido= 300
3.5
N

: O
T

2.2 / ‘\\ \\\-

15 A
1 ,/ \\
0.5 \\\

mp etapa 1

240 260 280 300 320 340 360 380 400 420 440
Isp

Figura 4-10. m,, primera etapa frente I, en cohete de tres etapas de propulsante liquido.
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X 104 mp 22 etapa frente a Isp, liquido-liquido-liquido
3.5¢ r r I r I r r r
Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 3 liquido=300
3 Isp etapa 1 liquido= 300, Isp etapa 3 liquido=300 |
Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 1 liquido= 300
25 ‘\
N
5 2
o
T
5 \
g 15 N\ —
\ /
1 ———
\
0.5 / \\\ S~
-\\_

ot 1 1 1 1
240 260 280 300 320 340 360 380 400 420 440
Isp

Figura 4-11. m,, segunda etapa frente I, en cohete de tres etapas de propulsante liquido.

mp 32 etapa frente a Isp, liquido-liquido-liquido
15000+« r r r r r L L r

Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 3 liquido=300 |,
Isp etapa 1 liquido= 300, Isp etapa 3 liquido=300
Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 1 liquido= 300

///
yd

IRNE%
<

mp etapa 3

\
/ \
~——_
\
240 260 280 300 320 340 360 380 400 420 440
Is 9]

Figura 4-12. m,, tercera etapa frente Ig;, en cohete de tres etapas de propulsante liquido.
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e Tres etapas con propulsante solido

mp 12 etapa Isp, sélido-s6lido-soélido
4.4r¢

C r L L L
Isp etapa 2 sdlido= 280, Isp etapa 3 solido= 290

x 10
\\ Isp etapa 1 solido= 290, Isp etapa 3 sdlido=290
\\

4.2

~N Isp etapa 2 sdlido= 280, Isp etapa 1 solido= 290 i

~

N
3.8 \ \\\
NN
3.4 _— \\\\ \
3.2 — / \

= ~J

mp etapa 1

3t 1 ! 1 1 !
260 265 270 275 280 285 290 295
Isp

Figura 4-13. m,, primera etapa frente Iy, en cohete de tres etapas de propulsante solido.

x 10" mp 22 etapa frente a Isp, sélido-soélido-solido
2 o C C C C C
Isp etapa 2 sélido= 280, Isp etapa 3 so6lido= 290
18 \ Isp etapa 1 sdlido= 290, Isp etapa 3 so6lido= 290 n
' \ Isp etapa 2 sélido= 280, Isp etapa 1 sdlido= 290

16 \
1.4 \\
| AN

mp etapa 2

/
0gb—

o

0.6" - - -
260 265 270 275 280 285 290 295
Isp

Figura 4-14. m,, segunda etapa frente /5, en cohete de tres etapas de propulsante solido.
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mp 32 etapa frente a Isp, sélido-sdlido-sdlido
6500 r r r I r r

\ Isp etapa 2 sdlido= 280, Isp etapa 3 solido= 290
6000 Isp etapa 1 sélido= 290, Isp etapa 3 sélido= 290 .
Isp etapa 2 sélido= 280, Isp etapa 1 sélido= 290

T~

. \\\\
5000 \\ ]
™ \ B
©
o
£ 4500 \\ ~
2 /&
4000 /, \\
3500 //
3000 /
2500 J J ] i i :
260 265 270 275 280 285 290 295

Isp
Figura 4-15. m,, tercera etapa frente I, en cohete de tres etapas de propulsante solido.

e Primera etapa con propulsante solido y segunda y tercera etapa con propulsante liquido

X 104 mp 1%tapa frente a Isp,sélido-liquido-liquido
45 o T T T T T T

\ Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 3 liquido=300
4 Isp etapa 1 soélido= 280, Isp etapa 3 liquido=300 ||
\ Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 1 sélido= 280
3.5 AN

I
N

8 y N
S 25
()
o
: / \

2 \\

1.5
/
1

0.5 - - - - "
240 260 280 300 320 340 360 380 400
Isp

Figura 4-16. m,, primera etapa frente /s, en cohete de tres etapas (solido-liquido-liquido).
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x 10" mp 22etapa frente a Isp,solido-liquido-liquido
2.5 [ [ r [ r r r
Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 3 liquido=300
Isp etapa 1 solido= 280, Isp etapa 3 liquido=300
5 Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 1 sélido= 280
o 15 N—""
«
& N
o
Q.
1S 1 \
0.5 \

0 L L L L !
240 260 280 300 320 340 360 380 400
Isp

Figura 4-17. m,, segunda etapa frente I, en cohete de tres etapas (s6lido-liquido-liquido).

mp 32 etapa frente a Isp,solido-liquido-liquido
15000 r r r [ L L

4
Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 3 liquido=300
Isp etapa 1 sélido= 280, Isp etapa 3 liquido=300
Isp etapa 2 liquido= 300, Isp etapa 1 sdlido= 280

V4
e

\\ P

/ T~

mp etapa 3

5000

.
- L

0 I I I I
240 260 280 300 320 340 360 380 400
Isp

Figura 4-18. m,, tercera etapa frente I, en cohete de tres etapas (solido-liquido-liquido).
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A partir de los resultados obtenidos para el cohete de dos y tres etapas pueden sacarse ciertas conclusiones de
relevancia. En primer lugar, es posible observar que, por lo general, la tendencia de la masa de propulsante
respecto al impulso especifico es decreciente, tanto para motores con propulsante so6lido como para aquellos que
poseen propulsante liquido, si bien hay algunas excepciones dependientes de la combinacion de propulsante
escogida.

Tendencias similares se encuentran para las diversas combinaciones de propulsantes en el cohete de tres etapas.
Cabe mencionar que, en algunos casos, la eleccion del cohete de tres etapas resulta mas apropiada que la del
motor de dos etapas, ya que los resultados obtenidos para la masa de propulsante total o en cada etapa resultan
menores, para la carga de pago dada. En cualquier caso, debido a que, como se menciond anteriormente, el
disefio y desarrollo de una etapa adicional tiene un coste elevado, la decision de anadir dicha etapa debera ser
evaluada tomando en consideracion la masa de propulsante que es posible ahorrar.

Aunque en el proceso de optimizacion aqui seguido el parametro que se emplea como base para la optimizacion
es la masa de propulsante que es necesario emplear para poner en orbita la carga de pago dada, es posible analizar
igualmente, la influencia del tipo de motor escogido, y por ende del valor del impulso especifico de cada etapa,
en la masa estructural requerida para cada etapa.

Haciendo uso de las relaciones anteriores y su implementacion en la herramienta Matlab, se observa la tendencia
también decreciente de la masa estructural total del vehiculo con el impulso especifico. Para ello, se analizan los
siguientes tipos de configuracion:

e Cohete de dos etapas con propulsante liquido. Se realiza la variacion del impulso especifico de la
primera etapa y se mantiene constante el impulso especifico de la segunda etapa.

e Cohete de dos etapas con propulsante solido en la primera y liquido en la segunda. Nuevamente se
mantiene fijo el valor del impulso especifico de la segunda etapa, que es, en este caso, de
propulsante liquido.

e (Cohete de dos etapas con propulsante sélido. Se emplea el mismo proceso que en los casos

anteriores.
Variacion de ms con Isp
14000
12000 \ Isp etapa 2 liquido=300 s |_|
10000 \

2 8000 \\
6000 \‘

4000 \

\\

2000°" " " ; " " -
240 260 280 300 320 340 360 380 400 420 440

Isp

Figura 4-19. my total frente I, de la 1 etapa en cohete de dos etapas de propulsante liquido.
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% 10" Variacién de ms con Isp
1.4¢
1.3
Isp etapa 2 liquido=300 s
Isp etapa 2 s6lido=280 s
1.2
£ L1 \\
\\
° \\
0.8° - - - - -
260 265 270 275 280 285 290 295

Isp
Figura 4-20. mg total frente I, 2° etapa (2 etapas: solido-liquido en amarillo y s6lido-solido en negro).

Se procede a continuacion a analizar diversas configuraciones para las distintas etapas, estudiando en cada caso
la viabilidad de colocar una etapa adicional. Esto se realizard para el cohete de dos, tres y cuatro etapas,
escogiendo valores caracteristicos del impulso especifico como los considerados con anterioridad.

Cabe mencionar que, como ya se ha estudiado previamente, la masa de propulsante varia de forma considerable
con el valor de impulso especifico, y, por tanto, diferentes combinaciones del propulsante de cada etapa podrian
dar lugar a resultados muy diferentes entre si. No obstante, en la siguiente tabla puede observarse que, por lo
general, no compensa emplear un cohete de cuatro etapas para poner en Orbita la carga de pago dada, ya que
normalmente la disminucion de masa de propulsante no es lo suficientemente elevada como para compensar la
complejidad de introducir la etapa adicional, o incluso resulta mayor que en configuraciones de tres o dos etapas.
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2 ETAPAS

3 ETAPAS

Disminucion de
m, con 3 etapas

4 ETAPAS

Disminucion de
m,, con 4 etapas

Propulsante liquido en las
dos etapas:

N,0, /UDMH I;,=318 s
N,0,/UDMH I3,=340s
m, = 36091 kg

Propulsante liquido en las
tres etapas:

N,0,/UDMH I,=318 s

N,0,/UDMH I,=340's

N,0,/UDMH I;,=320s
m, = 32929 kg

Reduccion 8.76%

Propulsante liquido en las 4
etapas:

RP-1/LO I4,=310's
RP-1/LO I3,=311s
RP-1/LO I;,=326s
N,0, — UDMH Isp=331s
m, = 33364 kg

Aumento de mp.

No compensa
afiadir una cuarta
etapa

Propulsante solido en las
dos etapas

HTPB I,,=284s

Propulsante solido en las tres
etapas

HTPB [,,=284 s

Reduccion 16.4%

Propulsante solido en las
cuatro etapas

HTPB I;,=284s
HTPB I,,=308 s

Reduccion 3.38%

No compensa

HTPB I,=308 s -
HTPB I5,=308 s Sp NEPE I,,=300's afiadir una cuarta
NEPE [,,=300 s etapa
m, = 53128 kg TP-H-3340 [;,=288's
my, = 44414 kg
my, = 42915 kg
Propulsante sélido en la Propulsante Sé,lid(,) enla
Propulsante solido en la primera etapa y liquido en la prlmeradeta{)a y liquido a:l la
primera etapa y liquido en segunda y tercera etapa segunda, fereera y cuarta
la segunda etapa HTPB-AI/NH4C104 eiapa
HTPB-AINH4CIO4 1.=269 s Reduccis HTPB-AINHA4CIO4 Reduceid
I;,=269's P educcion I;p=269 s educcion
N,0,/UDMH I,=302 0 0
N,0,/UDMH I;,=302s 204/ S 28.:84% N,0,/UDMH I3,=302s 13.65%
m, = 61144 kg LH, /L0, 1oy =318 N,0,/UDMH I;,=318 s
m, = 43507 kg

N,0,/UDMH I3,=331s
m, = 37556 kg

4.2.2.9

Tabla 4-2. Comparacion entre cohetes de dos, tres y cuatro etapas.

Comparacion etapas en serie y paralelo

Para el estudio de la tipificacion en paralelo, habra que tener en cuenta ciertas modificaciones a introducir en los
calculos anteriores, ya que ahora dos etapas llevan a cabo su funcién al mismo tiempo.

El incremento de velocidad para las etapas en paralelo del vehiculo puede ser calculado como:

AV =V, In| Mo

m,

4.32)

Donde m, es la masa del vehiculo antes de que se consuma el propulsante, m, la masa una vez consumido el

propulsante, pero antes de que se arrojen los restos de la etapa y V,* puede ser calculado a través del empuje
proporcionado por cada etapa, dato conocido para cada motor (ver tabla de escalonamientos en anexo B). Asi,

partiendo de la definicion del empuje previamente planteada, se obtiene:
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T* Z mpivei - T'
Vi=e—=1d = (4.33)
e m n n T ’
p m i
g P i=1 Vei

Siendo n el nimero de etapas en paralelo.

Estos cambios se introduciran en el programa de Matlab para poder comparar los resultados obtenidos con cada
tipo de etapificacion. Se estudiaran los casos de un cohete de dos etapas en serie frente a un cohete de dos etapas
con “boosters”, y de un cohete de tres etapas en serie frente a un vehiculo que empleara tres etapas y “boosters”,
escogiendo valores reales de impulso especifico.

N,0,/UDMH I,,=284s
2 ETAPAS EN SERIE N,0,/UDMH I5,=432's
my, = 22381 kg

2 “boosters” I5,=274.5 s

N,0,/UDMH I5,=432s

N,0,/UDMH I5,=446 s
my, = 37579 kg

2 ETAPAS CON BOOSTERS

N,0,/UDMH I;,=284s

N,0,/UDMH I,,=432s

N,0,/UDMH I,,=446s
my, = 22749 kg

3 ETAPAS EN SERIE

2 “boosters” I5,=274.5 s

N,0,/UDMH I;,=432s

N,0,/UDMH I;,=446 s
LH,/LO I,,=440's
m, = 30505 kg

3 ETAPAS CON BOOSTERS

Tabla 4-3. Comparacion entre cohetes en serie y en paralelo.

A raiz de estos resultados, cabe destacar que, si bien el hecho de introducir una serie de “boosters” en paralelo
con la primera etapa del cohete puede suponer un aumento de la masa de propulsante necesaria frente a cohetes
de 2 6 3 etapas en serie, para ciertas combinaciones de impulso especifico, los valores obtenidos para la masa
de propulsante son cercanos a los presentados en los cohetes anteriores. Esto, unido a las ventajas que supone
introducir “boosters” en términos, sobre todo, de la mejora de la estabilidad, hace que sea necesario considerar
este tipo de cohetes en la seleccion del sistema propulsivo mas apropiado para poner en Orbita el satélite. Por
otro lado, cabe mencionar igualmente, que la configuracion de cohetes con “boosters” en paralelo con la primera
etapa es la mas comun entre los vehiculos lanzadores, principalmente por las ventajas de esta configuracion
mencionadas con anterioridad.

4.2.210 Contribucion de las pérdidas

En el proceso de optimizacion anterior se ha optado por considerar en primera aproximacion que el unico
incremento de velocidad necesario para poner la carga en orbita era aquel asociado a acelerar el vehiculo hasta
alcanzar la velocidad en la orbita final. No obstante, es bien sabido que, durante su trayectoria, el vehiculo se
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vera sometido a ciertos efectos que pueden dar lugar a que el requisito de incremento de velocidad sea mayor.
Se evaluan seguidamente dichas pérdidas, con el fin de determinar la posibilidad de despreciar su efecto:

Gravedad. Es menester considerar las pérdidas por gravedad modeladas como:

AV = gAt =9.8m/ s’ x120s =1176m/s =1.2km/s | (4.34)

gravedad

donde se ha tenido en cuenta que tipicamente se tardan 120s en alcanzar una 6rbita baja, debido al giro
por gravedad.

Resistencia atmosférica. Puede ser caracterizada a partir del coeficiente de resistencia Cp:

D=2 pV?SC, (435)

Donde S es la seccion transversal del cohete y Cp, el coeficiente de resistencia. La densidad p varia con
la altura, con un modelo que puede ser aproximado como:

p=pe " (436)
Donde H~8000m y p, la densidad a nivel del mar.

Cabe mencionar que la ecuacion diferencial obtenida para la velocidad solo podria ser resuelta haciendo

uso de métodos numéricos. No obstante, el efecto de las pérdidas por resistencia suele ser ignorado en

una primera estimacion como la aqui presentada, ya que su valor no es significativo. Podria ser estimado

en condiciones de méxima resistencia, con p = 0.25 kg/m3, suponiendo que el vehiculo viaja a una
. . ., D?

velocidad V' = 700 m/s y tiene una seccion transversal dada por S = 7 - donde puede tomarse D =

5m como valor tipico en vehiculos lanzadores. Asi, escogiendo como coeficiente de resistencia un valor
usual, C, = 0.2, la fuerza de resistencia seria de la forma:

2
D= %0.25x 7007 x ﬂ%x 0.2 = 2.4052x10°N (4.37)

De la anterior expresion, el incremento de velocidad asociado a dicha fuerza vendrd dado por la
integracion de la misma entre la masa correspondiente:

AV = IE dt (4.38)
m

Suponiendo un valor de la masa tipico para un vehiculo lanzador, m = 12000kg, y que la duracion
del trayecto hasta la orbita LEO es de t = 120s, las pérdidas asociadas a la resistencia atmosférica
seran de la forma:

V= 2.4502x10°
12000x9.8

Giro de la Tierra. En lo que se refiere al incremento de velocidad que aparece debido al giro de la Tierra,
puede suponer bien una pérdida, o bien una ventaja que permite aprovechar dicho giro para alcanzar la
orbita deseada con un menor AV. Para una primera estimacion, es posible tomar:

x120=0.25km/s (4.39)

AV =wxR =274 6378 14km = 0.46km / s (4.40)

24h x3600s

Donde w es la velocidad angular de la Tierra, y r el radio de la Tierra, R = 6378.14km. Notar que se
ha supuesto que la Tierra completa un giro de 360° en un dia cuya duracion se toma de 24 h.
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Una vez estimadas estas pérdidas, el incremento de velocidad necesario para poner el satélite en orbita, surge de
la contribucion de cada uno de estos efectos, y viene dado por:

AV =AV + AV rareded T AV g0 +AV

resistencia 9irOrigrra

4.41)

No obstante, como ha podido observarse, el AV asociado a la resistencia supone menos 5% de AV; g, al igual
que el asociado al giro de la Tierra que supone aproximadamente un 6%, mientras que aquel asociado a la fuerza
de la gravedad supone en torno al 15% de AV, g . Por tanto, la contribucién al incremento de velocidad total del
vehiculo puede considerarse pequeiio. No obstante, a la hora de elegir el sistema propulsivo idéneo, se considera
conveniente incluir las pérdidas asociadas a la gravedad, ya que aportan una contribuciéon mayor al AV total,
tomando asi una eleccion mas acorde con la realidad. El incremento de velocidad a alcanzar sera pues:

AV =AV ., +AV

=8.84km/s|(4.42)

gravedad

4.2.211 Eleccion del sistema propulsivo

Tras el estudio anterior, donde se han sacado ciertas conclusiones relevantes en relacion al sistema propulsivo
que es necesario emplear en el cohete, se pasa a continuacion a estudiar diferentes soluciones posibles para poner
en oOrbita la carga de pago dada, escogiendo alternativas configuraciones de “boosters” de propulsante sélido y
motores de propulsante liquido o so6lido empleadas en lanzadores comerciales.

En relacion a los resultados obtenidos previamente, las soluciones escogidas seran aquellas que presenten
combinaciones de propulsantes con el mayor impulso especifico posible. Igualmente, se descartan aquellas
combinaciones que presentan propulsante solido en todas las etapas, ya que se ha obtenido en dichos casos, que
la masa de propulsante total era mayor. Las configuraciones a analizar seran cohetes de etapificacion en serie
con motores liquidos, de dos o tres etapas, y cohetes de dos etapas con la primera etapa en paralelo con “boosters”
de propulsante s6lido.

Se analizaran diferentes opciones de “boosters” que permiten cubrir un rango amplio de disefios. El primer
“booster” es el P230 presente en los lanzadores Ariane V. Un segundo tipo a considerar sera el AJ-60A empleado
en los cohetes de la serie Atlas V. En tercer lugar, se consideran los “boosters” sélidos de la serie Castor, asi
como los del tipo GEM, o motor de grafito-epoxy usados en diferentes configuraciones de los lanzadores Delta
Iy DeltaIV. Se analizaran también los “boosters” del tipo SRB-A 202 y SRB-A 204 que emplean los lanzadores
japoneses H-II A. Por ultimo, se estudian los “boosters” (PSLV-G) - S9 presentes en el lanzador PSLV. En la
siguiente tabla se presentan las caracteristicas propulsivas de cada una de estas configuraciones:

Propulsante Iy, () ¢,(5) m

P230 HTPB 274.5 130 7000
AJ-60A HTPB 279,3 1688.4
Castor 4A HTPB 266 56 478
GEM-40 HTPB 274 64 492.9
GEM-46 HTPB 278 75 628.3
GEM-60 HTPB 245 91 826.6
SRB-A HTPB 283 100 2520
PSLV-G-S9 HTPB 262 44 502.6

Tabla 4-4. Caracteristicas de “boosters” empleados.
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Propulsante Tyacio(KN) Ty (KN)

Vulcain 2 LOx/LH, 432 310 540 1390 960
Pra%‘_’\{ggney LOx/LH, 450,5 198.4

RS-27 LOx/RP —1 302 265 1054
AJ10-118K N,0,/Aerozine 319 431 43.6

RS-68 A LOx/LH, 412 360 245 3560 3137
Merlin 1D LOx/Keroseno 342 375 934
GS2 -L37.5H N,0,/UDMH 302 207 135 725
GS3-C15 LOx/LH, 454 707 75
RD-0213 N,0,/UDMH 325 238 613.8
SS-19 N,0,/UDMH 320 183 240
YF-75 LOx/LH, 440 469 156.9

Tabla 4-5. Caracteristicas de motores empleados.

Las diferentes combinaciones de etapificacion y los resultados obtenidos para cada una de ellas en lo que se
refiere a masa de propulsante y masa estructural de cada etapa se presentan en el anexo D. El analisis ha sido
realizado para cohetes de dos y tres etapas en serie, asi como configuraciones de dos etapas con dos y cuatro
“boosters” en paralelo con la primera de ellas.

Se ha llegado a que las mejores opciones en cada caso son las que aqui se muestran:

e Cohete de dos etapas

Etapa 1 Etapa 2 mg(kg) V4

my,(kg)

Apayload

RS-68 A | GS3-C15 27098 2356 6.6 | 0.07 0.08 0.85

Tabla 4-6. Configuracion optima de cohete de dos etapas.
o Cohete de tres etapas

Etapa 1 Etapa2  Etapa3

my(kg) my(kg) Z
26967

Apayload

RS-68 A SS-19 | GS3-Cl15 2345 6.6 | 0.07 0.08 0.85

Tabla 4-7. Configuracion optima de cohete de tres etapas.
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e Cohete de dos etapas mas dos “boosters”

Etapa 1

RS-68 A GS3-C15 GEM-40 28796 2504 6.8 | 0.074 0.07 0.85

Tabla 4-8. Configuracion optima de cohete de dos etapas mas 2 “boosters”.

o (Cohete de dos etapas mas 4 “boosters”

Etapa 1 Etapa 2 4 boosters m,(kg) my(kg) VA & Apayload p

RS-68 A GS3-C15 GEM-46 29705 2583 6.89 0.07 0.07 0.85

Tabla 4-9. Configuracion optima de cohete de dos etapas mas 4 “boosters”

A laluz de los resultados obtenidos para cada configuracion 6ptima es posible inferir que se obtienen resultados
similares en los cuatro casos, siendo la configuracion que presenta una menor masa de propulsante y estructural
aquella en la que se emplean tres etapas. No obstante, resultados muy similares se obtienen en el caso del cohete
de dos etapas y dos etapas con dos y cuatro “boosters”, siendo la reduccion de masa de propulsante asociada a
la introduccion de la tercera etapa del 0.48% frente al cohete de dos etapas, mucho menor del 5%, con lo que no
compensa afiadir esta etapa adicional.

Por su parte, el incremento de masa asociado a la inclusion de 2 “boosters” en el cohete de dos etapas es del
6.26%, cercano al 5%. Debido a que el incremento de masa de propulsante asociado no es excesivamente
elevado, unido a la mejora de la estabilidad del vehiculo que supone la introduccién de “boosters”, unido al
hecho de que la mayoria de los lanzadores comerciales en la actualidad emplean “boosters”, queda justificada
la eleccion de esta solucion como la mas adecuada para poner en orbita la carga de pago dada de 2500 kg. Por
el contrario, se descarta en primera instancia, la solucion de un cohete de dos etapas mas 4 “boosters”, ya que es
posible cumplir los requisitos para la carga de pago dada empleado tinicamente 2 “boosters”.

4.2.3 Otros parametros de disefio

La precision en la insercion es concebida para un vehiculo espacial como su capacidad de transportar un satélite
a bordo y depositarlo en la érbita requerida, con el menor grado de error posible. Si se diera el caso en que el
vehiculo lanzador es capaz de lanzar el satélite al espacio, pero no consigue inyectar en la érbita adecuada, o al
menos lo mas cercano posible a ella, el lanzamiento habra sido en vano, dandose la mision por fallida. Es por
esto que, el lanzador escogido debe presentar la mayor de las precisiones posibles, con el fin de evitar que el
satélite deba realizar demasiadas maniobras de correccion.

Por su parte, es comtn que en los casos en que la mision se desarrolla en drbitas a elevada altitud, el lanzador
no tenga la capacidad para poner en la 6rbita requerida al satélite con la potencia que puede proporcionar. Es
necesario en esos casos, que el satélite sea depositado en primer lugar en una Orbita denominada de
aparcamiento. Sera el satélite con su propio sistema propulsivo el encargado de realizar las maniobras o
transferencias necesarias hasta la orbita requerida.

Para la mision aqui analizada se considera que el lanzamiento es directo a la 6rbita nominal, a 400 km de altitud.
De este modo, las maniobras que debera realizar el satélite una vez en oOrbita seran tinicamente de correccion,
segun el grado de imprecision del lanzador.

Por ultimo, mencionar que ademas de una capacidad de carga superior a los 2500 kg, el lanzador debe disponer
de un volumen en la cofia protectora del satélite superior a los 7.6 m3. Igualmente, la forma de dicha cofia debe
ser la adecuada como para albergar un satélite con geometria prismatica como el propuesto.
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4.3 Eleccion de un lanzador entre las soluciones comerciales existentes

Tras llevar a cabo el predisefio de como debe ser el vehiculo lanzador mas apropiado para poner en oOrbita el
satélite propuesto se lleva a cabo el proceso de seleccion entre los lanzadores comerciales existentes, escogiendo
aquellos vehiculos cuyas prestaciones se aproximen mas al lanzador obtenido como idoneo.

4.3.1 Situacion del mercado de los lanzadores comerciales

Dentro del sector de los vehiculos espaciales, existen multitud de soluciones disponibles para poner en orbita un
satélite espacial. En la actualidad, no solo Estados Unidos o Rusia se dedican al disefio y produccion de
lanzadores, sino que Europa, a través de la compafiia Aerospace, y otros paises desarrollados o en via de
desarrollo han entrado de lleno en la carrera espacial. Asi, paises como Japon, China, India o Israel ofrecen
soluciones comerciales diversas en el mercado de los vehiculos lanzadores, registrando un gran numero de
lanzamientos en los tltimos afios.

4311 Estados Unidos
Entre los lanzadores americanos utilizados de forma extendida en la actualidad, encontramos la siguiente

division por compafiias:

e ULA “United Launch Vehicles”, cuyos lanzadores han sido realizados en colaboracion con la
Fuerza Aérea estadounidense. Entre sus vehiculos incluye el Atlas V, Delta Il y Delta IV.

e Space X, compaiiia estadounidense privada del sector espacio, que ofrece entre sus vehiculos el
Falcon 9, asi como la solucion Falcon 9 Heavy para poner en 6rbita satélites de mayor tamafio.

e Orbital ATK, en colaboracion con el departamento de defensa de los EEUU, dispone en su catalogo
de soluciones comerciales como el lanzador Antares, Minotaur I, Pegasus XL y Minotaur V.

4.31.2 Rusia

Dentro del grupo de lanzadores rusos, las soluciones disponibles en la actualidad engloban los vehiculos Proton,
Soyuz, Dnepr, Rockot o Strela.

4313 Europa

A través de la compaiiia europea Arianspace, la Union Europea presenta opciones comerciales en el sector de
lanzadores espaciales incluyendo los cohetes Ariane V, Soyuz y Vega.

4314 China

Los lanzadores disponibles en este pais incluyen el Long March 2C, Long March 2D, Long March 3A y Long
March 3C.

431.5 Japon

Los principales vehiculos lanzadores disponibles en el pais nipon son el H-II en sus dos versiones A y B, y el
cohete Epsilon para poner en orbita satélites de menor tamaiio.

43.1.6 India

Dos soluciones son las disponibles en lanzadores comerciales en la India: el vehiculo PSLV, destinado a poner
en Orbita satélites polares principalmente, y una solucion similar orientada al lanzamiento de satélites
geosincronos, el GSLV.

4.3.1.7 Ofros paises

Ademas de los anteriormente citados, paises como Israel con el cohete Shavit o Brasil con lanzadores VLS han
participado activamente en el campo de los lanzamientos espaciales.
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Las familias de vehiculos lanzadores estudiadas, junto con las principales caracteristicas de cada uno de ellos,
en base a los diferentes criterios de seleccion considerados se pueden consultar en el Anexo A: tabla de datos de
lanzadores. Para la obtencion de estos datos se ha recurrido a los manuales de vuelo de cada lanzador.

Estos manuales de vuelo, disponibles de forma gratuita para los vehiculos lanzadores comerciales via on-line,
permiten consultar las prestaciones y servicios disponibles con cada lanzador. Asi, se recoge en los mismos la
descripcion del lanzador, es decir, tipos de configuraciones propulsivas posibles, asi como de la cofia protectora
de la carga de pago; la capacidad de carga del lanzador segtn el tipo de orbita a alcanzar y las dimensiones de
la cofia especificando el volumen total que puede ser utilizado para la carga de pago; la trayectoria seguida
durante el lanzamiento, junto con las bases de lanzamiento desde las que es posible lanzar el vehiculo; la
exactitud de insercion en orbita; y las caracteristicas del entorno al que se vera sometido el satélite durante el
lanzamiento.

4.3.2 Criterios de seleccion del vehiculo lanzador

4.3.21 Precision en la insercion

Mediante el estudio de los manuales de vuelo, es posible obtener los datos de precisiéon o exactitud de la
inyeccion del vehiculo lanzador, obteniendo desviaciones de cada parametro orbital, esto es, de cada elemento
que define la orbita. Es habitual que estos datos de precision en la insercion se presenten en los manuales de
vuelo en base al criterio 3-c.

Conviene, por tanto, hacer mencion al significado de dicho criterio. Para ello, es menester introducir, en primer
lugar, la definicion de distribucion normal o Gaussiana. Se trata de una funcion de probabilidad representada
mediante una funcién de densidad con forma acampanada, y simétrica respecto a un determinado parametro
estadistico.

La importancia de la distribucién normal radica en el hecho de que permite modelar numerosos fendmenos
naturales, sociales y psicologicos, asumiendo que las observaciones pueden modelarse como una suma de ciertas
causas independientes.

En estadistica, se emplea la llamada regla 68-95-99.7, estableciendo los limites de ciertos porcentajes de valores
que quedan dentro de bandas alrededor de la media de la distribucion normal, cuyo ancho total es uno. Asi, con
una desviacion estandar de uno, dos o tres, el 68.27%, 95.45% y 99.73% de los valores quedan dentro de una,
dos o tres desviaciones estandar de la media, respectivamente.

99,7% of the data are within

‘ L -
3 standard deviations of the mean

95% within

2 standard deviations
68% within

<— 1 standard —*
deviation

H =30 p— 2o H—a H [T u+o u+ 30

Figura 4-21. Criterios 1-c, 2-6 y 3-c. Fuente:
https://en.wikipedia.org/wiki/68%E2%80%9395%E2%80%9399.7 rule#/media/File:Empirical Rule.PNG

Por lo tanto, los datos presentados en los manuales de vuelo en base al criterio 3-c, indican la precision de la
inyeccion que se obtendra con el lanzador en el 99.73% de las ocasiones. Un ejemplo de 1a forma de presentacion
de la precision en la insercion del lanzador en los manuales de vuelo se presenta a continuacion, escogiendo en
este caso los datos referentes al lanzador Atlas V:
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Atlas V
COrbit at Centaur SC Separation + 3-sigma Errors
Argument
Apogee Perigee | Inclination | Apogee Perigee | Inclination | of Perigee RAAN
Mission ko {nmi) | km {nmi) (deg) km {nmi) [ ko (nomi) {deg) (deg) (deg)
GTO 35,887 185 258 168 48 0.025 0.2 0.22
(Coast (19,383) (105) (91} (2.5)
= B00 sec)
GTO 35,785 4,318 217 238 12.0 0.025 0.37 0.38
(Coast (18,312) (2.330) (128) (8.5)
~ 5400 sec)
Super-Synch | 77,268 2p4.5 26.4 586 46 0.025 0.32 0.34
(41,722) (158) (316) (2.5)

Figura 4-22. Precision en la insercion del lanzador Atlas V. Fuente: [9].

Observar que dichos datos aparecen en este caso junto con los errores de separacion de la tltima etapa del
lanzador. Como ya se ha mencionado, se muestran desviaciones de los principales elementos orbitales que
definen la orbita, en este caso la altitud de perigeo y apogeo, relacionadas con la excentricidad, la inclinacion, el
argumento de perigeo y el RAAN o ascension recta del nodo ascendente.

La importancia de la exactitud en la inyeccion del lanzador esta igualmente relacionada con el disefio del satélite.
Asi, podria darse el caso en que el satélite no contara con un sistema propulsivo lo suficientemente potente como
para corregir los errores de insercidon del lanzador. He aqui un aspecto en el que, por tanto, la precision de
inyeccion del vehiculo adquiere una relevancia similar a la que pueden tener otros criterios de seleccion del
lanzador como la fiabilidad del mismo o el coste. En el caso del satélite para el que se pretende elegir lanzador
en este estudio, se impone una limitacion en el incremento de velocidad maximo que el sistema propulsivo del
satélite puede proporcionar, concretamente, AV<10 km.

Dicho AV estara asociado a las diferentes maniobras que el satélite se ve obligado a realizar para corregir la
orbita en la que le pone el lanzador, o en ocasiones, para hacer la transferencia a 6rbitas superiores que el lanzador
no puede alcanzar. En este caso, el satélite es inyectado en una 6rbita baja directamente por el lanzador, con lo
que el total de su AV disponible puede ser empleado en la correccion de la orbita.

Los errores en la inclinacion de la orbita requerida se corregiran por medio de una maniobra de cambio de plano.
Esta maniobra sera la de mayor coste en términos de un mayor AV que tendra que realizar el satélite en la
correccion de su orbita.

Los errores de inyeccion en apogeo o perigeo, o de igual forma en la excentricidad o el semieje mayor de la
orbita dan lugar a que sea necesario realizar una transferencia de Hohmann.

Existen, por lo general, infinitas drbitas de transferencia posibles, cuyo coste vendra dado por el AV total
asociado a la misma. No obstante, como ya se ha mencionado, para el caso de dos orbitas coplanarias, la
maniobra de transferencia de Hohmann resulta 6ptima en términos de menor AV, esto es, de menor coste. De
este modo, se considera que primeramente el satélite realiza la maniobra de cambio de plano asociada a la
inclinacion, y seguidamente realiza una transferencia de Hohmann entre la o6rbita final y la inicial una vez que
ambas se enmarcan dentro del mismo plano, o, al contrario.

4.3.2.2 Fiabilidad del lanzador

Se define la fiabilidad de un sistema, componente o subsistema como la probabilidad de que lleve a cabo la
funcion para la que ha sido disefiado bajo ciertas condiciones restrictivas durante un periodo de tiempo. Para un
vehiculo lanzador, la fiabilidad puede ser definida como la probabilidad de completar el lanzamiento de forma
exitosa, consiguiendo colocar el satélite correspondiente en orbita.

En una encuesta realizada por la “Federal Aviation Administration” en el afo 2001 [26], donde diferentes
usuarios de vehiculos lanzadores a nivel mundial fueron cuestionados acerca de los principales criterios a
considerar en la seleccion de un lanzador, se recalca la relevancia de la fiabilidad del lanzador dentro de estos
aspectos a tener en cuenta en la toma de decision.

La fiabilidad del lanzador debe ser tal que garantice que el riesgo de fallo técnico durante la operacion del
vehiculo es muy bajo, en base a actuaciones previas del mismo. Es, por tanto, uno de los aspectos fundamentales
que deben ser evaluados en la eleccion del sistema lanzador mas apropiado para una carga de pago especifica.
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Un fallo del lanzador, puede suponer un incremento considerable del coste asociado al disefio y desarrollo del
satélite, siendo necesario paralizar la mision y llevar a cabo un despliegue de operaciones de manteamiento que
provocan mayores retrasos. En el caso de misiones comerciales, la tendencia de las compaiiias es la de mostrarse
mas conservadores en lo que a la tecnologia se refiere, tratando de asegurar, por encima de todo, el éxito de la
mision. Sin embargo, para los lanzamientos gubernamentales o desempefiados por compaiias privadas, la
posibilidad de fallo no es tan critica, con lo que se aprecia cierta inclinacion a ponderar de forma mas igualada
la fiabilidad y el coste del vehiculo.

Los usuarios muestran, por lo general, un interés considerable en garantizar que el vehiculo lanzador elegido es
suficientemente fiable, esto es, ha realizado un niimero de lanzamientos exitosos tal que es posible admitir que
su probabilidad de fallo durante el vuelo es pequeiia. De igual forma, es necesario analizar cada componente o
elemento del vehiculo por separado, estudiando y cuantificando las ocasiones en las que su mision ha sido
exitosa.

En lo que se refiere a la importancia de la fiabilidad del lanzador, cabe mencionar, por ltimo, el hecho de que
la eleccion de un lanzador con un alto ratio de lanzamientos exitosos permite disminuir el coste de los seguros
que el usuario del lanzador debe contratar para el caso en el que el fallo del vehiculo de lanzamiento suponga
alglin dafio o la destruccion total del satélite.

Atendiendo al estudio de la fiabilidad del vehiculo, existen diversas técnicas y métodos de optimizacion que
permiten calcularla atendiendo al ratio de fallos experimentados durante un cierto tiempo de operacion. Sin
embargo, en el presente trabajo, los datos relacionados con la fiabilidad del lanzador se obtendran como una
relacion entre los lanzamientos exitosos y el numero de lanzamientos totales llevados a cabo. Los datos seran
seleccionados de la revision anual del transporte espacial comercial realizada nuevamente por la FAA [25],
correspondientes al afio 2014.

Algunos de dichos datos ya se han presentado en la introduccion, sin embargo, se recogen en la siguiente tabla
el nimero de lanzamientos totales realizados en 2014, la fiabilidad del lanzador seglin los lanzamientos
realizados en 2014, la fiabilidad atendiendo a los datos de los 10 afios anteriores al 2014 y el afio del primer
lanzamiento que da una idea del tiempo en activo del vehiculo.

A

LS e |
=

T —

A Ta )

|

Delta IV
Vehiculo Delta II 7320- (Medium DeltalV | AtlasV | AtlasV Antares Falcon 9 Falcon 9 Zenit 3SL
10 424) Heavy 401 541 120 (Dragon)
Pais EEUU EEUU EEUU | EEUU | EEUU | EEUU | EEUU EEUU EEUU
Lanzamientos
totales en 2014 1 3 1 7 2 3 4 2 1
Fiabilidad (2014) V1100% | 33100% | 1/1100% | 7 212 21367% | 4/4100% | 2/2100% 0/1 0%
100% | 100%
Fiabilidad (Giltimos . 12/12 . 25/25 3/3 . . . .

10 aios) 6/6 100% 100 7888% | Toovr | 1oovs | 4/580% | 6/6100% | 7/7100% | 24/2692%

ANG G iy 1999 2002 2004 2002 | 2011 2013 2013 2010 1999

lanzamiento

Tabla 4-10. Datos de fiabilidad de lanzadores estadounidenses.
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. Soyuz Ariane
Vehiculo Rockot Dnepr 5 Proton M SECA Soyuz 2 Vega
Pais/Region Rusia Rusia Rusia Rusia Europa | Europa Europa
Lanzamientos
totales en 2014 2 2 ? 8 > 4 !
Fiabilidad o o 9/9 o 5/5 o o
2014) 2/2 100% 2/2 100% 100% 7/8 88% 100% 3/475% | 1/1 100%
Fiabilidad
26/28 72/81 43/44 9/10
163 0 o 0,
(ult11~n0s 10 19/20 95% 8/8 100% 929 89% 8% 90% 3/3 100%
afos)
Ao del primer 1994 2010 2004 | 2001 | 2002 | 2011 2012
lanzamiento
Tabla 4-11. Datos de fiabilidad de lanzadores rusos y europeos.
I I
i I

Long March | Long March | Long March | Long March LI A PSLV CA

Qe 2C 2D 3A 3C
Pais/Region China China China China Japon India
Lanzamientos
totales en 4 2 1 1 4 1

2014

Fiabilidad

(2014) 4/4 100% 2/2 100% 1/1 100% 1/1 100% 4/4 100% 1/1 100%

Fiabilidad
(ultimos 10 17/1894% | 17/17 100% | 15/15100% | 11/11 100% | 24/2596% | 4/4 1000%

aios)

Afo del
primer 1975 1992 1994 2008 2001 2009

lanzamiento

Tabla 4-12. Tabla de lanzadores asiaticos.
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Como ya se ha mencionado, el calculo detallado de la fiabilidad del lanzador conllevaria considerar la actuacion
de cada uno de sus elementos por separado. Para cada uno de estos componentes, se llevaria a cabo un analisis
de fiabilidad de primer orden, en el que se incluye el calculo de la fiabilidad de cada elemento en un nivel
inferior.

Dentro de dichos niveles se incluyen, en primer lugar, cada una de las etapas que conforman el vehiculo lanzador.
La estimacion de la fiabilidad de cada etapa se realiza igualmente, atendiendo a la fiabilidad de sus subsistemas,
como equipos de potencia o de avidnica, y a su vez, sobre cada uno de los componentes que forman parte del
mismo, como pueden ser los motores, sistemas de alimentacion y otros componentes del sistema propulsivo.

En otro nivel, se incluyen objetos tales como elementos de ensamblaje, como podria ser la turbina del motor.

Existen numerosas técnicas que pueden ser empleadas en un analisis de fiabilidad. Algunas de las mas comunes
son el Bloque de Diagramas de Fiabilidad, en inglés “RBD”, Arbol de Anélisis de Fallos, “FTA” y el Analisis
de Modos de Fallos y Efectos “FMEA”. No obstante, como ya se ha dicho, no se realizara en este estudio un
analisis tan detallado de la fiabilidad, sino que se tomaran los datos presentados en las tablas anteriores como
suficientemente indicativos de la fiabilidad del vehiculo lanzador.

4.3.2.3 Coste del lanzador

El precio de un sistema de transporte supone, generalmente, un importante obstaculo en el intento de
comercializacion y explotacion del sector espacial, estimando el coste del vehiculo lanzador entre 25 y 70% del
presupuesto total previsto para un programa espacial.

Tanto para vehiculos lanzadores comerciales desechables, conocidos en inglés como “Expendable Launch
Vehicles”, como para los reutilizables, “Reusable Launch Vehicles”, se emplea el término coste por lanzamiento.
Este ultimo incluye el coste de produccion del vehiculo; costes operacionales directos, como pueden ser los
asociados a la adquisicion de propulsante y materiales, operaciones en tierra, planificacion de la mision y el
lanzamiento, transporte y recuperacion del lanzador, tasas y seguros por posibles dafios publicos; costes
operacionales indirectos, esto es, administracion y direccion del programa de lanzamiento, asistencia técnica,
manteniento y asistencia en el lugar de lanzamiento; y por tltimo, costes de aseguramiento del lanzador y la
carga de pago, a pagar por el usuario del vehiculo.

Asi, pueden dividirse los costes asociados a la contratacion de los servicios asociados a un sistema lanzador en
costes directos (36%) e indirectos (64%). A su vez dentro de cada uno de ellos se tendra la siguiente distribucion
de costes:

Propulsante Preparacion
2% del
lanzamiento
1%

Estructura
del vehiculoy
electrdnica
97%
O Propulsante

O Preparacién del lanzamiento

Estructura del vehiculo y electrénica

Figura 4-23. Costes directos
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Preparacion del

e Instalacién de
satélite/Tests

10.5% — lanzamiento
=7 0,5%
Seguro
39,5%
Coste del lugar de
lanzamiento
49,5%
O Instalacion de lanzamiento OSeguro

Coste del lugar de lanzamiento O Preparacidn del satélite/Tests

Figura 4-24. Costes indirectos.

Los costes asociados a cada componente del lanzador se dividen seglin las etapas del vehiculo. Asi, para un
vehiculo de dos etapas, los mayores precios de la primera etapa seran los asociados al sistema propulsivo,
principalmente el motor y en menor grado propulsante o gases asociados. En segundo lugar, en referencia a la
importancia del coste se halla la estructura de cada etapa. Por tltimo, y con una relevancia similar se encuentran
sistemas de alimentacion, valvulas o equipos de avionica. En la segunda etapa, se igualara la importancia de
costes asociada a equipos de avidnica, el sistema propulsivo y la estructura, mientras que se mantienen con un
porcentaje similar el resto de elementos que constituyen la etapa.

Por otra parte, los precios especificos de los lanzadores estaran influenciados por los requisitos del cliente (masa,
tamafio de la carga de pago, parametros de la érbita), los servicios ofrecidos por el lanzador, la competencia del
mercado, la demanda de lanzadores por afio, asi como los costes de aseguramiento del lanzador y la carga de
pago, que dependeran fuertemente de la fiabilidad mostrada por el vehiculo.

En la siguiente figura, puede observarse la variacion del precio del lanzador por kilogramo de carga de pago en
funcion de la capacidad de carga del vehiculo a una 6rbita baja o “LEO™:
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Figura 4-25. Coste de lanzamiento a orbita baja en funcion de la carga de pago a lanzar. Fuente: [31].

Se observa una tendencia decreciente del coste especifico de lanzamiento por kilogramo de carga de pago, con
respecto a la capacidad de carga del lanzador. Igualmente, queda patente la influencia de la capacidad de carga
en el coste del lanzador. Junto a este, otros parametros deben ser considerados en la determinacion del coste total
del sistema lanzador.

En la encuesta de la FAA anteriormente mencionada [26], se aprecia la consideracion del precio del lanzador
como uno de los aspectos clave en la ponderacion de los criterios de seleccion del lanzador. De esta forma, el
precio del lanzador supone el aspecto mas importante en la seleccion del mismo cuando se trata de compafiias
comerciales, mientras que se pondera en igualdad con la fiabilidad y actuacion del lanzador para las compafiias
gubernamentales.

Y es que, como ya se ha sefialado, el coste asociado a la contratacion del vehiculo lanzador supone como minimo
un 25 % del presupuesto total disponible para una mision espacial. De este modo, las compaiiias entrevistadas
en dicha encuesta recalcan el hecho de que un incremento significativo en el precio de sus lanzadores puede
tener un impacto tal que suponga un declive comercial. De igual forma, algunas compafiias entrevistadas
entienden el concepto de coste del lanzador como un valor actualizado, teniendo en cuenta incluso la
disponibilidad y horario que el lanzador es capaz de ofrecer.

En definitiva, los precios del servicio de un lanzador dependen de numerosos factores, los cuales dependen a su
vez de los servicios especificos y opciones que puede ofrecer el lanzador, asi como los términos y condiciones
del contrato, el estado del mercado en el momento de contratacion, entre otros. Tanto es asi que, el coste de
adquisicion de los servicios de un vehiculo lanzador no es fijo, estando en multitud de casos sujetos a la
negociacion con el suministrador.

Existen numerosas técnicas que permiten obtener un valor preciso del posible coste de un vehiculo lanzador, en
base a un estudio del coste asociado a cada uno de sus componentes y elementos por separado, no obstante, se
consideraran aqui valores aproximados de dichos costes, obtenidos de la “International Reference Guide to
Space Launch Systems” [36]. Estos datos se presentan en las tablas de lanzadores incluidas en el anexo A.
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4.3.24 Capacidad de carga del lanzador

Uno de los criterios primarios a considerar en la eleccion del lanzador debe ser la capacidad del mismo. De esta
forma, al inicio del proceso habra que plantearse preguntas del tipo: ;cual es la capacidad de carga del vehiculo
lanzador considerado para el tipo de orbita que se pretende alcanzar?, ;es la capacidad de dicho lanzador
demasiado elevada como para que sea necesario acordar un lanzamiento compartido con otra carga de pago?, o,
aun siendo la masa que puede transportar dicho lanzador la suficiente como para que pudiera ser empleada para
la mision que se pretende abordar, jhay espacio o volumen suficiente en la cofia de dicho lanzador como para
que quepa el conjunto formado por el satélite y el adaptador del mismo al lanzador?

Para encontrar respuesta a esta serie de preguntas es necesario emplear los datos de los manuales de vuelo de
los vehiculos lanzadores. La forma tipica de presentacion de los datos de capacidad de carga del lanzador es en
forma de grafica, como se muestra en la siguientes correspondientes al cohete ruso Dnepr, el cohete americano
Antares, y el lanzador chino Long March en sus variantes 3 A,3 By 3 C:
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Figura 4-26. Capacidad de carga del lanzador Dnepr. Fuente: [12].
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Figura 4-27. Capacidad de carga del lanzador Antares. Fuente: [8].
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Figura 4-28. Capacidad de carga del lanzador Long March 3 A/B/C. Fuente: [35].

Las dos primeras graficas muestran la capacidad de carga de pago del lanzador en kg frente a la altitud de la
orbita respecto a la superficie de la Tierra. Se presenta la tendencia de la capacidad de carga para orbitas de

distinta inclinacion.

Por su parte, en la tercera grafica, se proporciona la variacion de la capacidad de carga frente a la inclinacion de
la orbita, para diferentes valores de altitud de apogeo de la orbita.

En ambos casos, es posible obtener datos suficientemente precisos sobre la capacidad de carga del lanzador.

Una segunda forma de presentacion puede ser a través de tablas, como la presentada a continuacion:

Spacecraft mass capabilities
LEO LED Sun-Synchronous Orbit
= CCAFS, i=28.T deg e VAFE, i =90.0 deg = VAFB, i = 38.7 deg
Vehicle |u 185 km/100 nmi circular @ 185 kmM00 nmi circular [« 833 kmi430 nmi circular
Designation {kg) {Ibm) {ka) [1bm) {ka) (Ibim)

T300-Series Vehicle
2.8-m (8.5-ft) Fairing Ti20-8.5 2800 G104 2063 4543 1851 338
3.0-m {10-ft) Fairing 7320-10 2703 HE58 1882 4370 1578 3481
T400-Series Vehicke
2.8-m (8.5-ft) Fairing T420-8.5 3185 To22 2438 5370 10886 43134
3.0-m (10-ft) Fairing T420-10 ] G833 2351 H184 1885 77
T00-Series Vehicke
2.810-m (B.5-ft) Fairing TE20-0.5 S030 11088 3Th5 B27T 23 GEBE
3.0-m (10-ft) Fairing 782010 4844 10880 3639 BO22 E ) s |
3.0L-m {10L-ft) Fairing TE20-10L 4805 10583 3508 7034 ZRE4 BE5TB
TB00H-Series Vehicle
2.8-m (8.5-ft) Fairing TH20H-8.5 T 13443 . -
3. (10-%) Fairing 7890H-10 e 13137 Currently Not Available From WR Launch Site
3.0L-m {10L-ft) Famng TO20H-10L SED 13005

Note:

TID0I7400 baseline uses a 6306 payload attach fitting with a mass of 47.8 kg (105 lbm)
TE00TEN0H baseline uses a 8815 payload attach fitting with a mass of 03,0 kg {205 kbm)

Figura 4-29. Capacidad de carga del vehiculo Delta II.

Oo=203.5

Esta tabla, corresponde a los datos de capacidad de carga de pago del lanzador estadounidense Delta II. Se
muestra en este caso, la masa del satélite que es posible transportar en las diferentes configuraciones del vehiculo
y para distintos tipos de oOrbita, caracterizadas por su inclinacion y altitud, para orbitas circulares baja (LEO) y

heliosincrona (SSO).
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De igual forma, los datos se presentan para dos lugares de lanzamiento diferentes, como son Cabo Cafnaveral y
Vandenberg, ya que ciertos tipos de orbita solo pueden ser alcanzadas desde lugares de lanzamiento concretos
(ver bases de lanzamiento).

Las diferencias halladas en referencia a las capacidades de carga del vehiculo segtn el tipo de orbita a alcanzar
se producen principalmente debido a la diferencia de potencia que debe proporcionar el lanzador segtin la 6rbita.
Es por ello que, para drbitas de mayor altitud, donde se requiere un mayor impulso en el lanzador, la capacidad
de carga es menor. Igualmente, los clientes que desean poner en 6rbita un satélite GEO suelen buscar vehiculos
lanzadores de mayor tamafio, ya que los satélites que pretenden poner en 6rbita superan en dimensiones y peso
a los que se inyectan en orbitas mas bajas, teniendo que alcanzar una drbita a mayor altitud. Por otro lado, los
usuarios cuya intencion es la de poner en orbita una constelacion de satélites tienden a emplear lanzadores que
permitan poner en 6rbita mas de un satélite al mismo tiempo.

En cuanto a la relevancia de este criterio dentro de los aspectos de eleccion del lanzador, se recurre nuevamente
a la encuesta de la FAA [26] para encontrar la opinion de los usuarios de lanzadores al respecto.

La capacidad del lanzador para transportar la carga de pago adquiere una relevancia similar a la precision de
inyeccion que es posible conseguir con el vehiculo. Tanto es asi que, en la encuesta anterior, se menciona el
hecho de que diversas compaifiias del sector espacio a nivel internacional consideran la unidn de los dos criterios
como la cuarta en importancia a la hora de elegir el lanzador.

Por tltimo, este criterio tendra relacion directa con el coste. En multitud de ocasiones, los disefiadores del satélite
ven preferible disminuir las dimensiones del mismo, con el fin de conseguir que quepa adecuadamente en un
lanzador de menor tamafio, disminuyendo por consiguiente los costes de lanzamiento.

Como ya se ha mencionado, la capacidad de carga del lanzador no hace referencia unicamente a la masa del
satélite que puede transportar, sino al espacio disponible en su cofia para albergar el sistema espacial. Los
usuarios de lanzadores preferiran por lo general, un vehiculo que disponga de un mayor volumen para alojar el
satélite, ya que, de este modo, sera posible realizar cambios y modificaciones en el satélite con mayor facilidad,
pudiendo crecer en tamafio e incluso peso, sin afectar a la capacidad del lanzador para transportarlo.

El disefiador de la mision debe asegurar que el satélite cabra en el espacio disponible en la cofia superior. La
cofia protegera el satélite de las cargas acrodinamicas y creara un entorno benigno para el mismo, junto con el
adaptador, durante el vuelo del lanzador, disminuyendo su impacto sobre la carga de pago. Generalmente, la
cofia se desprende en una fase tardia del proceso, cuando la presion dindmica y las temperaturas se encuentran
en niveles aceptables, seglin lo especificado por el proveedor del lanzador.

Nuevamente, resulta necesario recurrir a los manuales de vuelo para hallar referencias en lo que al volumen
disponible en el vehiculo se refiere. Asi, estos datos se presentan para los distintos lanzadores a través de planos
de la cofia protectora que engloba y protege el compartimento superior del lanzador donde viaja el satélite. Un
ejemplo de esto ultimo puede apreciarse en los planos de la cofia del lanzador Vega, que definen el volumen
utilizable por la carga de pago:
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Figura 4-30. Dimensiones de la cofia del lanzador Vega. Fuente: [22].

Una vez conocidas las dimensiones del satélite que se pretende lanzar, es posible descartar ciertos lanzadores en
base al volumen utilizable que ofrecen, o igualmente, variar el tamaio del satélite para conseguir que quepa en
un lanzador concreto.

En el anexo A de datos de lanzadores se recoge la capacidad de carga de pago de cada uno de los lanzadores
considerados en el proceso de seleccion aqui seguido, recogiendo la capacidad de carga hacia 6rbita baja, y en

algunos casos, para orbitas heliosincronas.

43.2.5 Disponibilidad del lanzador

Los criterios de seleccion en el caso del lanzador, serdn ciertas condiciones a satisfacer por el vehiculo para
lanzar el satélite de forma exitosa. Por tanto, se consideran como tales la exactitud de inyeccion, el sistema
propulsivo, fiabilidad, coste y se incluye un criterio adicional que cobra importancia a la hora de contratar los
servicios del lanzador, y que sera la disponibilidad del mismo.
La disponibilidad del lanzador hace referencia al tiempo de espera necesario para realizar el lanzamiento desde
que se contratan los servicios del vehiculo. De este modo, es posible que el tiempo de espera necesario para
realizar el lanzamiento exceda el previsto para llevar a cabo una determinada mision.
Los datos de disponibilidad aparecen normalmente en los manuales de vuelo en forma de una planificacion
mensual de toda la mision de lanzamiento, desde que se adquieren los servicios del lanzador hasta que tiene
lugar el lanzamiento. Dentro de esta planificacion encontramos hitos tales como la revision del programa y la
seguridad, la realizacion del documento de control de interfaces (ICD), el analisis de la mision, incluyendo
trayectoria a llevar a cabo por el lanzador, el analisis de la precision en la insercion, la separacion del satélite, la
compatibilidad entre el lanzador y el sistema espacial tanto de radiofrecuencia como térmica o estructural.
De igual modo, es necesario planificar una serie de reuniones entre ambas partes contratantes: la empresa que
proporciona los servicios de lanzamiento y los usuarios de los mismos.
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A continuacion, se muestra un ejemplo de la forma de presentacion de la disponibilidad del lanzador en los
manuales de vuelo:

181716151413 121110 9 8 7 6 5 4 3 2 1 0 1 2

KO Match Mate Test 5/C transportation | Launch
Program Milestone & | i{)

Review MDR RPSR | LRR
Program Review

T
SR-IS

-]----

Safety Review (SR-D, 1, 2, 3} SR-0A1 SR-2

Interface Control Document (ICD) by A
cD ICD

Mission Analysis 1 , |
Mission Trajectory = i <Note=
A\ : data input from LSP toc SCO

%7 : datainput from S3CO o LSP ||

i

Injection Accuracy Analysis

I

Sun Angle Analysis

—
Spacecraft Separation Analysis T:é:‘[ i
W A
| T

CCAM Analysis

Coupled Loads Analysis

<}
SEE

Radic Frequency Compatibility Analysis

Integrated Thermal Analysis (cption)

Fairing Venting Analysis (option)

Payload / Fairing Clearance Analysis (opfion)

Mission modification

Mission Integration Payload Adapter (PLA) Payload Fairing A

Launch Vehicle

I
I
T T
Launch Operation Support Plan vy Regquirement | A Rewision

Launch Operations
Spacecraft processing

—F

LV operations
Meetings
Technical Interchange Me=ting (TIM) ] ¥ @ i

&__
Al

i

3

-

Figura 4-31. Duracion del proceso de lanzamiento desde la firma del contrato para el lanzador H-II. Fuente:
[14]

En cuanto a la importancia de este criterio, no se halla en igualdad de relevancia que el resto de parametros
considerados, no obstante, si que puede llegar a ser critico en ciertas misiones en las que es requisito lanzar en
un momento muy especifico, sin posibilidad de atraso. Esto ocurrird, por ejemplo, en misiones destinadas al
envio de sondas espaciales hacia planetas del Sistema Solar, ya que el encuentro entre la sonda y el planeta se
produce en condiciones concretas que se repiten con un periodo que puede llegar a ser de cientos de afios, el
llamado periodo sinddico.

4.3.3 Proceso de seleccion del vehiculo lanzador

Una vez evaluados los diferentes criterios que pueden influir en la seleccion del lanzador, el siguiente paso debe
ser descartar sistemas de lanzamiento que incumplan alguna de las limitaciones impuestas por el satélite.

Como ya se ha mencionado, dicho satélite tiene una masa m = 2500 kg, y unas dimensiones de
1550x1360x3600 mm3 . La 6rbita que se pretende alcanzar es una orbita heliosincrona y circular (e = 0.01),
con inclinacion i = 95.3°, a una altitud h = 400 km.

Atendiendo a la capacidad de carga de pago del lanzador, podemos descartar lanzadores de menor tamaiio tales
como el cohete ruso Dnepr, con capacidad de carga de 2000 kg, el lanzador hinda GSLV, cuya capacidad de
carga maxima es de 2000kg para una orbita heliosincrona, los cohetes Minotaur I/IV/V/VI, que se tratan de
cohetes de menor tamaio, el lanzador Pegasus XL, cuya capacidad de carga a orbita heliosincrona no supera los
190 kg, el cohete hinda PSLV, el Start ruso, Vega europeo, Rockot ruso, VSL-1 brasilefio, Kuaizhou chino,
Strela ruso, Shavit israeli, el cohete chino Long March 2C, y por tltimo, el japonés Epsilon. Igualmente, no se
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elegiran lanzadores de mayor tamafio, ya que el satélite que se pretende poner en orbita es un satélite mediano,
y la carga de pago que transporta un vehiculo de este tipo es, por lo general, mucho mayor. Se descartan asi el
lanzador europeo Ariane 5, el estadounidense Atlas V, el igualmente americano Delta IV, el vehiculo Proton
ruso, asi como los lanzadores chinos Long March 3B y 2F.

Una vez realizado un primer descarte atendiendo a la capacidad de carga, se analiza para los lanzadores restantes,
la precision en la insercion proporcionada y el sistema propulsivo de cada uno de ellos.

4.3.3.1  Calculo de la precision en la insercion para los lanzadores seleccionados

Aplicando los procedimientos presentados en el apartado de precision en la insercion, se muestran a continuacion
los valores de AV obtenidos para cada maniobra realizada, suponiendo el caso maés critico de los presentados en
los manuales de vuelo de los vehiculos lanzadores. Asi, se calculard el AV total necesario para el cambio de
plano asociado a variar el plano de la orbita en la que el lanzador pondria al satélite debido a sus errores de
precision para alcanzar la inclinacion deseada. A dicho AV habra que sumarle el debido a la transferencia de
Hohmann entre la 6rbita que se pretende alcanzar y aquella en la que el lanzador pondria al satélite debido a su
falta de exactitud.

Estos célculos se repetiran para todos los posibles casos presentados en los manuales de vuelo. De este modo,
se calculara AV de cambio de inclinacion para los casos en que la inclinacion final sea superior o inferior a la
deseada, y AV asociado a la tranferencia de Hohmann desde la 6rbita de inyeccion teniendo esta mayores o
menores valores de altitud de perigeo, altitud de apogeo, excentricidad y semieje mayor.

Los resultados para el calculo de la exactitud de insercion de los lanzadores candidatos previamente
mencionados se recogen en el anexo E. Se presenta en dicho anexo el incremento de velocidad necesario en
cada caso presente en los manuales de vuelo, escogiendo en este caso el mas critico:

Vehiculo AV total (m/s)

Antares 36.97
Delta I 16.46
Falcon 9 20.45
Long March 3 A 31.96
H-II 29.72
Long March 2 C 6.87
Soyuz 23.73
Vega 28.5
Zenit 66.72
Long March 3 C 32

Tabla 4-13. Precision en la insercion de lanzadores.

Los resultados mostrados permiten comparar los distintos vehiculos lanzadores en base a su precision. Como es
posible observar, el AV de cada lanzador es muy inferior al maximo que puede proporcionar el satélite. No
obstante, el AV disponible en el satélite se debe emplear a lo largo del tiempo que dura la misioén para mantener
el satélite en Orbita, y realizar las maniobras de correccion necesarias.
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Por tanto, aquel lanzador que muestre una mayor precision sera en principio preferible, obligando al satélite a
realizar un menor nimero de correcciones. El lanzador mas preciso es aquel que consigue que el satélite deba
emplear el menor AV para cambiar a la orbita deseada, en este caso, el vehiculo Delta I1, para el que se obtiene
un AV requerido de 16.46 m/s, en el caso mas critico. De igual forma, el lanzador mas inexacto en la insercion
sera el vehiculo ucraniano Zenit, de la compaiiia Sea Launch, siendo AV asociado al cambio de 6rbita en la que
inyecta este lanzador de 66.72 m/s, nuevamente en el caso mas desfavorable. Para el resto de lanzadores, se
obtienen resultados similares, con una media de AV = 30 m/s para la maniobra de paso de la orbita de
inyeccion a la requerida.

4.3.3.2 Comparacion del sistema propulsivo de los lanzadores seleccionados

Tras la seleccion del vehiculo multietapas mas apropiado para poner en Orbita el satélite en cuestion, de masa
2500 kg, mediante un proceso de optimizacion en el que se ha llegado a un vehiculo de dos etapas de
propulsante liquido y dos “boosters” de propulsante solido (ver proceso de optimizacion del escalonamiento),
se procede seguidamente a evaluar las configuraciones de los lanzadores preseleccionados que muestran un
mayor parecido con la solucion escogida, esencialmente en el tipo de configuracion.

La solucion optima hallada se presenta a continuacion:

Etapa 1 Etapa 2 2 boosters m,(kg) my(kg) Z Apayload P

RS-68 A GS3-C15 GEM-40 28796 2504 6.8 | 0.074 | 0.074 0.85

Figura 4-14. Configuracion propulsiva del lanzador “ideal”.

De los lanzadores preseleccionados, los siguientes son los que muestran una configuracion con mayores
similitudes a la calculada:

Cohete Etapa 1 Etapa 2 Boosters m,(kg) mg(kg) Z Apayload P

Delta II RS-27A | AJ10-118K | 3 “boosters” GEM-40 89911 7818.3 9.7 0.078 0.025 0.9

Delta II RS-27A | AJ10-118K | 4 “boosters” GEM-40 38024 3306.5 7.5 0.075 0.057 | 0.87

Falcon9 | Merlin ID |  MUAC 2 b°°StTr[S) Merlin 75854 6546 93 | 0078 | 0.029 |0.89

H-II LE-7* LE-5B 2 “boosters” SRB-A 32184 2798.6 7.1 0.075 0.067 | 0.86

Soyuz RD107A | RD108A | 2“boosters” RD-117 63393 5512.4 8.9 0.077 0.035 | 0.89

Figura 4-15. Configuracion propulsiva de lanzadores seleccionados.

Los cohetes H-1I, Falcon 9 disponen de configuraciones idénticas a la 6ptima, es decir, 2 etapas de propulsante
liquido y dos boosters de propulsante s6lido. Los menores valores de masa de propulsante y estructural se
obtienen para el lanzador japonés H-II, con valores muy similares a los obtenidos a través de la optimizacion del
escalonamiento.

Por su parte, el cohete Delta-II no presenta una configuracion similar a la obtenida como 6ptima, sino que, para
la configuracion de dos etapas, permite el uso de 3,4 6 9 “boosters”, segiin las necesidades del usuario. Debido
a las limitaciones asociadas a la capacidad de carga del lanzador, se analizaran dos tipos de configuraciones para
el Delta I, con 3 6 4 “boosters”, garantizando que ambas configuraciones son posibles en caso de ser requerido
segun la carga de pago del lanzador. La tltima solucion escogida es la del lanzador Soyuz, que se presenta ya
en una configuracion de dos etapas de propulsante liquido con cuatro “boosters” de propulsante sélido. Esta
ultima opcion, sin embargo, proporciona menores valores de masa de propulsante y estructural que el Falcon 9.
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4.3.3.3 Procedimiento de seleccion

El siguiente paso en el proceso de eleccion del lanzador debe ser el de aplicar un método que permita ponderar
los criterios de seleccion mas importantes, segiin se han comentado con anterioridad, para poder tomar una
decision. De este modo, en base a los resultados obtenidos para la capacidad de carga del lanzador, incluyendo
la comprobacion de que en el lanzador se dispone de un volumen lo suficientemente grande como para albergar
el satélite en su interior, asi como la precision en la inyeccion y el modelo propulsivo, se lleva a cabo una tltima
seleccion con cuatro vehiculos lanzadores que muestran las mejores caracteristicas para poner en orbita el
satélite.

Estos cuatro cohetes seran los americanos Delta Il y Falcon 9, de las compaifiias ULA y Space X, el lanzador
ruso y europeo Soyuz, y el japonés H-II. Los cuatro lanzadores tienen capacidad de carga suficiente para el
satélite que se pretende lanzar, presentan la mayor precision de insercion entre los lanzadores estudiados, y el
modelo propulsivo mas afin al obtenido de forma teorica a través de la optimizacion.

Igualmente, estan asociados al menos a una base de lanzamiento desde las que es posible lanzar a la 6rbita
deseada. Para el cohete Delta 11, el lanzamiento se realizaria desde Vandenberg Air Force Base, al igual que para
el cohete Falcon 9. Por su parte, el lanzamiento mediante el H-II japonés seria realizado en la base de
Tanegashima Space Center. Por ultimo, la base de Kourou en la Guayana Francesa permite el lanzamiento del
cohete Soyuz a la orbita deseada.

En ingenieria, existen diversos procedimientos de seleccion de la idea mas adecuada para desarrollar en un
determinado proyecto [30]. Asi, se tiene:

e Seleccion por el cliente o por el disefiador lider del proyecto, en el que un solo individuo adquiere
la responsabilidad de tomar la decision correspondiente.

e Seleccion por votacion entre los miembros del equipo, lo cual permite distribuir la responsabilidad
de eleccion entre los votantes, sin que recaiga por completo en una sola persona.

e Seleccion por aplicacion de procedimientos de evaluacion de ciertos criterios de seleccion.

e Seleccion a través de los resultados obtenidos en ensayos o pruebas con prototipos. Este método de
decision tiene un coste elevado frente a los anteriores y se aplica en casos muy selectos.

En el presente estudio, se aplicaran métodos de decision basados en criterios. Para este fin, es primordial definir
con suficiente grado de detalle los criterios de seleccion a considerar en la eleccion.

La eleccion final se lleva a cabo mediante el empleo de una matriz de decision. La matriz de decision es una
técnica de aplicacion en campos de muy diversa indole, no solo pertenecientes al ambito de la ingenieria. Sus
ventajas radican en el hecho de que permiten escoger la solucion més acertada para un determinado proceso
mediante decisiones racionales, y afiadiendo una mayor objetividad al proceso, ya que hace uso de una
metodologia sistematica y numérica.

El proceso consiste, principalmente, en ponderar numéricamente el grado de cumplimiento que una opcidén
presenta en referencia a los criterios de seleccion previamente definidos. Posteriormente, estas ponderaciones se
integran en una tinica calificacion global o puntuacion. La solucidn escogida sera aquella que presente una mayor
puntuacion entre todas las posibles opciones abordadas.

La matriz de decision puede ser aplicada segiin dos enfoques: el de la Ponderacion Relativa y el de la
Ponderacion Absoluta. En ambos casos es requisito que las posibles soluciones se definan con el mismo grado
de desarrollo al comienzo del proceso de eleccion. Si se dispone de un nimero de opciones muy elevado, se
suele aplicar una reduccion a un numero de ideas igual o menor que 10, con el objeto de disminuir el trabajo a
realizar en el proceso de seleccion.

En la ponderacion relativa, se llevan a cabo por lo general, uno o dos pasos. En el caso de emplear un tinico
paso, tras el descarte de las opciones menos viables se realiza la calificacion final de la idea. Si las opciones son
mas de una, es necesario realizar un paso previo que conlleva la evaluacion de las diversas ideas propuestas.
Este paso permite establecer una ponderacion del grado de cumplimiento de las opciones consideradas con los
criterios de seleccion definidos, tomando una referencia. Dicha referencia podria ser un producto existente en el
mercado que por sus caracteristicas se puede considerar el mejor de su ambito o una de las opciones evaluadas
que sobresale por encima del resto de candidatas.
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La construccion de la matriz se realiza fijando los criterios por filas y las opciones estudiadas por columnas. En
las celdas de interseccion apareceria seglin corresponda “mejor que” representada por el signo “+”, “igual que”
mediante un “0” o “peor que” representada en este caso mediante el signo “-“. Estas posibilidades permiten
expresar el grado de cumplimiento de cada idea con los criterios definidos con respecto a la referencia. La suma
de signos positivos menos la suma de signos negativos de cada columna representa la calificacion de la opcion
que se corresponde con cada una de las columnas. El proceso de comparacion permitird descartar ideas,
combinarlas con otras o dejarlas continuar como candidatas.

Posteriormente, tiene lugar la calificacion final de las ideas, en la que se pondera el cumplimiento de cada idea
considerada con los criterios segun lo establecido en el paso anterior. Las ideas propuestas se califican respecto
a una idea de referencia empleando un sistema de puntuacion mas detallado que el del caso anterior, asignando
una puntuacion de 1 a 5, o incluso de 1 a 10. Asi, respecto a la referencia se tendra:

e Mucho peor que (la referencia) s——) |
e Peorque m—) )

e Jgualque e——) 3

e Mejorque m—) 4

e Mucho mejor que —) 5

La ponderacion absoluta, por su parte permite calificar cada posibilidad sin comparar con una referencia, es
decir, con caracter absoluto. Generalmente se divide en dos etapas: la matriz de evaluacion de criterios y la
matriz de evaluacion final.

La matriz de evaluacion de criterios permite establecer un peso porcentual de cada criterio definido en base a su
relevancia para el proceso de seleccion, respecto al resto de criterios. La escala de puntuaciones posible seré:

e  Mucho menos importante ) (.1
e Menos importante =—) ().2

e [gualmente importante m—) |

e  Mas importantc ) S5

e  Mucho mas importante —=—) 10

Como ultimo paso, se realiza la matriz de evaluacion final, que define el cumplimiento de cada opcion en base
a los criterios, empleando para ello una escala de puntuacion decimal. El producto de dicha puntuacion por el
peso porcentual del criterio genera la matriz definitiva, con la que se elegira la opcion final a desarrollar en fases
posteriores del proyecto.

En el proceso de seleccion del lanzador se escoge el segundo de los métodos para los cuatro lanzadores antes
mencionados. A continuacion, se recogen las caracteristicas de cada uno de ellos en base a los criterios de
evaluacion previamente definidos: sistema propulsivo, precision en la insercion, coste, fiabilidad y
disponibilidad del vehiculo:
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(t,j(:)tsz:le Precisién Fiabilidad
Lanzador . (altimos 10 | Disponibilidad
(millones (AV enm/s) »
afos)
de $)
2 “boosters”
SR];;QS){_H my = 32184 kg H-II A:70 18 meses tras la
H-II mg = 2799 kg 23.72 96% realizacion del
Etapa | LE-7A H-II B:83 contrato
Etapa 2 LE-5B
2 “boosters”
(Fai\c/[: rih9nHl£wy) 15854 k 24 meses desde
m, = g S
Falcon 9 : Y De 49 a 54 29.7 100v | arealizacion del
Etapa 1 Merlin ms = 6546 kg contrato hasta el
1D s lanzamiento
Etapa 2 Mvac
3 “boosters”
GEM 40 Heavy) m, = 89911 kg 26 meses desde
Deltall | Etapal RS-27A 51 16.42 100% la realizacion del
m; = 7818 k
Etapa 2 AJ10- s g contrato
118K
4 “boosters”
GEM 40 Heavy) | m, = 38024 kg 26 meses desde
Deltall | Etapa 1 RS-27A ms = 3307 kg 51 16.42 100% la realizacion del
Etapa 2 AJ10- contrato
118K
4 “boosters” RD-
117 Heavy)
i m, = 63393 kg 24 meses desde
Soyuz Etarl)?),; ARD P De 30a50 2431 90% la realizacion del
ms = 5512 kg contrato
Etapa 2 RD
108A

Tabla 4-16. Caracteristicas de lanzadores candidatos.

En base a dichas caracteristicas, se calculara la matriz de decision, definiendo en primer lugar la matriz de
evaluacion de criterios:

Etapas

Coste total

Precision

Fiabilidad

Disponibilidad

Tabla 4-17. Matriz de evaluacion de criterios.

Para establecer la ponderacion de criterios se ha empleado la encuesta de la FAA [26] mencionada en apartados
anteriores, donde los principales usuarios de vehiculos espaciales a nivel mundial eran cuestionados acerca de

la importancia de los diferentes aspectos que se evaluan en la eleccion de un vehiculo lanzador.
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De este modo, la fiabilidad del lanzador es considerado por la mayor parte de los usuarios como el criterio de
mayor relevancia, ya que puede suponer la diferencia entre el éxito y el fracaso de la mision. Seguidamente, se
consideran los criterios de sistema propulsivo o modelo de etapificacion del vehiculo, el coste de los servicios
del lanzador y la precision en la inyeccion como criterios muy importantes. El ultimo criterio en relevancia sera
la disponibilidad del lanzador, debido a que en la mision aqui analizada no hay limitaciones asociadas a
restricciones temporales, con lo que se pondera como igual de importante.

En segundo lugar, se calcula la matriz de evaluacion final en la que se dan puntuaciones del 1 al 10 a cada una
de las caracteristicas de los lanzadores en base a su grado de cumplimiento con los criterios anteriores. Asi,
partiendo de la tabla de caracteristicas previamente presentada, se establece la siguiente matriz:

Lanzador Etapas Coste total Precision Fiabilidad Disponibilidad
H-II 10 7 8 9,6 10
FALCON9 8 9 7 10 8
DELTAII 7 9 10 10 7
SOYUZ 7 10 8 9 8

Tabla 4-18. Matriz de evaluacion final.

La configuracion propulsiva del cohete japonés H-1I resulta 6ptima, tanto en cuanto el nimero de etapas coincide
con el hallado teéricamente y los valores de masa de propulsante y estructural obtenidos son muy similares a la
solucion ideal. Seguidamente, el cohete Soyuz, aunque con una configuracion diferente empleando 4 boosters
en lugar de dos, proporciona menores valores de m,, que el Falcon 9, sin embargo, €ste se presenta en una
configuracion similar a la tedrica, es por ello, que el cohete Falcon 9 se evaluara como poseedor de un sistema
propulsivo mas apropiado que el Soyuz. En tltimo lugar, el cohete Delta II, se presenta con una configuracion
de 3 6 4 “boosters” en lugar de 2. Los valores obtenidos para la masa de propulsante en este cohete, en el caso
de emplear 3 “boosters” aumentan respecto a los que se obtienen mediante el Soyuz. No obstante, empleando
un “booster” adicional los resultados mejoran considerablemente respecto al Soyuz, e incluso el Falcon 9. Es
por ello que se ha decido valorar los cohetes Delta Il y Soyuz con una calificacion similar en referencia al sistema
propulsivo, pero menor a la de los cohetes restantes que si permiten la posibilidad de emplear configuraciones
propulsivas similares a la optima.

En cuanto a los criterios de coste, los precios mas bajos los encontramos en el Soyuz, mientras que los mas
elevados seran los del H-II.

Como ya se menciond el cohete Delta II muestra una precision mayor que la del resto, que ofrecen
aproximadamente la misma exactitud de insercion. Por su parte, la fiabilidad se ha puntuado directamente en
base al porcentaje de fiabilidad de cada lanzador.

Por ultimo, el vehiculo japonés tiene una disponibilidad mayor que el resto de vehiculos, para los cuales la
disponibilidad es similar, en torno a 25 meses frente a los 18 del cohete japonés.

Como ultimo paso, mediante el producto del peso de cada criterio y la puntuacion asignada para las diferentes
caracteristicas, se construye la matriz definitiva de decision.

Lanzador Etapas Coste total Precisién Fiabilidad Disponibilidad Total
H-II 0,5 0,35 0,4 0,96 0,1 2,31
FALCON 9 0,4 0,45 0,35 1 0,07 2,27
DELTAII 0,35 0,45 0,5 1 0,06 2,36
SOYUZ 0,35 0,5 0,4 0,9 0,07 2,22

Tabla 4-19. Matriz definitiva de seleccion.
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El lanzador elegido debe ser aquel que presente una mayor puntuacion. Asi, en base a los procedimientos
anteriores y atendiendo a los resultados obtenidos, es posible concluir que el lanzador mas adecuado para poner
en orbita el satélite de 2500 kg debe ser el vehiculo lanzador Delta-I1.

Una vez seleccionado el lanzador, se procedera en el siguiente capitulo a analizar el proceso de lanzamiento,
incluyendo el calculo del adaptador del lanzador al satélite y la ventana de lanzamiento.
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5 ANALISIS DEL LANZAMIENTO E INYECCION EN
ORBITA

apropiado para poner en Orbita una carga de pago, y tras haber obtenido como solucion comercial el

lanzador estadounidense Delta II se procede a continuacion, a describir las caracteristicas principales de

este lanzador en base al estudio exhaustivo de su manual de vuelo [10], asi como el modo en que se
llevaria a cabo el lanzamiento del satélite analizando las principales interferencias entre el lanzador y el satélite,
y seleccionando una fecha adecuada para el lanzamiento.

Una vez evaluados los diferentes criterios que intervienen en la eleccion del vehiculo lanzador mas

5.1 Descripcion del lanzador elegido

El programa Delta II se inici6 en los afios cincuenta por medio de la NASA. Este cohete se compone de una
primera etapa, con “boosters” en paralelo con un motor de grafito-epoxy (GEM), una segunda etapa y una tercera
opcional. A partir de esta configuracion base, los usuarios pueden elegir entre diferentes modelos que combinan
de forma diferente los escalonamientos del vehiculo. Asi, resulta posible escoger entre una configuracion de dos
etapas, tres etapas con distinto numero de “boosters” o una configuracion mayor, que emplea motores de mayor
diametro en las primeras etapas.

3-m/10-fi-dia 2.9-m/9.5-fi-dia 3-m/10-fi-dia
38.1 m/ Composite Metallic Composite
125t Payload Fairing d Fairing Payload Fairing
Third Stage
]
Avionics
305 m/
100 ft Second-Stage
Engine AJ10-118K
2.44-m/8-ft
22.9m/ ;
rid Fuel Tank
751t kg
Isogrid First-Stage
152 m/ Liquid Oxygen Tank
50 ft
1016-mm/ 1168-mm/
40-in.-dia 46-in.-dia
Graphite- Gfggg:;
TEm/ Epaxry Maotors
25 f Motors
RS-27A

1_-}
4%
Delta ll Delta ll Delta ll Delta ll Delta Il
7326-10 7425-10 7925-10 7925-9.5(A) 7925H-10

{A) 2 8-m/9.5-ft-dia Payload Fairing compatible with all Defta Il configurations

Figura 5-1. Configuraciones del lanzador Delta II. Fuente: [10].
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La numeracion seguida en cada configuracion se realiza en base a una serie de digitos que hacen referencia a la
configuracion propulsiva elegida. Asi, si se escogiera para la mision aqui estudiada la configuracion Delta II
7326-10, significaria: motor RS-27 A en la primera etapa (primer digito), 3 “boosters en paralelo con la primera
etapa (segundo digito), motor AJ10-118K para la segunda etapa (tercer digito), motor Star-37FM para la tercera
etapa opcional que no se empleard en este caso (cuarto digito) y tipo de cofia elegida (ultimos digitos),
correspondiente el numero 10 a la cofia de 3 m de didmetro y 8.9 m de longitud. Otra posibilidad es escoger la
configuracion 7425-10, con 4 “boosters” en paralelo con la primera etapa. La eleccion de uno u otra estara
condicionada por la carga de pago del lanzador.

5.1.1 Configuracion del lanzador

Tal y como se describe en el manual de vuelo [10], la primera etapa del lanzador Delta II incluye el motor RS-
27 A, el tanque de oxigeno liquido (LO,) el tanque de combustible y un elemento que sirve de interfaz entre
esta primera etapa y la siguiente. La configuracion del tipo 732X incluye 3 “boosters” en paralelo con la primera
etapa, los cuales emplean propulsante s6lido, del tipo GEM (grafito-epoxy). La ignicion de estos elementos tiene
lugar durante el despegue. Otras configuraciones con distinto nimero de “boosters” son posibles, como la de 4
“boosters” en paralelo con la primera etapa.

La segunda etapa recibe la potencia de un motor del tipo AJ10-118K, e incluye tanques de combustible y
oxidante convenientemente separados. Se emplea adicionalmente en esta etapa, un sistema de control de actitud
redundante que proporciona control del alabeo del vehiculo. Para las misiones de dos etapas, como la aqui
estudiada, esta etapa finaliza en el adaptador que une el lanzador con el satélite y que se disefiard con
posterioridad.

Para otro tipo de misiones en los que se requiera mayor potencia, el vehiculo Delta II incorpora la posibilidad
de escoger una configuracion con una tercera etapa adicional. Segiin los requisitos impuestos por la carga de
pago, el motor de dicha etapa sera Star-37FM o Star-48B, ambos motores de propulsante sélido. Al igual que
en el caso de la configuracion de dos etapas, en las misiones que empleen tres etapas el adaptador sera el
elemento con el que finalice la tercera etapa del vehiculo.

La interfaz entre el lanzador y el satélite se realiza, como ya se ha mencionado, a partir del adaptador. El
adaptador actua de elemento de union entre la carga del lanzador, e incorpora los sistemas de separacion,
normalmente mediante dispositivos pirotécnicos, requeridos para desvincular el satélite del lanzador.

Otra posibilidad adicional de la que se puede hacer uso al emplear este lanzador es la de realizar un lanzamiento
compartido con otra carga de pago, teniendo que emplear en ese caso un adaptador dual. Esta opcion resulta util
en el caso en que la capacidad de carga del lanzador sea muy superior a la masa de la carga de pago a poner en
orbita en la mision, ya que permite reducir los costes considerablemente. No se hace uso de esta opcion en el
lanzamiento aqui estudiado, ya que la masa del satélite es de 2500 kg, lo que lo convierte en un satélite de tamafio
medio, valor no muy alejado de la capacidad de carga maxima del lanzador a érbita heliosincrona: 3186 kg.

El Gltimo elemento que conforma la estructura del lanzador es la cofia protectora en la parte superior del
vehiculo, cuya funcion es la de proteger la carga de pago durante la operacion de lanzamiento, ya que sera aqui
donde se coloque el satélite durante el vuelo del lanzador. Delta II ofrece la posibilidad de emplear tres tipos de
cofias distintas en todas sus configuraciones, una con 2.9 m de diametro y dos con 3 m de diametro y diferente
altura. En este caso se empleara una de las cofias de 3 m de didmetro, la cual se muestra en la siguiente imagen:
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~—— Nose Cone

3-m (10-ft)-dia Composite Fairing (-10)

8890 - Air-Conditioning Door
350
-+—— 3-m (10-it)-dia Cylinder
O‘ Spacecraft Access Door (as Required)

\ g-— Second-Stage Access Door (2 Places)
lb ] Contamination-Free Separation Joint

2.4-m (8-fi)-dia Base

Figura 5-2. Cofia de 3 m de diametro del lanzador Delta II. Fuente: [10].

La cofia protectora proporciona elementos de absorcion de la acustica anterior, y proteccion frente a la
contaminacion. Igualmente, incorpora ciertos compartimentos de acceso tal y como se observa en la imagen
anterior.

3.0-m (10-19-gla
Compasite

Composlta Fairing
Fairing

Spacecratt

Faring

Graphita-Epoxy Motor (GEM-40) ———

Figura 5-3. Configuracion de dos etapas del lanzador Delta II. Fuente: [10].
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5.2 Descripcion del lanzamiento

Dependiendo de los requisitos de la mision, el vehiculo Delta II permite realizar el lanzamiento desde las bases
de Cabo Cafiaveral Air Force Station en Florida o Vandenberg Air Force Base en California, ambas en los
Estados Unidos.

Para lanzar a la orbita requerida es necesario realizar el lanzamiento desde la base de Vandenberg, ya que es la
que permite rangos de inclinacion como el requerido, i = 95.3". El lanzamiento debe ser realizado hacia el
suroeste, con un azimut de lanzamiento de Az =186.45°, obtenido mediante la formulacién introducida
previamente en el estudio de las bases de lanzamiento (capitulo 4). Este valor de azimut se encuentra dentro de
los limites permitidos para la base de Vandenberg, entre 140" y 201".

El perfil de vuelo tipico para la mision de dos etapas se presenta a continuacion:

Hohmann
Transfer

Launch

Figura 5-4. Perfil de mision a orbita baja con la configuracion de dos etapas del lanzador Delta I1. Fuente: [10].

Durante la primera fase del lanzamiento, que incluye el despegue, se realiza la ignicion de la primera etapa y los
“boosters” de propulsante solido. Una vez que se ha agotado la capacidad propulsiva tanto del motor de la
primera etapa como de los “boosters”, se separan del vehiculo y se lanzan. En el caso del motor principal, seguira
ardiendo hasta el punto de esta fase llamado MECO, del inglés “Main Engine Cut-Off”, esto es, el corte del
funcionamiento del motor principal que constituye la primera etapa.

Ocho segundos después del MECO, la primera etapa se separa y se arroja, seguido este acontecimiento de la
ignicion de la segunda etapa cinco segundos después. En un perfil de vuelo tipico, la ignicion de la segunda
etapa abarca de 340 a 420 s, momento en el que tiene lugar la parada de la segunda etapa SECO 1(*“Second
Engine Cut-Off”). A continuacion, como puede apreciarse en la imagen inmediatamente anterior, el vehiculo
realiza una transferencia de Hohmann hasta la orbita deseada (6rbita baja o LEO). Cerca del apogeo de esta
orbita de transferencia, se reinicia la ignicion de la segunda etapa, que proporciona el impulso necesario para
alcanzar la orbita requerida. Asi, tras 250 s de ignicion, se produce el llamado SECO 2, seguida de la separacion
de esta segunda etapa una vez que la actitud en la separacion de la carga de pago es la adecuada.

Se muestra a continuacion, el perfil de vuelo del lanzador, donde aparecen reflejadas todas las fases anteriores.
Esta imagen, extraida del manual de vuelo, muestra el perfil de lanzamiento desde la base de Vandenberg hacia

una 6rbita polar (1 =90° ), incluyendo los tiempos de duracion de cada fase. La mision estudiada presentara un
perfil de vuelo muy similar a este.
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- -

Figura 5-5. Secuencia del lanzamiento a orbita polar circular desde VAFB para el Delta II. Fuente: [10].

En cuanto a la capacidad de carga del lanzador, dependera de la inclinacion de la orbita a alcanzar, directamente
relacionado con el azimut de lanzamiento necesario, y de otras caracteristicas de la orbita, como la altitud del
apogeo. Tipicamente, el usuario debe consultar a la compafiia proveedora del lanzador para conocer la
configuraciéon mas adecuada para poner en orbita el lanzador. Como ya se ha mencionado, dos tipos de
configuraciones son posibles, con 3 o con 4 “boosters” en la primera etapa. Se observa la siguiente capacidad
de carga del Delta II para orbita circular y polar, con azimut de lanzamiento de 196°, mayor que el requerido
para la mision a realizar, y suponiendo el peso del adaptador de 50 kg.

Circular Attudis jnimi)
0 1000 2000 2000 4000 EO00
2500 T T T T | T
2.6-m (9.6~ Fairing — 5000
----- A.04m {10-1t) Fairing
2000 I
Wote: Performance genarated using G306 PAF
PAF PAF Mass 4 Perfarmnancs —{2000
5624 43.1 kg (35 lbm) +4.5 kg [+10 lom)
6019 T0.2kJ{1551bm) -22.7 kg {-50 Ibem)
. Em 6815 S3.0kQ{20510m)  —45.4 kg [-100 om) |— e
< aoon 2
h=
E B
-3 =
& &
1000
2000
BO0 | 186-deg Fight Azimuth 1000
90.0-dag Inclination
476k (105-1bm) 6306 PAF
i Q
o 2000 4000 B0 8000 10,000
Circular Altftude (m)

Figura 5-6. Capacidad de carga del lanzador Delta I1 7420/7320 para orbita polar. Fuente: [10].

Asi, los datos de los manuales de vuelo reflejan que la configuracion mas apropiada para el lanzamiento es
aquella del tipo 742X. No obstante, en el caso en que el lanzador no cumpliera con las necesidades de capacidad
de carga especificadas, es posible emplear otro tipo de configuraciones, manteniendo las dos etapas y afiadiendo
“boosters” adicionales seglin el acuerdo que se alcance con el proveedor del lanzador.
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En el caso de que se empleara la configuracion de 9 “boosters”, el lanzador presenta la siguiente capacidad de
carga para una Orbita heliosincrona:

Samn-Synchronous Altitude {nmi)

(1] 200 400 B00 800 1000
4000 T T T T T
T 2 0 (3.5-ft) Fairing —{ 8000
3500 —==ul mmmmm= 3 0-m (1 0-fi) Fairing
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3000 e
) ‘-T-"‘-\
o T ‘--'-\-_____ 1
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2500 S e --_-_"--___-
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Figura 5-7. Capacidad de carga del lanzador Delta II 7920 para 6rbita heliosincrona. Fuente: [10].

Como es posible observar, para una altitud de 400 km la configuracion 7920 cumple holgadamente con los
requisitos de carga de pago empleando la cofia de 3 m de didmetro, e incluso en el caso de que se empleara un
adaptador de mas de 70 kg de peso.

En el proceso de seleccion del lanzador ya se ponderd el sistema propulsivo del lanzador Delta II con inferior
puntuacion respecto al resto, debido a que para cumplir los requisitos de capacidad de carga es necesario recurrir
a soluciones propulsivas que no son idénticas a la hallada como ideal. No obstante, esto solo ocurre con el
nuamero de “boosters” en paralelo con la primera etapa, manteniéndose el nimero de etapas con el que es posible
el lanzamiento en dos.

5.3 Ventanas de lanzamiento

En el ambito de las misiones espaciales, se denomina ventana de lanzamiento al periodo de tiempo en el que
debe ser lanzada la carga de pago correspondiente con el fin de ser inyectada en la érbita adecuada. En el caso

de perder la oportunidad de realizar el lanzamiento en dicho periodo, es necesario esperar a la siguiente ventana
de lanzamiento.

Los vehiculos espaciales cuya intencion sea alcanzar otro objeto en el espacio, como la Estacion Espacial
Internacional, mediante la maniobra que toma el nombre de “rendezvous”, deben ser lanzados en el instante
preciso para propiciar dicho encuentro. [gualmente, la ventana de lanzamiento resulta critica en el caso en que
se pretende lanzar un vehiculo a un planeta del Sistema Solar, ya que la coincidencia entre el satélite y el planeta
solo se dara bajo unas condiciones muy especificas.

En el caso que nos compete, esto es, una orbita baja heliosincrona, el lanzamiento debe tener lugar en el momento
en el que la orbita a alcanzar pase sobre el lugar de lanzamiento. En la practica, la ventana de lanzamiento
engloba un marco de varios minutos o incluso horas alrededor de este momento exacto en que deberia lanzarse,
debido a que los disefiadores de la mision ofrecen cierta flexibilidad en los elementos orbitales que estarian
dispuestos a dar por validos.
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No obstante, para inyectar de forma directa en la orbita requerida, dicha o6rbita y el lugar de lanzamiento deben
tener una interseccion al dia. Este requisito se traduce en que, segun [1], para la latitud del lugar de lanzamiento,

o:

¢ No existird ninguna ventana de lanzamiento si ¢p > i (inclinacién) en el caso de una orbita directa
y ¢ > 180° — i para orbitas retrogradas, siendo i la inclinacion de la orbita.

e Existe una ventana de lanzamiento si ¢ = i o ¢ = 180° — i.

e Existen dos ventanas de lanzamiento si ¢ <io ¢ < 180° — i, ya que el satélite es lanzado
directamente hacia el nodo ascendente o el nodo descendente. Seran las restricciones asociadas al
lugar de lanzamiento las que impondran cual de las dos posibles ventanas de lanzamiento emplear.

En este caso en estudio, el lanzamiento se realiza desde la base de lanzamiento de Vanderberg, cuya latitud es:
¢ =34°43'58" N = 34.7°

El lanzamiento se realiza a una orbita retrograda con i = 95.3°, con lo que se tienen dos ventanas de lanzamiento
posibles al dia, segin: ¢ < (180° — i) = 84.7°

5.3.1 Restricciones de la misién

El célculo de la ventana de lanzamiento tiene relacion directa con el tipo de 6rbita que debe alcanzar el vehiculo,
en especial, con el valor que toma el RAAN (Ascension Recta del Nodo Ascendente) para el plano en que se
encuentra dicha orbita. Por tanto, la seleccion de la ventana de lanzamiento se realizara tomando como parametro
dicho angulo, y teniendo en cuenta que el lanzamiento debe realizarse desde la base de Vandenberg en Estados
Unidos.

Por otro lado, como la gran mayoria de los satélites y otros vehiculos que se envian al espacio, el satélite que se
pretende lanzar en este estudio recibe la energia necesaria para su funcionamiento de paneles solares. Es por ello
que, la inyeccion en 6rbita no puede ser realizada en un periodo de tiempo tal que el satélite estuviera eclipsado.

De igual forma, resulta necesario evaluar la actitud del satélite, tanto en cuanto dictamina el angulo que forman
los paneles solares del mismo con el Sol. De este modo, una vez que el satélite entre en orbita debe desplegar
los paneles solares en direccion perpendicular al Sol, con el fin de asegurar el suministro de energia suficiente.
Suponiendo que los paneles solares del satélite estaran contenidos en el plano de la orbita, este requisito se
traduce en que dicho plano forme 90° con la linea que une Tierra y Sol.

PLANO DE LA ORBITA

SATELITE

Figura 5-8. Modo de disposicion del satélite en orbita.

Tal y como se observa en el siguiente dibujo, la perpendicularidad entre el plano orbital y la linea de union entre
Tierra y Sol se conseguira sumando 90° al a la ascension recta del Sol, teniendo asi el RAAN requerido para la
orbita, y determinando por ende la ventana de lanzamiento.
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soL

PLANO
ORBITA

TIERRA

Figura 5-9. Representacion de la orientacion del plano orbital respecto a la linea que une Tierra y Sol.

Por tanto, 2 = ARy, + 90°, serd el RAAN de la orbita.

5.3.2 Restricciones impuestas por el lugar de lanzamiento

Ademas de las restricciones asociadas a la posicion del plano orbital mediante la eleccion del RAAN, las
condiciones meteorologicas imponen ciertas restricciones segun el vehiculo con el que vaya a realizar el
lanzamiento y el lugar desde que se lanzara. Cada vehiculo lanzador tiene asociadas limitaciones meteorologicas
en las que no seria posible realizar el lanzamiento, en lo que se refiere a la velocidad del viento, lluvia,
temperaturas maximas y minimas, o nubosidad que podria haber el dia de lanzamiento.

Dichas restricciones para el vehiculo Delta I pueden consultarse en [28], recogiendo algunas condiciones como:
e No lanzar si el viento en la plataforma de lanzamiento excede de 28 a 30 knt (nudos).
e No lanzar en presencia de precipitaciones o a través de nubes con precipitaciones.

e No lanzar a través de una capa de nubes de 5 millas nauticas con espesor mayor de 4500 pies, que
provoca temperaturas muy bajas.

e No lanzar a través de caimulo de nubes de 5 a 10 millas que se extiende a bajas temperaturas.

e No lanzar en 10 millas nauticas del limite de una tormenta que produce rayos durante 30 minutos
después de que se observara el primer rayo.

e No lanzar en 30 minutos desde que se observa el rayo en 10 millas nauticas desde el lugar de
lanzamiento o la trayectoria de lanzamiento, a no ser que se cumplan condiciones especificas.

e No lanzar a través de un cumulo de tormenta. Si la nube tormentosa se encuentra en 10 millas
nauticas de la trayectoria de lanzamiento no lanzar hasta 30 min después desde que se observa el
ultimo rayo.

En base a estos requisitos, tomando en consideracion que el lanzamiento se realizara desde la base de
Vandenberg, es posible descartar ciertas fechas de lanzamiento seglin las condiciones meteorologicas en dicha
localizacion. Asi, se han recogido datos de la National Oceanic and Atmospheric Administration del
departamento de comercio de los Estados Unidos, para la media de precipitaciones, media de temperatura, y
media de velocidad de los vientos por mes.
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Media de precipitaciones (pulgadas)
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Figura 5-10. Datos de precipitaciones mensuales en VAFB.
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Figura 5-11. Velocidad media del viento por mes en VAFB.

Temperatura media (grados centigrados)
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Figura 5-12. Datos de temperaturas medias mensuales en VAFB.
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Dichos datos muestran que los meses con un menor nivel de precipitaciones son los correspondientes al periodo
de primavera y verano, desde el mes de mayo hasta septiembre. Estos meses son, igualmente, los que presentan
temperaturas medias Optimas para el lanzamiento, ya que en el resto las temperaturas disminuyen
considerablemente. De dichos meses, septiembre se muestra como el mas caluroso, con temperaturas que pueden
alcanzar en media los 26 grados centigrados. Los vientos no son limitantes para ninguno de los meses, ya que
se mantienen en velocidades inferiores a los 10 nudos.

En base a los datos anteriores, se estudiaran las ventanas de lanzamiento posibles en el periodo de meses que
abarca desde abril a septiembre, ya que son éstos los que ofrecen las condiciones meteorologicas mas adecuadas
para realizar el lanzamiento con el vehiculo Delta II.

5.3.3 Seleccion de la fecha de lanzamiento

El modo de proceder para la seleccion de la ventana de lanzamiento sera la determinacion del RAAN de la 6rbita
en funcion de la posicion del Sol los dias del afio correspondientes a los meses de abril, mayo, junio, julio, agosto
y septiembre. Una vez establecido dicho angulo para el plano de la orbita se estudiaran los periodos de eclipse
del satélite correspondientes a cada dia, en la 6rbita calculada.

Se empleara la herramienta STK para el estudio de los eclipses, mientras que la ascension recta del Sol y el valor
de ) correspondiente se obtendran mediante un programa realizado en la herramienta Matlab, en funcién del
dia del afio en el calendario juliano (ver anexo G).

5.3.3.1  Calculo de la ventana de lanzamiento

Una vez obtenidas las posibles fechas de lanzamiento y (2 de la érbita cada una de ellas, se calcula la ventana de
lanzamiento correspondiente, esto es, el momento del dia especifico en que debe tener lugar el lanzamiento con
el fin de alcanzar la orbita deseada.

Como ya se ha dicho, existe cierta flexibilidad en lo que al periodo de disponibilidad del lanzamiento se refiere.
De este modo, en el caso aqui estudiado se especifica que la ventana de lanzamiento debe cumplir una desviacion
maxima del RAAN permisible, dada por A2 = +25°.

Los valores maximo y minimo de dicha desviacion determinaran la duracion del periodo de tiempo en que puede
tener lugar el lanzamiento. Partiendo de 2 de la orbita, la longitud de la base de lanzamiento, Ag 455, €l tiempo
sidereo de Greenwich en el inicio del dia correspondiente, GST y la velocidad angular de la Tierra, Wrjeprq, €l
instante de lanzamiento se calcula como:

Q+4, - A-GST,

t = 5.1
LANZ W ( )

Tierra

Donde 4,, se obtiene de:
cos(Az) = cos(4, ) sin(i) (5.2)
Con i = 95.3°, Az = 186.5°, el azimuth de lanzamiento. En este caso, al ser la 6rbita retrogada, se escoge la
segunda solucion del coseno, es decir: A,, = 183.7°
Wrierra = 0.004178 °/s velocidad angular de la Tierra.

Apasg = —120.6° longitud de la base de lanzamiento, en este caso Vanderberg. El signo negativo es debido a
que esta base se encuentra al oeste.

En cuanto al valor de GST, se obtiene por medio de la formulacion incluida en [33]:
GST, =GST (t = 0) = G +0.0657098244 x d +1.00273791xt (5.3)

Siendo GST el tiempo sidereo de Greenwich o equivalentemente, la ascension recta del meridiano de
Greenwich. d es el niimero de dia desde el inicio del afo, y G es una constante que cambia cada afio, en este
caso se escoge el valor G = 6.6208844 h. Por su parte, t es la hora del dia, con lo que sera 0 para GSTy.
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5.3.3.2 Analisis de resultados

En el anexo H, se muestran los resultados obtenidos para la posicion del Sol respecto del primer punto de Aries
(suascension recta), el RAAN correspondiente para la orbita, la ventana de lanzamiento asociada y los resultados
obtenidos mediante STK sobre los periodos en los que el satélite estara eclipsado. Este analisis nos permitira
seleccionar las fechas de lanzamiento posibles.

Asi, se incluyen a continuacion los dias en los que es posible el lanzamiento, asi como el valor del RAAN y la
ventana de lanzamiento para cada uno de ellos:

Dia 20) tmax(h) timin(h)

1 abril 101,5 16:02:45 12:43:18

2 abril 102,5 16:02:45 12:43:18

3 abril 103,4 16:02:45 12:43:18

4 abril 104,4 16:02:45 12:43:18
5 abril 1054 16:02:45 12:43:18

6 abril 106,4 16:02:46 12:43:18

7 abril 1074 16:02:44 12:43:18

8 abril 108,4 16:02:44 12:43:18

9 abril 109,3 16:02:43 12:43:18

10 abril 110,3 16:02:43 12:43:18
11 abril 111,3 16:02:42 12:43:18
12 abril 112,3 16:02:41 12:43:18
13 abril 1134 16:03:03 12:43:18
14 abril 114,2 16:02:38 12:43:18
15 abril 115,2 16:02:36 12:43:18
16 abril 116,3 16:02:48 12:43:18
17 abril 117,2 16:02:33 12:43:18
18 abril 118,2 16:02:31 12:43:18
19 abril 119,1 16:02:29 12:43:18
20 abril 120,1 16:02:27 12:43:00
21 abril 121 16:02:25 12:42:57
22 abril 122 16:02:23 12:42:55
23 abril 123 16:02:20 12:42:53
24 abril 124 16:02:17 12:42:50
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timax(h)

25 abril 125 16:02:15 12:42:47
26 abril 126 16:02:12 12:42:44
27 abril 127 16:02:09 12:42:41
28 abril 128 16:02:06 12:42:38
13 agosto 218 15:46:38 12:27:10
14 agosto 219 15:46:31 12:27:04
15 agosto 219,9 15:46:25 12:26:58
16 agosto 220,9 15:46:46 12:26:52
17 agosto 221,8 15:46:13 12:26:46
18 agosto 222,8 15:46:08 12:26:40
19 agosto 223,7 15:46:02 12:26:34
20 agosto 224,7 15:45:56 12:26:29
21 agosto 225,7 15:45:51 12:26:23
22 agosto 226,6 15:45:45 12:26:18
23 agosto 227.,6 15:45:40 12:26:12
24 agosto 228.5 15:45:34 12:26:07
25 agosto 229.5 15:45:29 12:26:02
26 agosto 230,5 15:45:24 12:25:57
27 agosto 2314 15:45:19 12:25:52
28 agosto 2324 15:45:14 12:25:47
29 agosto 2333 15:45:09 12:25:42
30 agosto 2343 15:45:05 12:25:37
31 agosto 2353 15:46:00 12:25:32

1 septiembre 2478 15:44:55 12:25:28
2 septiembre 248.8 15:44:51 12:25:24
3 septiembre 249,7 15:44:47 12:25:19
4 septiembre 250,7 15:44:43 12:25:15
5 septiembre 251,7 15:44:38 12:25:11

88



Estudio de criterios de seleccion de un vehiculo lanzador para un sistema espacial y su aplicacion para
una solucion comercial elegida

Dia 20 tmax(h) tmin(h)
6 septiembre 252,6 15:44:35 12:25:07
7 septiembre 253,6 15:44:31 12:25:03
8 septiembre 254,6 15:44:27 12:25:00
9 septiembre 255,6 15:44:23 12:24:56
10 septiembre 256,5 15:44:20 12:24:52
11 septiembre 257,5 15:44:16 12:24:49
12 septiembre 258.5 15:44:13 12:24:46
13 septiembre 2594 15:44:10 12:24:43
14 septiembre 260,4 15:44:07 12:24:40
15 septiembre 2614 15:44:04 12:24:37
16 septiembre 2624 15:44:01 12:24:34
17 septiembre 263,3 15:43:58 12:24:30
18 septiembre 2643 15:43:56 12:24:29
19 septiembre 265,3 15:43:54 12:24:26
20 septiembre 266,3 15:43:52 12:24:24
21 septiembre 267,2 15:43:49 12:24:22
22 septiembre 268,2 15:39:53 12:20:26
23 septiembre 269,2 15:39:51 12:20:24
24 septiembre 270,2 15:39:49 12:20:22
25 septiembre 271,1 15:39:47 12:20:19
26 septiembre 271,1 15:39:47 12:16:20
27 septiembre 1913,1 15:41:07 12:22:30
28 septiembre 274,1 15:39:44 12:20:16
29 septiembre 275,1 15:39:43 12:20:15
30 septiembre 276,1 15:39:42 12:20:14

Tabla 5-1. Fechas de lanzamiento posibles.

Como se observa, el lanzamiento puede llevarse a cabo varios dias del afio dentro del periodo estudiado, donde,
como se ha explicado previamente, se han excluido los meses de octubre a marzo en los que las condiciones
meteorologicas no son favorables para el lanzamiento.
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Una vez realizado este analisis, el lanzamiento tendra lugar en una de las fechas posibles dentro del tramo horario
delimitado por la ventana de lanzamiento. Sera decision del equipo encargado del satélite en cuestion elegir una
fecha concreta en mutuo acuerdo con la empresa que proporciona el lanzador.

Sefialar, por ultimo, que para este analisis se ha considerado que el lanzamiento tendra lugar en el afio 2017. Es
de suponer que el usuario del lanzador ha tomado contacto con suficiente antelacion con la empresa que presta
los servicios de dicho lanzador segtin la disponibilidad del mismo, que es en este caso de 26 meses.

5.4 Operaciones de lanzamiento desde Vandenberg Air Force Base

Ademas de las instalaciones necesarias para la preparacion del lanzador para el vuelo, la base de lanzamiento de
Vandenberg cuenta con otras instalaciones para llevar a cabo la puesta a punto y comprobacion del satélite. El
conjunto de estas instalaciones incluye laboratorios, salas de limpieza y descontaminacion, areas de recibimiento
de la carga de pago, zonas de operaciones que conllevan un alto riesgo y oficinas para el personal encargado de
la carga de pago.

Los satélites comerciales, que no forman parte de un gobierno determinado, como es el caso, operaran en las
instalaciones de Astrotech Space Operations o Spaceport Systems International. Una vez que el satélite y su
equipamiento llegan a la base de lanzamiento, el programa del lanzador Delta proporciona el transporte necesario
al centro de preparacion de la carga de pago. Ademads, proporciona el equipamiento y personal necesario para
las operaciones de carga y descarga de material.

Tras completar la preparacion del satélite, se instala el satélite en configuracion adecuada para el vuelo y se
transporta hacia el lugar de lanzamiento donde se unira al lanzador Delta II.

Durante el lanzamiento el centro de direccion de la mision posee el equipo necesario como para llevar a cabo el
seguimiento del vehiculo, incluyendo la monitorizacion de datos y comunicaciones con el lanzador y la carga
de pago durante el lanzamiento.

Tras acondicionar ambos vehiculos para el vuelo, tiene lugar el lanzamiento. Cada campafia de lanzamiento
cuenta con un plan de mision personalizado, que incluye las actividades de preparacion del lanzador, las
revisiones previas al lanzamiento y la preparacion del satélite para el vuelo.

Igualmente, durante la preparacion del lanzamiento resulta necesario llevar a cabo una serie de reuniones
preparatorias entre la compaiiia responsable del lanzador y la compatfiia que hard uso del mismo. Estas reuniones
permiten, adicionalmente, realizar una revision del proceso de lanzamiento.

Las operaciones de lanzamiento abarcan, por lo general, un total de 26 semanas, desde que se opta por contratar
los servicios del lanzador, llenando para ello un cuestionario sobre las caracteristicas del satélite, hasta que tiene
lugar el lanzamiento. El conjunto de estas operaciones y su distribucion temporal se muestra en la siguiente
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Boeing outputs Requirements Document — Detailed Test Objectives (DTO)
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Figura 5-13. Planificacion del lanzamiento para el lanzador Delta II desde la firma del contrato. Fuente: [10].
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5.5 Calculo y disefio del adaptador del lanzador al satélite

El adaptador sera el elemento que actiia como interfaz de union entre el satélite y el lanzador. La compaiiia del
lanzador Delta II, United Launch Vehicle (ULA), ofrece la posibilidad de elegir entre un catalogo de adaptadores
disponibles segun las necesidades de la carga de pago. No obstante, lo mas comun es que el usuario del vehiculo
proporcione su propio adaptador, realizando los tests de verificacion correspondientes sobre el mismo y
asegurando que cumple con todos los requisitos impuestos por el lanzador.

El disefio estructural del adaptador con el que el satélite se unira al vehiculo lanzador se basara en hallar la
configuracion y materiales mas adecuados para el mismo, tal que posea el menor peso y mayor resistencia
posibles. La estructura a disefiar debera ser capaz de soportar las cargas estaticas y dindmicas impuestas por la
interfaz con el lanzador.

El disefio estructural conlleva, igualmente, la verificacion y el analisis posterior, de tal suerte que sea posible
confirmar que la estructura cumplira todos los requisitos impuestos para la misma.

Por su parte, el modelado de la estructura tiene una fuerte dependencia con la carga de pago que transportara el
satélite. Asi, por ejemplo, un satélite de observacion tendria limitaciones especiales impuestas por la necesidad
de mantener sus equipos, altamente sensibles, protegidos y apuntando en la direccion correcta con total exactitud.
Esto impondria ciertos requisitos al disefio del adaptador, ya que debe garantizar la integridad de todos y cada
uno de los elementos que conforman el satélite durante el vuelo del lanzador.

La seleccion del vehiculo lanzador juega un papel crucial en el disefio de dicha estructura. Dentro de los
requisitos impuestos por la interfaz con el vehiculo, los principales seran las cargas estaticas y la respuesta en
vibracion del sistema. Estos dos aspectos son los que se considerardn en el presente estudio, y en base a los
cuales se dimensionara la estructura del adaptador. No obstante, otros aspectos como la vibracion acustica de la
estructura, las variaciones térmicas o la respuesta a las cargas de shock (producidas en la separacion entre etapas)
son analizadas en el caso real de disefio del adaptador, mediante diversos tests de verificacion.

5.5.1 Cargas de lanzamiento

Las cargas a analizar, impuestas por el vehiculo lanzador seran las cargas estaticas, segin vienen recogidas en
los manuales de vuelo del lanzador elegido, el vehiculo Delta II [10]. Dichos valores se tomaran como referencia
en el disefio del adaptador.

Las cargas cuasi-estaticas son aquellas que ocurren en el mismo nivel a través de todo el satélite. Las mayores
cargas de este tipo tienen lugar durante ciertas fases de vuelo como el despegue o la ignicion de una etapa.

En el vehiculo lanzador Delta I, la maxima aceleracion axial tiene lugar en el despegue. En la siguiente tabla se
muestran las cargas cuasi estaticas del lanzador Delta 11, extraido de los manuales de vuelo:

Pavload weight
J62.8-680.3 ko | 680.3-907.2 kg | 907.2-1134.0 kg | 1134.0-2268.0 kg | 2268.0-2812.2 kg 2812.2 kg
(800-1500 Ib) (1500—-2000 Ib) (20002500 Ib) {2500-5000 Ib) (5000-6200 Ib) {6200 Ib)

Axial | Lateral | Axial | Lateral | Axial | Lateral | Axial Lateral | Axial | Lateral | Axial | Lateral

LiftofffAero +2 .8/ +4.5 +2.8f 4.0 +2.8/ 3.5 +2 .8/ £3.0 +2.8/ 2 h +2.8/ +2.0
0.2 -0.2 0.2 0.2 0.2 £.2

MECO ¥+06 .2 X+06 =02 X205 +].2 X+0.6 .2 ¥+05 .2 X=0.6 +0.2
TECO Y +#H1 Y =01 Y +11 Y +) .1 Y 1 Y +0.1
Motes:

1 Posifive axial denotes compression.

2. Lateral load factor provides proper bending moment at the spacecrafi-to-launch-vehicle interface.
3. Refer to Figures 4-19 and 4-20 for 3-sigma steady-state axial accelerations for MECO and TECO.
4. Assumes that spacecraft meets minimum frequency guidelines specified in paragraph 4.2.3.2 and spacecraft

center-of-gravity (CG) offset from the vehicle centerline is less than 20.3 mm (0.8 in.)

n

TECO: Third-stage bum-out.

Figura 5-14. Factores de carga limite (g) en el centro de gravedad del satélite para el lanzador Delta II. Fuente:

[10]
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La masa del satélite que se pretende poner en orbita es de m = 2500 kg, con lo que los méaximos factores de
carga lateral y axial se producen durante el despegue, y son, como puede observarse en la tabla anterior:

o Axial+28/-02 g
e Lateral +25g

Igualmente, en el manual de vuelo se especifica que las frecuencias naturales de la estructura deben estar
suficientemente alejadas de ciertos valores en direccion axial y lateral, con el fin de evitar el acoplamiento
dinamico entre el adaptador y el lanzador, y que podria dar lugar a una amplificacion de las vibraciones
experimentadas por el adaptador, y finalmente la rotura de la estructura. En la configuracion de dos etapas del
vehiculo Delta II elegida para poner en 6rbita el satélite, se detalla que las frecuencias naturales que debe superar
la estructura del adaptador a disefiar son:

e Direccion axial, f,, > 35 Hz
e Direccion lateral, f, > 12 Hz

Donde f,, denota frecuencia natural. La estructura serd excitada obteniendo diferentes modos de vibracion,
laterales o axiales, asociados cada uno a un valor de la frecuencia natural (ver anexo F), de forma que el objetivo
a lograr seré que las frecuencias naturales superen las impuestas por las limitaciones del lanzador.

Para la realizacion del disefio, se emplea la herramienta NASTRAN. Esta herramienta permitira realizar un
analisis de la estructura sometiéndola a las cargas estaticas impuestas por el lanzador. Igualmente, un analisis de
los modos de vibracion proporcionara las frecuencias naturales a las que tiende a vibrar el sistema, junto con la
representacion graficas de los propios modos de vibracion.

5.5.1.1 Margenes y factores de seguridad

A la hora de llevar a cabo este disefio, las cargas aplicadas seran superiores a las impuestas por el lanzador con
el fin de asegurar que posibles cambios en la configuracion, materiales u otras propiedades no causaran un fallo
en la estructura.

De este modo, la estructura debe ser disefiada tomando en consideracion ciertos factores de seguridad (ver [4]).
La maxima carga que puede ocurrir durante el vuelo del lanzador, en las condiciones meteorologicas mas
adversas se denomina carga limite. Con el fin de asegurar la estructura para todas las posibles condiciones de
vuelo, el disefio se realiza con cargas superiores a esta carga limite. Estas cargas seran las asociadas al despegue
del vehiculo, como se mostr6 previamente.

El primer nivel de seguridad es el llamado nivel de prueba, multiplicando la carga aplicada por un factor de
prueba que suele ser 1.1. Sometida a esta carga de prueba, la estructura no debe experimentar deformaciones
permanentes, es decir, al aplicar esta carga la estructura se asegura para permanecer en zona elastica durante la
totalidad de su tiempo de vida.

El siguiente nivel de seguridad es el llamado nivel tltimo, del inglés “ultimate level”, asociado a la rotura. La
estructura no debe colapsar o experimentar rotura ante la aplicacion de estas cargas ultimas. Para expresar la
adecuacion de la estructura a esta carga se emplea el factor de reserva, igual a la carga permitida entre la carga
aplicada.

Otro factor ampliamente empleado lo constituyen los margenes de seguridad. Existen diferentes convenios sobre
cudl debe ser la definicion del margen de seguridad. En este disefio se emplearan dos definiciones de margen de
seguridad, asociadas a la carga ultima y la carga de prueba o de permanencia en la zona elastica, respectivamente.
Asi, serd necesario garantizar:

e Ausencia de deformaciones plasticas, lo que conlleva un primer margen de seguridad dado por:
OEF

MS; = —-1>0.1.
Omax -
e Ausencia de rotura, para lo cual debe tenerse el siguiente margen de seguridad: MS, = - R 1>
max
0.5
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5.5.1.2 Casos de carga

Las cargas definidas en el manual de vuelo y presentadas en la tabla anterior, deben ser aplicadas en el centro de
masas del satélite. No obstante, para aplicar dichas cargas sobre el adaptador, la fuerza en direccion axial se
aplicara como una fuerza distribuida sobre la parte superior del adaptador, al igual que las cargas laterales. Para
trasladar estas cargas al adaptador, se aplicard un momento igual al producto de dicha fuerza por la distancia
entre el centro de masas del satélite y el adaptador. Estos casos de carga se muestran a continuacion:

Fuerza lateral
e} (e} Momento asociado

a la fuerza lateral

Fugerza axial

Figura 5-15. Fuerzas aplicadas sobre el adaptador.

Dichas fuerzas lateral y axial corresponden a las aceleraciones en g's impuestas por el lanzador sobre el satélite.
La fuerza lateral se aplicara en ambas direcciones laterales, es decir, en las dos direcciones perpendiculares a la
direccion axial. El momento debido al traslado de la carga desde el centro de masas del satélite hasta el adaptador
vendra dado por el producto de dicha fuerza por la distancia al centro de masas, en este caso 1.8 m (ver
dimensiones del satélite en el capitulo 2).

Las fuerzas a analizar seran las maximas que soportara el adaptador durante la configuracion de despegue,
multiplicadas por el factor de reserva mencionado con anterioridad de 1.1, obteniendo las siguientes cargas:

o Fx=-2500x%2.8x9.81x%x 1.1 =-75537 N.Fuerza axial de compresion.
o Fy=Fz=2500x%2.5x9.81X 1.4 =—67444 N. Fuerza lateral de compresion.
e My=Mz=Fyx18=-121399 Nm . Momentos flectores.

5.5.2 Diseno de la estructura

Dos aspectos fundamentales deben ser evaluados en el disefio del adaptador, la seleccion de materiales y el tipo
de configuracion, es decir, tamaio y forma de la estructura.

5.5.21 Tipo de configuracion

En cuanto a la forma y tamafio del adaptador, la primera limitacion vendra impuesta por el volumen disponible
en la cofia del lanzador, la cual debe albergar el conjunto satélite con adaptador. Asi, se extrae a continuacion
un plano de las dimensiones de la cofia del vehiculo Delta II. Este vehiculo presenta tres configuraciones posibles
para la cofia superior, en este caso se escogera, como se mencionod previamente, la cofia de 3 m de diametro ya
que es la que asegura volumen suficiente para el satélite y el adaptador.

La altura del espacio disponible en dicha cofia para el satélite es de 7.219 m, con un diametro de 2.743 m. La
altura del adaptador sera la diferencia entre la altura de la zona en la que la cofia se va estrechando y el diametro
deja de ser suficiente como para que quepa el satélite y la altura del satélite en si, es decir, un maximo de
4.544 m — 3.6 m = 0.944 m. Sin embargo, es posible observar en la misma imagen una tabla donde se
describen algunos adaptadores disponibles para esta cofia en el lanzador Delta-II. La maxima altura del
adaptador se encuentra en los 0.61 m para el adaptador PAF 5624. Es por esto que, para este disefio se supondra,
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primeramente, que la altura del adaptador es de 0.6 m, o equivalentemente 600 mm. Por su parte, el adaptador

se disefiara como una estructura de tubos, con empotramiento en la base con el lanzador. El plano de la cofia se
recoge a continuacion:
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Figura 5-16. Planos de la cofia de 3 m de diametro del lanzador Delta II. Fuente: [10].

Por otro lado, la parte superior del adaptador debe tener las dimensiones de la base del satélite, ya que es aqui

donde el satélite se unira con el adaptador. Por esto, el soporte del satélite sera un rectangulo con dimensiones
1.36 m X 1.55m.

En cuanto a la base de la estructura, se escogerd una base circular cuyo diametro no debe superar 2.438 m,
segun viene impuesto por las dimensiones de la cofia. En este caso, se escoge para la base circular un diametro
de d = 2.2 m, valor que se encuentra dentro de los limites.

Para un primer analisis de esfuerzos en la estructura de tubos que conforman el adaptador, se escogera como
material aluminio 2014-T6, cuyas propiedades se muestran en una tabla posterior (tabla 5-2).
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Se analizan varios modelos, con diferente configuracion y ntimero de tubos. Asi, suponiendo que el material
empleado es el aluminio, se escogeran, en primer lugar, tubos de seccion circular con 2 cm de espesor y radio
maximo 4 cm. Este primer analisis permitira determinar el nimero de tubos mas adecuado para la estructura.

5.5.2.2 Seleccion de materiales

Tal y como se recoge en [2], la eleccion del tipo de material a emplear se realizara en base a las caracteristicas
del mismo, tomando como criterios de seleccion la resistencia, rigidez, resistencia a la corrosion, resistencia a
fractura y fatiga, coeficiente de dilatacion térmica, asi como la conductividad del material.

Con el fin de limitar el anlisis, solo se tendran en cuenta para el disefio del adaptador materiales empleados en
la realizacion de otros adaptadores seglin se recoge en los manuales de vuelo de los lanzadores. Entre estos
materiales se encuentran las aleaciones de aluminio Al12014- T6 y el titanio.

Las aleaciones de aluminio conforman un gran grupo de materiales con amplia aplicaciéon en el mundo
aeroespacial. Pueden ser usadas en estructuras sometidas a cargas muy elevadas y poseen buenas propiedades
mecanicas, combinadas con una no muy elevada densidad.

Las aleaciones de titanio, se caracterizan principalmente por su alta resistencia y resistencia a la corrosion a
temperaturas elevadas. Es, sin embargo, un material més denso que el aluminio.

Por otro lado, en los ultimos afios, los avances tecnoldgicos han permitido llevar a cabo, cada vez en mayor
cantidad, la inclusién de materiales compuestos en aplicaciones aeroespaciales. El uso de materiales compuestos
permite aligerar el peso de la estructura (debido a su menor densidad), a la par que mantener e incluso aumentar
la resistencia del material. No obstante, existen diversas complicaciones asociadas al empleo de materiales
compuestos en estructuras espaciales, ya que deben fabricarse con un proceso muy exhaustivo con el fin de
mantener su integridad durante toda la trayectoria de vuelo del lanzador. Es por esto que solo se considerara su
uso en el caso en que mejoren significativamente el comportamiento global de la estructura.

Las aleaciones de aluminio y titanio, se aplican igualmente a multitud de estructuras espaciales, por su adecuada
combinacion de propiedades de resistencia y ligereza. Las principales propiedades mecanicas de estos materiales
se exponen a continuacion:

Material p(kg/m?3) or(MPa) or(MPa) E(GPa)
Al 2014-T6 2800 414 483 7 0.33
(Aluminio)

Titanio 4430 880 950 113.8 0.342
Al 7075-T73 2810 435 505 ) 033
Al 2024-T36 2780 345 483 73.1 033

Fibra de 1900 810 300 230 0.26

carbono

Tabla 5-2. Propiedades mecénicas de materiales empleados.

5.5.2.3  Proceso de calculo de la estructura

El criterio a seguir en la eleccion de la configuracion y materiales empleados sera la obtencion de las tensiones
maximas que presenta la estructura. Junto a estas tensiones, se obtendran las frecuencias naturales de vibracion,
que impondran limitaciones sobre la rigidez y masa de la estructura. Una vez obtenida la configuracion mas
apropiada, se obtendran los margenes de seguridad de la estructura, los cuales seran un indicativo del
dimensionamiento correcto y seguro de la misma.

Para cada configuracion, se realizard un analisis en elementos finitos mediante la herramienta Nastran/Patran,
sometiendo la estructura a la combinacion de cargas axiales y laterales previamente definidas.
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El primer modelo a analizar sera una configuracion de 8 tubos que unen el soporte del satélite y la base circular.
Por su parte, el soporte estara formado por cuatro tubos con las dimensiones de la base del satélite, anteriormente
detalladas. La seccion de los tubos es circular con radio mayor 4 cm y radio menor 2 cm.

Figura 5-17. Primera configuracion del adaptador.

Las mayores cargas que debera soportar la estructura se producen en direccion axial y son de compresion, es por
ello que es de esperar que las maximas tensiones experimentadas por la estructura sean las axiales, normalmente
de compresion. Se obtienen a continuacion las tensiones maximas para la configuracion anterior:

Figura 5-18. Tensiones maximas para la primera configuracion del adaptador.

Las tensiones maximas obtenidas son del orden de 88 M Pa, por debajo del limite elastico del material, que se
encuentra en 440 MPa (ver tabla 5-2).

Igualmente se obtienen las frecuencias naturales dentro de un rango significativo, ya que, como bien es sabido,
el numero de frecuencias naturales de una estructura real, con infinitos grados de libertad, es infinito. Se
escogeran para los diferentes analisis realizados el valor de las frecuencias naturales asociadas a los diez primeros
modos de vibracion de la estructura, ya que, a partir de estos, las frecuencias naturales son elevadas y no seran
limitantes en lo que al disefio se refiere.
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Para la primera configuracion del adaptador se obtienen los siguientes valores de frecuencias naturales:

Modo de vibracién Frec“"'(‘g:)natural

2 8.7
3 14.1
4 24.9
5 31.1
6 52.8
7 56.6
8 88.9
9 89

10 104.4

Tabla 5-3. Frecuencias naturales para la primera configuracion del adaptador.

De los resultados anteriores, se infiere de forma directa que los dos primeros modos de vibracion tienen
asociados frecuencias naturales menores que las minimas permitidas segun el manual de vuelo del lanzador,
tanto para la direccion axial como para la lateral.

Sera necesario, por tanto, incrementar la rigidez de la estructura, para lo cual se analiza una nueva configuracion
afnadiendo 8 tubos adicionales, procurando mantener la simetria en la estructura. Se sigue el mismo proceso de
calculo que para el disefio anterior obteniendo los siguientes resultados:

Figura 5-19. Segunda configuracion del adaptador.
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Figura 5-20. Tensiones maximas para la segunda configuracion del adaptador.

Las tensiones maximas son de compresion, con un valor, en concreto de 60.1 M Pa, nuevamente por debajo del
limite eléstico del material y mejorando los resultados obtenidos para la configuracion anterior.

En cuanto a las frecuencias naturales asociadas a los diez primeros modos de vibracion:

Modo de

vibracion

Frecuencia
natural (Hz)

23.6

26.5

34.9

58.1

65.9

2.7

85.6

128.1

129

10

132.2

Tabla 5-4. Frecuencias naturales para la segunda configuracion del adaptador.
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En este caso, todas las frecuencias naturales se encuentran por encima del minimo permitido para las vibraciones
en direccion lateral, sin embargo, las tres primeras frecuencias naturales no superan el limite de 35 Hz impuesto
para la direccion axial. Sera necesario comprobar, por ello, si estos modos de vibracion inducen a la estructura
a vibrar en direccion axial o lateral. Representado en NASTRAN el primer modo de vibracion:

Figura 5-21. Primer modo de vibracion de la estructura para la segunda configuracion del adaptador.

Se observa como este primer modo de vibracion esta asociado a movimientos de la estructura en direccion axial,
es por ello que esta configuracion no cumple con las limitaciones impuestas por las frecuencias naturales
minimas.

No obstante, el hecho de anadir ciertas barras adicionales ha mejorado los resultados obtenidos en términos de
frecuencias naturales, asi como de resistencia estatica de la estructura. Se realiza ahora una tercera prueba,
afiadiendo cuatros tubos entre el soporte del satélite y la base del adaptador, tal y como se muestra a continuacion:

Figura 5-22. Tercera configuracion del adaptador.
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Para esta configuracion, las tensiones maximas obtenidas son:

Figura 5-23. Tensiones méaximas para la tercera configuracion del adaptador.

En esta ultima configuracion, se obtienen tensiones maximas de 63.2 MPa, de compresion. Por tanto, aunque
se encuentran por debajo del limite elastico, son mayores que las experimentadas por la estructura en el caso
anterior. Sin embargo, para el comportamiento vibratorio, se obtiene:

Modo de Frecuencia
vibracién  natural (Hz)
1 24.6
2 26.8
3 35.7
4 59.2
5 68.1
6 72.7
7 84
8 128.6
9 129.4
10 134.8

Tabla 5-5. Frecuencias naturales para la tercera configuracion del adaptador.
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Las frecuencias naturales son ligeramente superiores al caso anterior, con lo que se ha conseguido aumentar la
rigidez de la estructura. Sin embargo, nuevamente las frecuencias naturales asociadas a los primeros modos de
vibracion de la estructura, el primero de los cuales provoca movimientos axiales, se encuentran por debajo de
las restricciones impuestas por el lanzador.

En este punto del disefio cabe preguntarse cual debe ser el modo de proceder con el fin de mejorar las
caracteristicas vibratorias de la estructura, esto es, aumentar la rigidez o disminuir su masa. Como ya se ha
observado a lo largo del proceso, los resultados mejoraban afiadiendo un mayor niimero de tubos en la estructura.
Es por ello que el intento de mejora puede venir del aumento de la rigidez de la estructura, o lo que es equivalente,
que para la aplicacion de una misma fuerza la deformacién sea menor.

En este sentido, un procedimiento ampliamente empleado en el calculo de estructuras, y en especial para
estructuras de barras o tubos, es el de la triangulacion. Y es que, el triangulo es el tinico poligono que no se
deforma ante la aplicacion de una fuerza. Al aplicar una fuerza de compresion sobre uno de los vértices de un
triangulo compuesto por tres vigas, las dos vigas unidas a este vértice experimentaran esfuerzos de compresion,
mientras que la tercera trabajara a traccion. En este sentido, el proceso de triangulacion consistira en dividir la
estructura en tridngulos, disminuyendo asi su deformacion.

Figura 5-24. Ejemplo de estructura triangulizada. Fuente: http://thales.cica.es/rd/Recursos/rd99/ed99-0053-
02/contenido/8_triangulacion.htm

De este modo, la siguiente prueba partira de un disefio con una mayor triangulacion, tal y como se recoge en la
siguiente imagen:

Figura 5-25. Cuarta configuracion del adaptador.

Empleando tubos con el mismo tamafio y espesor que los casos previos, se llega a los siguientes resultados para
las frecuencias naturales:
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Modo de

vibracion

Frecuencia
natural (Hz)

24.6

27

40.1

59.2

68

73.1

85.8

131.2

135

10

137

Tabla 5-6. Frecuencias naturales para la cuarta configuracion del adaptador.

Los resultados mejoran levemente la configuracion anterior, quedando la menor de las frecuencias naturales atin
por debajo del limite impuesto por el lanzador. Se procede pues a variar el espesor de los tubos, buscando
modificar su rigidez. Imponiendo un didmetro de seccion de 12 cm y un espesor de 2 cm, las frecuencias
naturales obtenidas, asociadas en este caso a los ocho primeros modos de vibracion son:

Modo de

vibracion

Frecuencia
natural (Hz)

39.3

43.2

63.4

93.4

108

115

7

135.4

8

196.8

Tabla 5-7. Frecuencias naturales de la estructura empleando tubos de 12 cm de seccion.

Se observa que ya en este caso la menor de las frecuencias naturales, asociadas a un modo de vibracioén que
provoca vibraciones en direccion axial, supera el minimo de 35 Hz.
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No obstante, hasta el momento, se ha conseguido una estructura que permite cumplir los requisitos asociados a
las frecuencias naturales, pero con frecuencias muy cercanas a la frecuencia limite. Es importante conseguir que
la estructura tenga frecuencias naturales bastante alejadas de esta frecuencia limite, con el fin de asegurar que
los modos de vibracion de la estructura no causaran una rotura de la misma.

Siguiendo esta linea, las frecuencias naturales han resultado ser un factor limitante, de modo que ha sido
necesario aumentar la rigidez de la estructura sin afiadir demasiado peso a la misma.

Una primera solucion la constituye la variacion de la seccidon de los tubos, pasando a ser tubos de 10 cm de
diametro y 1 cm de espesor, esto es, de un tamafio mas reducido. Por otro lado, se ha afiadido una serie de tubos
en sentido horizontal, unidos a los tubos verticales entre las partes superior e inferior del adaptador. Con estas
medidas se ha conseguido aumentar la rigidez de la estructura, mejorando su comportamiento en vibracion.

No obstante, estas soluciones traen consigo un aumento del mimero de tubos empleados, y con ello de su peso,
con lo que ha sido necesario recurrir a un material ligero, pero con buenas propiedades mecanicas, como la fibra
de carbono. A pesar de las complicaciones asociadas al proceso de fabricacion de estructuras espaciales por
medio de materiales compuestos previamente explicadas, sus buenas propiedades mecanicas, junto con su
ligereza, lo convierten en el material 6ptimo a emplear en la estructura del adaptador.

Se recogen a continuacion, la configuracion final elegida para el adaptador:

Figura 5-26. Configuracion final del adaptador

La menor de las frecuencias naturales, estd asociada, nuevamente, a un modo de vibracion axial, y toma el valor
de 78.4 Hz, bastante mas alejado de la frecuencia natural limite de 35 Hz que las configuraciones anteriores. Las
cuatro primeras frecuencias naturales se recogen en la tabla siguiente:

Modo de vibracion Frecuencia natural (Hz)

1 784
2 83.8
3 1643
4 186.1

Tabla 5-8. Frecuencias naturales para el adaptador disefiado.
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Se obtienen en este caso el valor de 70.1 MPa de tension maxima (de compresion), lo que arroja los siguientes
valores para los margenes de seguridad:

. . . . L 300 MP
e Margen de seguridad asociado a ausencia de deformaciones plasticas: MS,;01q = m -1=
3.28 > 0.1.
. . . 810 MPa
e Margen de seguridad asociado a ausencia de rotura: MS,;¢imate = YT 1=10.55> 0.5.

Los margenes de seguridad son lo suficientemente amplios como para asegurar el comportamiento adecuado de
la estructura ante las cargas a las que se vera sometida en vuelo.

Figura 5-27. Tensiones maximas para la configuracion final del adaptador.

Una vez elegida esta configuracion final para el disefio del adaptador, se representan las deformaciones que
experimentara la estructura como consecuencias de las cargas a las que se vera sometida. Estas deformaciones
podrian llegar a ser criticas en el caso en que el satélite entrara en la cofia con muy poca holgura. Si esto ocurriera,
las deformaciones en el adaptador podrian llegar a provocar movimientos del satélite en la cofia tales que se
produjera un choque entre el satélite y las paredes de la misma, provocando dafios graves. No obstante, en el
caso aqui analizado se ha escogido una cofia en la que el satélite se introduciria con suficiente espacio como
para evitar posibles choques.

Tal y como puede observarse en la siguiente imagen, el desplazamiento maximo experimentado por la estructura
esde 3.36 X 1073 m, o equivalentemente, 3.36 mm.
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Figura 5-28. Deformaciones de la estructura.

5.5.3 Planos del adaptador

Se incluye a continuacion el plano de conjunto del adaptador. Sefalar que se ha escogido como tipo de unién
entre los tubos soldadura en angulo, de 5 mm de garganta. Se ha representado inicamente una de las uniones ya
que el resto se realizaran de forma idéntica. La base del adaptador, por su parte, ira empotrada en la parte superior
del lanzador.
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5.6 Otras interferencias entre el lanzador y la carga de pago

Ademas de las cargas estaticas, el vehiculo lanzador somete al satélite, o equivalentemente al adaptador, a otros
efectos que habra que considerar en una fase del disefio lo mas temprana posible. Asi, la combinacion del entorno
estatico y dinamico, junto con el entorno térmico o los rapidos cambios de presion, puede suponer un entorno
mas severo que el que la estructura espacial soportara en orbita.

Desde la compatfiia que proporciona el lanzador, es necesario garantizar el acceso fisico, eléctrico, de radio
frecuencia y optico al satélite una vez se encuentre dentro de la cofia protectora. Es por ello que, sera necesario
distribuir de forma efectiva las puertas y ventanas para acceso optico o de radiofrecuencias. Igualmente, se
proporcionan los mecanismos de separacion para el satélite, una vez que éste se encuentre en Orbita.

Resulta imprescindible considerar en el disefio de la estructura espacial el entorno al que se vera sometida la
carga de pago durante el lanzamiento, mantenimiento y transporte. Este entorno engloba aspectos como las
temperaturas a las que se vera sometido el vehiculo desde la plataforma de lanzamiento hasta la inyeccion en
orbita, la compatibilidad electromagnética, la posibilidad de contaminacion, la ventilacion, las cargas de actistica
y las de shock, ademas de las aceleraciones estaticas y vibraciones ya comentadas en el calculo del adaptador.

El entorno térmico se define en base al calor de radiacion de las superficies internas de la cofia. Se consideran
igualmente, el calor irradiado por las puertas de acceso o el calor libre de moléculas del aire enrarecido que
impacta sobre el satélite una vez que se desprende la cofia.

Para el control del entorno térmico, se provee a la carga de pago de aire acondicionado en la preparacion del
lanzamiento, por medio de conductos que se distribuyen por la parte superior de la cofia. Por otra parte, la
ventilacion de la parte inferior de la cofia permite mantener niveles aceptables de presion y temperatura en el
interior.

La contaminacion tiene graves consecuencias sobre los paneles solares, sensores opticos y superficies empleadas
para el control térmico. Es por ello indispensable controlar las particulas o moléculas que pudieran producirse
por la desgasificacion de materiales del lanzador.

Las sefiales eléctricas deben ser compatibles entre el satélite y el lanzador, asi como con el lugar de lanzamiento.
En el caso de que las sefales eléctricas se transmitieran con diferentes frecuencia y potencia, éstas podrian
combinarse produciendo radiotransmisiones espurias o campos eléctricos que pueden dafiar los sistemas
eléctricos.

Adicional a las cargas estaticas y el ambiente dinamico impuestos por el lanzador y ya considerados en el disefio
del adaptador, es necesario tomar en consideracion otras cargas como las acusticas y las de shock.

Las cargas de shock se generan durante la separacion del satélite del lanzador, o en la separacion de cada una de
las etapas que integran este ultimo. La separacion se lleva a cabo por medio de dispositivos pirotécnicos.

Shock Response Spectrum Q=10
[
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‘iw wg
/ 3000 Hz
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Figura 5-29. Cargas de shock en el lanzador Delta II. Fuente: [10].

El entorno acustico depende de la configuracion fisica del lanzador, la variacion de su aceleracion con el tiempo
y las caracteristicas de su sistema propulsivo. Cerca de la plataforma de lanzamiento, el entorno acustico
dependera de la energia sonora reflejada en la estructura de la plataforma de lanzamiento y las instalaciones
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anexas. Cuanto menor sea el vehiculo lanzador, mayores seran las cargas acusticas que transmita a la carga de
pago. Igualmente, por lo general, cuanto mas cerca se encuentre la carga de pago de la plataforma de lanzamiento
mayor sera la influencia del entorno acustico. Debido a que la excitacion acustica varia con el tiempo de forma
rapida, a la hora de realizar el disefio, es necesario tomar valores instantaneos, asi como una media global de
estas cargas. En los casos en los que el entorno acustico resulte critico para la carga de pago, es posible afiadir
amortiguadores en la cofia protectora.
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Figura 5-30. Cargas actsticas para el lanzador Delta II. Fuente: [10].

Otro aspecto que debe ser analizado es la preparacion e integracion de la carga de pago en el lugar de
lanzamiento.

La preparacion de la carga de pago engloba actividades como inspecciones, comprobacion de la carga de pago
y el equipamiento de soporte terrestre, la instalacion de equipos como baterias o elementos de avidnica,
comprobacion de las presiones y fugas de gases, asi como de las funciones y comunicaciones.

En cuanto a los requisitos de comunicacion, dependeran de la combinacion de las limitaciones impuestas por las
estaciones de tierra, la carga de pago, el lanzador, el rango de seguridad y el usuario, siendo posible ajustar la
trayectoria del lanzador con el fin de conseguir la maxima cobertura del vehiculo desde las estaciones de tierra,
durante el lanzamiento. En los casos en que no sea posible la cobertura desde estaciones terrenas, se emplearian
aeronaves que permiten comunicar con el vehiculo durante ciertas fases del vuelo.

En cuanto a la integracion de la carga de pago, en la base de lanzamiento se realiza la conexion del satélite y el
lanzador, cargando propulsantes y probando todos los sistemas antes de llevar a cabo el lanzamiento.
Normalmente, la base de lanzamiento dispone de varias instalaciones para llevar a cabo la integracion del
satélite, de forma que es posible integrar mas de una carga de pago al mismo tiempo. El tipo de integracion mas
comun es la vertical, que supone erguir el lanzador y colocar el satélite encima. Con este fin, se emplean diversas
plataformas que permiten acceder a cualquier parte del lanzador. Otra posibilidad menos comun consistird en
colocar el lanzador en posicion horizontal y unirlo con el satélite, facilitando asi el acceso al vehiculo.

En cualquier caso, la integracion y preparacion del satélite para el lanzamiento dependeran fuertemente de la
complejidad del satélite, con lo que estos procedimientos deben ser evaluados para cada caso por separado.

5.7 Seguimiento y cobertura del satélite en las primeras fases del lanzamiento

Una vez que tiene lugar el lanzamiento del satélite, es necesario garantizar el seguimiento del mismo durante, al
menos, las cuatro primeras orbitas, con el fin de asegurar que el éxito de la inyeccion y que el funcionamiento
del vehiculo es el adecuado. Posteriormente, sera el equipo encargado del satélite el que debera realizar el
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seguimiento y cobertura del mismo, transmitiéndole las 6rdenes pertinentes y recogiendo los datos que éste
proporcione.

En este ejercicio tedrico, se tratara de garantizar un seguimiento del satélite durante el 50% del periodo del
satélite como minimo. El estudio de la cobertura se llevara a cabo, nuevamente, haciendo uso de la herramienta
STK. Para ello, serd necesario seleccionar una fecha de lanzamiento. Como ejemplo se escogera el 14 de agosto
de 2017, fecha posible segin se obtuvo con anterioridad. La ventana de lanzamiento asociada engloba el tramo
horario entre las 12:27:10 y las 15:46:31. Se supondra, en este caso, que el satélite se encuentra en oOrbita a partir
de la primera hora de lanzamiento posible. Una vez se estudie la cobertura en una de las fechas posibles, podra
extenderse el analisis realizado a cualquiera de las fechas posibles, de modo que quedara descrito el proceso de
seguimiento del satélite al inicio de la mision.

Se muestran a continuacion, las cinco primeras oOrbitas del satélite para la fecha de lanzamiento escogida,
obtenidas mediante la herramienta STK:

Flgura 5-31. Cinco primeras orbitas.

En un caso real, el seguimiento se realiza por lo general, empleando una red de estaciones establecida, ya que,
como se mencion en el capitulo tercero, permiten abaratar costes y aumentar la fiabilidad. Sin embargo, en este
ejercicio tedrico se hara uso de una combinacion de una red establecida, como es la SSC Priora Net, junto con
otras estaciones repartidas a lo largo del globo terraqueo.

El periodo del satélite puede obtener a partir del semieje mayor de la orbita:

3
T=2r 4’6778 14 =5553.6s (54)
398600.4

La cobertura durante el 50% del periodo del satélite estara garantizada siempre y cuando el tiempo en el que esta
cubierto supera los 2776.8 s, esto es, aproximadamente 46 minutos. Un tiempo de seguimiento como este tltimo
puede conseguirse haciendo uso de las estaciones terrenas aqui representadas:
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Figura 5-32. Estaciones de tierra empleadas para el seguimiento.

Como se observa en el mapamundi anterior, las estaciones empleadas son Kerguelen Island, Bangalore (India),
Lucknow (India), Esrange Station (Suecia), Acension Island, Easter Island, South Point Station (Hawaii), Troll
(Antartida), Inuvik (Canadd), Goldstone (Estados Unidos), Islas Mauricio, Malindi Station (Kenia), Abuja
(Nigeria), Jeddah (Arabia Saudi), Wellheim (Alemania), Hartebeesthoek (Sudafrica), IP-1 Tracking Station
(Kazajistan).

En la imagen se representa cada una de estas estaciones mediante diferentes colores, quedando dibujada, en el
mismo tono, la zona de la traza en la que se tendria cobertura del satélite en dicha estacion.

El uso de la combinacion de estas estaciones de tierra permite garantizar la cobertura del satélite durante 46
minutos 0 mas. Se aprecia que, para algunas de las orbitas, en las que el satélite pasara sobre el Océano Pacifico,
no se tiene cobertura durante un cierto tiempo, sin embargo, se ha tratado de asegurar que el seguimiento es
posible en el resto de zonas sobrevoladas por el vehiculo.

A continuacion, se representan los tiempos de visualizacion desde las diferentes estaciones para cada una de las
orbitas:
ORBITA 1 ORBITA 2 ORBITA 3 ORBITA 4

Tiempo Tiempo

Tiempo
visible (s) visible (s) visible (s) visible (s)

Tiempo

Estacion Estacion Estacion Estacion

Bangalore 515 Jeddah 306 Jeddah 438 Abuja 491

IP-1 Tracking

. 469 Inuvik 583 Weilheim 486
Station

Lucknow 519
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ORBITA 1 ORBITA 2 ORBITA 3 ORBITA 4
o Tiempo or Tiempo oy Tiempo oy Tiempo
LB R visible (s) LB IO visible (s) RETHT visible (s) LB GO visible (s)
IP-1 Tracking
Station 519 Esrange 545 Weilheim 433 Esrange 421
(Baikonur)
Esrange Station 430 Inuvik 554 Esrange 529 Inuvik 508
Inuvik Station 377 Goldstone 597 South Point 614 ASIZf:;éon 454
Goldstone 586 Kerguelen 279 | Hartebeesthoek | 336
Island
Easter Island 587 Hartebeesthoek 376
Kerguelen 2360
541
Island TOTAL
Mauritius 374 LACLV. LE 3126

TOTAL 4448

Como se observa, con la red de estaciones terrenas empleadas se asegura una cobertura del satélite durante mas
del 50 % del periodo del satélite, no ocurriendo asi para la cuarta orbita, en la que la cobertura es del 42.5%. Sin
embargo, se considera esta red de estaciones como apropiada, ya que si asegura una cobertura adecuada durante
las tres primeras orbitas. Para la cuarta oOrbita, la cobertura esta garantizada durante un intervalo de tiempo muy
cercano a la mitad del periodo del satélite, con lo que se dara por valida la cobertura disponible.

Tabla 5-9. Periodos de visibilidad desde las estaciones de tierra.

Esta misma red de estaciones terrenas podria ser empleada en el caso en que el satélite fuese lanzado en una
fecha distinta, dentro de las obtenidas como posibles.
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6 CONCLUSION

El proceso de seleccion de un vehiculo lanzador, para una determinada carga de pago, no es, como ha podido
observarse, un proceso trivial. Multiples factores relacionados entre si deben ser considerados antes de tomar
una decision entre las diferentes alternativas, valorando las ventajas e inconvenientes de cada una de ellas.

El primer paso, debe ser la definicion de los requisitos y limitaciones impuestos por el satélite a lanzar, y la
mision que este debe cumplir una vez que haya sido enviado al espacio. Estas restricciones han sido detalladas
en el capitulo dos, donde se han detallado, adicionalmente, las maniobras que debera llevar a cabo el satélite una
vez en Orbita, bien para corregirla por las imprecisiones del lanzador, o bien para mantenerse en la misma.

Igualmente, se ha hecho referencia a los aspectos relacionados con el entorno espacial que podran tener una
influencia fundamental sobre el vehiculo y el tipo de misidn a realizar, asi como las caracteristicas geométricas
y estructurales del satélite que impondran ciertas limitaciones en el lanzador a seleccionar.

El capitulo tercero he permitido definir los aspectos principales de la geometria de las misiones espaciales, y que
tienen una aplicacion directa con el proceso de lanzamiento, a saber, los elementos orbitales que definen la
orbita, los periodos de sombra y eclipses y la forma de proceder para la determinacion de la cobertura y
seguimiento del satélite.

Una vez establecidos los aspectos basicos de la mision a realizar y la carga de pago a lanzar y tras describir las
herramientas necesarias para el estudio de dicha mision y del lanzamiento, se lleva a cabo un proceso de calculo
del lanzador que cumpliria de forma idénea con los objetivos a cumplir. Dicho lanzador tendra que tener la
capacidad de carga necesaria para poner el satélite en orbita, asi como espacio suficiente para albergarlo en su
interior, y todo ello debera realizarlo con la mayor precision y fiabilidad posibles, sin un coste excesivo.

Por otra parte, el lanzamiento tiene que ser realizados desde lugar especificos del globo terraqueo,
preferiblemente cercanos al ecuador para aprovechar lo méximo posible el giro del Tierra en el impulso, o
alternativamente, estar situados en latitudes que permitan el lanzamiento a 6rbitas de inclinaciones especificas.

Por ultimo, el vehiculo lanzador més apropiado debe poseer un sistema propulsivo que permita al lanzador
alcanzar el impulso necesario como para poner en 6rbita el satélite, eligiendo un vehiculo escalonado, para el
que hay que determinar el nimero de etapas y las caracteristicas propulsivas de cada una de ellas.

Todos estos elementos han sido analizados en el capitulo cuatro, en el que se han obtenido ciertos resultados
sobre como debe ser la configuracion de ese lanzador “ideal”, asi como las posibles bases de lanzamiento desde
las que se puede lanzar el vehiculo.

De este modo, se ha llegado a que la solucion mas apropiada es la de un lanzador de dos etapas con dos
“boosters” en paralelo, solucion, por otra parte, muy similar a la que presentan los lanzadores comerciales
disponibles en la actualidad. Para llegar a esta solucion se ha buscado minimizar la masa de propulsante necesaria
para impulsar el vehiculo a la velocidad requerida, analizando la influencia del impulso especifico en la masa de
propulsante, segin el nimero de etapas y tipo de propulsante empleado. Este proceso ha permitido descartar
ciertas soluciones, llevando a cabo un proceso de optimizacion final entre las combinaciones propulsivas
posibles, empleando para ello datos de escalonamientos de cohetes reales.

El paso posterior al calculo del lanzador “ideal”, sera la seleccion de un lanzador real para llevar a cabo el
lanzamiento, eligiendo entre las soluciones disponibles. De este modo, un estudio de mercado, asi como un
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analisis exhaustivo de los manuales de vuelo de los lanzadores disponibles para su uso actualmente, ha permitido
escoger cuatro cohetes candidatos. Entre estos cohetes se ha realizado un proceso de seleccion basado en una
matriz de decision, ponderando cada criterio en base a su importancia, y el cumplimiento de los cuatro lanzadores
con cada uno de ellos. Este proceso ha permitido concluir que el lanzador mas adecuado para poner en 6rbita el
satélite pedido es el estadounidense Delta I1.

Como ultimo paso, tras haber seleccionado un lanzador, se ha analizado el lanzamiento en el ultimo capitulo.
Dicho analisis comprende la eleccion de la configuracion del lanzador elegido, la determinacion de las ventanas
de lanzamiento o fechas en las que puede realizarse, el célculo de la estructura que actia de interfaz entre el
lanzador y el satélite, esto es el adaptador, y la descripcion del proceso de lanzamiento desde la base elegida,
empleando como base para ello el manual de vuelo del lanzador Delta II.

El desarrollo seguido ha mostrado que la configuracion a elegir para el cohete Delta II dependera de la capacidad
de carga del lanzador, algo que debe detallarse en conversaciones con la compaiiia que proporciona los servicios
del lanzador. En primera instancia, se ha optado por escoger la configuracion de dos etapas con cuatro
“boosters”, muy similar a la calculada como idénea, y que, segun los datos del manual de vuelo, podria tener la
capacidad de carga suficiente para lanzar el satélite a su orbita.

En lo que se refiere al adaptador, se ha llevado a cabo el célculo de la estructura en base a las limitaciones
asociadas a las cargas impuestas por el lanzador durante su vuelo, asi como el entorno vibratorio al que se ve
sometida la carga de pago. La solucion final escogida es una estructura de tubos realizada en fibra de carbono,
con caracteristicas similares a otros adaptadores provistos por las compaiiias de lanzadores. Asi, el adaptador
disefiado cumple con las diferentes limitaciones de resistencia y rigidez, sin afiadir un peso excesivo a la
estructura al estar realizado en un material de mayor ligereza como es la fibra de carbono.

Para la determinacion de las ventanas de lanzamiento posibles, se ha supuesto que el lanzamiento tendra lugar
en el afo 2017, descartando los meses de octubre a marzo en los que las condiciones meteorologicas pueden no
llegar a permitir un lanzamiento seguro. Posteriormente, se han determinado las fechas posibles en base a la
necesidad del satélite de desplegar paneles solares una vez en orbita. Por un lado, el plano de la orbita en el que
se situaran dichos paneles debera ser perpendicular a la linea que une la Tierra con el Sol, en todo momento del
afio, lo cual impondra ciertas limitaciones relacionadas con el RAAN de la 6rbita, y, por ende, con la hora del
dia en la que es posible el lanzamiento para alcanzar la 6rbita deseada. Por otra parte, el satélite no debe estar
eclipsado en dicho momento de lanzamiento, con el fin de que el desplegado de los paneles solares sea posible.

Tomando estas restricciones como punto de partida se han obtenido multiples fechas de lanzamiento posibles
entre los meses de abril, mayo y septiembre. El tltimo aspecto a analizar serd la forma de proceder para
garantizar la cobertura o seguimiento del satélite durante al menos el 50% del periodo de su 6rbita, eligiendo
para ello una ventana de lanzamiento concreta como ejemplo. Con este fin, se han seleccionado una serie de
estaciones de tierra repartidas a lo largo del globo terraqueo.

Recapitulando, el presente trabajo ha permitido evaluar cada criterio que interviene en la seleccion de un sistema
lanzador para una mision especifica. Cada uno de los aspectos que intervienen en dicho proceso se ha descrito
con detalle y calificado en su importancia, mostrando la relevancia de esta eleccion en el disefio y desarrollo de
una mision espacial completa.
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7 ANEXOS

7.1 Anexo A: tabla de datos de lanzadores comerciales

Se recogen las caracteristicas de los lanzadores comerciales de sus respectivos manuales de vuelo:

Capacidad de

Bases de

Vehiculo carga util a LEO DlmellSIOifl L Precision en la insercion 1 . Coste (MS$)
v SSO (kg) cofia anzamiento
Antares ., NASA Wallops
Diametro 3.9 m Flight Facility
L Estados Unidos Hasta Altura 9.9 m Inclinacién i 4 0.2° (WWE)
E| . .
L 3600 kg para Antares 130 incluye RAAN 2 + 0.2° Mid-Atlantic -
orbita una segunda cofia ) ) Regional Spaceport
“ = heliosincronaa | adicional de 1.86 m | Altitud de apogeo/perigeo 18 km (MARS)
5| — 400 km de altitud Kodiak Island
(KLC)
Criterio 1 sigma
. Para 6rbita heliosincrona a 800 km
Ariane 5 e,
con inclinacion i = 98.6°:
g Diametro 5.4 m a +2.5km Guiana Space
21000 para LEO .
1 Altura 17 m Excentricidad e + 0.00035 Centre (CSG), 125-155
‘i ; 9300 para S5O Inclinacion i + 0.04° Kourou
,“IL RAAN 0 4+ 0.03°
Altitud de apogeo +80 km
Altitud de perigeo +1.3 km
Serie 400
Atlas V Diametro 4.2 m
Estados Unidos Altura12 — 13.8m Criterio 3 sigma
w Serie 500 Inclinacion i + 0.025° Cape Canaveral Air
Force Station
I Hasta20652 | Digmetro 5.4 m RAAN 2 +0.34° (CCAFS) -
Altura 20.7 — Altitud de apogeo £586 km Vanderberg AFB
26.5m Altitud de perigeo +4.6 km

Tabla A-1. Datos de lanzadores comerciales (1).
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Capacidad de carga qtil a

5 q q - e q a4z Bases de Coste
Vehiculo Origen LEO y SSO(kg) Dimensiones de la cofia Precision en la insercion lanzamiento MS$)
Delta IT . .
Metalica. Diametro 2.9 m/
Estados Altura 8.488 m Cape. Canaveral
i . . Criterio 3 sigma Air Force
I Unidos 5120 para LEO Com/polsﬁe- Diémetro At d . Station
3 m/Altura 8.890 m titud de perigeo £25 km CCAFS 51
” = 3186 para SSO ( )
- = Streched composite. Altitud de apogeo +9.3 km Vanderberg
Diametro 3 m/Altur: L
1am;:. 2052;nm a Inclinacién i £+ 0.05° AFB
Delta IV M y M+(4.2).
Delta IV Diametro 4.074 m/ Altura
11.751m
Criterio 3 sigma
! Estados Delta IV M+(5.2/5.4). o Cape Canaveral
: . Diametro 5.131 m/Altura Para una orbita LEO a :
Unidos ’ . Air Force
23260 para LEO 14.338m 500 km, i =90 Station
B= 19665 para SSO D.Delta I\; I;Igl\feté/lj:la. Inclinacion i + 0.08° (CCAFS) )
= iametro 5. m/Altura . Vanderber
_ 19.098 m Altitud de apogeo +12 km \FB g
Delta IV H. Didmetro Altitud de perigeo +11 km
5.08 m/Altura 19.814 m
D
nept Probabilidad 0.993
Rusia Altitud +5.5 km
Para 4rbita a 400 km Diametro 2.7 m Inclinacion i + 0.045° Baikonur
_ maximo 2000 Altura4.31m RAAN 2 + 0.06° Cosmodrome 8-11
PeriodoT +4s
Falcon 9/Falcon
Heavy . .
laste.l((iios Criterio 3 sigma Cape Canaveral
"% | De 13150 hasta 53000 para Didmetro 4.6 m Inclinacion i + 0.1° Air Force
: = LEO Altura 11 m Altitud de apogeo +15 km (CCAFS) 49-54
g Falcon 9 5300 kg para SSO Altitud de perigeo +10 km Vanderberg
RAAN 0 +0.1° AFB
GSLV
Criterio 3 sigma
India . - i
5000 para LEO Diametro 3.4 m Inclinacién i + 0.1° Satish Dhawan
Space Centre 35
2000 para SSO Altura 7.8 m Altitud de apogeo £675 km | (SDSC) SHAR
]
I Altitud de perigeo +5 km

Tabla A-2. Datos de lanzadores comerciales (2).

116



Estudio de criterios de seleccion de un vehiculo lanzador para un sistema espacial y su aplicacion para

una solucion comercial elegida

117

z Capacidad de carga Dimensiones de la oy . 9z Bases de
Vehiculo itil a LEO (kg) cofia Precision en la insercion lanzamiento Coste (M$)
Modelo 4S
Hl Diémetro 3.7 m
Altura10.23m Criterio 3 sigma
Japon
P Para orbita de altitud - Modelo 58 Inclinacion i + 0.18° H-IT ?(())2 A:
h =500 km e Didmetro 4.6 m a £10 km TNSC, Tanegashima
inclinacion i = Island H-II 202 B:
E 97.5°: 5100 Altura9.1245m Excentricidad e £+ 0.001 km 83
Minotaur [
Mid-Atlantic
Regional Spaceport
) Estados Caso mas critico (MARS)
i" Unidos 607 para LEO Didmetro 1.27 m Inclinacion i + 0.2° Kodiak Island (KLC) 1220
| R
| 190 para SSO Altura 3.78 m Altitud +56 km Cape Canaveral Air
= Force Station
e—— (CCAFS)
Vanderberg AFB
Minotaur
IV/V/VI y Vanderberg AFB
Estados Didmetro 1.194 m o
Unid Caso mas critico Kodiak Island (KLC)
- ndos Altura 2.129 m
= 1735 LEO Inclinacion i + 0.2° NASA Wallops 1290
v para . - :
i Altitud +55.6 km Flight Facility
= (WWF)
= Eastern Rang Patrick
AFB
Vanderberg AFB
Pegasus XL I
Estados Criterio 3 si NASA Wallops
Unidos . oo s Flight Facility
443 para LEO Diametro 1.153 m Inclinacion i + 0.15° (WWF) 159
> 525
h <% 190 para SSO Altura 2.138m a+45km Eastern Rang Patrick
[ AFB
A =
—— Reagan Test Site
(RTS)
Tabla A-3. Tabla A-3. Datos de lanzadores comerciales (3).
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Vehiculo

Proton

Origen

Rusia

Capacidad de carga

itil a LEO y SSO
(kg)

Dimensiones de la cofia

PLF-BR-13305
Diametro 4.350 m
Altura 13.305m

Precision en la insercion

Criterio 3 sigma

Inclinaciéon i + 0.1°

Bases de
lanzamiento

Coste (M$)

- 21600 para LEO Altitud de perigeo +20 km ;
E — PLF-BR-15255 Baikonur Negociable
g Proton K/Block DM Altitud de apogeo +20 km Cosmodrome s
0 3620 para SSO Diametro 4.350 m
PeriodoT +100s
] Altura 15.255m
PSLV
i India Criterio 3 sigma
: Inclinacion i + 0.2° .
il [r— 3700 para LEO Diémetro 3.2 m Satish Dhawan
E—— Altitud de perigeo +35 km Space Centre 15-17
i 1350 para SSO Altura 8.3 m SDSC) SHAR
. . ( )
Altitud de apogeo +35 km
Soyuz
| E Criterio 3 sigma
L uropa o )
De 6150 a 9000 para Didmetro 4.11 m Inclinacién i + 0.12 Guiana Space
LEO 1 a+12 km Centre (CSG), 30-50
Altura 11.433m K
4300 para SSO Excentricidad e + 0.002 onred
RAANQ £ 0.2°
Start Rusia
n S Probabilidad 0.993 Svobodny
i - 632 para LEO Diédmetro 1.24 m Cosmodreme
‘ Inclinacion i + 3° 9
4 167 para SSO Altura2.31m ) Plesetsk
Altitud +5 km Cosmodrome

=T

Tabla A-4. Datos de lanzadores comerciales (4).
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5 Capacidad de carga qtil Dimensiones de la oy . 9z Bases de
Vehiculo a LEO y SSO (kg) cofia Precision en la insercion lanzamiento Coste (MS$)
Vega
Criterio 3 sigma
R Europa Inclinacion i + 0.15°
| i
t Diametro 2.6 m
H De 300 a 2500 para LEO a 15 km Guiana Space Centre
. Altura 7.88 m Excentricidad e + 20
o 1395 para SSO + (CSG), Kourou
H .y 0.0012
1 v
RAANN £ 0.2°
|9
Rockot Criterio 3 sigma
Rusi
s Inclinacién i + 0.06°
Altitud +1.5% Plesetsk
- 2140 para LEO Diametro 2.5 m Excentricidad e + Cosmodrome 15
1000 para SSO Altura 2.62 m 0.0025 Baikonur
RAAN 2 + 0.05° Cosmodrome
Long March
3C Xichang Satellite
China Criterio 1 sigma Launch Center
Inclinacion i + 0.07° (XSLO)
9100 para LEO Diametro 4 m a+40 km Taiyuan Satellite
- - Launch Center -
2900 para SSO Altura 9.56 m Altitud de perigeo (TSLC)
+10 km Jiuquan Satellite
RAAN N £+ 0.2° Launch Center
(JSLC)
Zenit
i Criterio 2.3 sigma
||| Ucrania Inclinacion i + 0.25°
H 13500 para LEO Diémetro 3.75 m Altitidl?)e Igirigeo Sea Launch launch ]
5 4900 para SSO Altura 8.537 m - site
Altitud de apogeo
+80 km

RAAN 2 + 0.25°

Tabla A-5. Datos de lanzadores comerciales (5).
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Capacidad
Vehiculo CeGipaut ) R e Precision en la insercién Bases de lanzamiento Coste (M$)
aLEOy la cofia
SSO (kg)
VLS-1
Brasil
380 para Diametro 1.3 m
LEO Altura 2.84 m - Alcantara Launch Center 8
80 para SSO
Cyclone-4
Ucrania 5860 para
LEO
- - Alcantara Launch Center 20-25
3800 para
SSO
Kuaizhou . . .
China Xichang Satellite Launch Center
(XSLC)
I - 400 para ) ) Taiyuan Satellite Launch Center
g LEO (TSLC) -
i Jiuquan Satellite Launch Center
= (JSLC)
Strela
Rusia
N
£
H 1560 para
I LEO - - - 10.5
‘ 700 para SSO
I
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5 . Capacidad de carga qitil a Dimensiones de la Precision en la .
Vehiculo Origen LEO (kg) cofia insercién Bases de lanzamiento Coste (MS$)
Shavit
Israel
: ‘ 160 para LEO ) ) Palmachin Air Force )
; m—— Base
N
Ay
Long Criterio 1 sigma
March 2C o gm
China Inchnamot: it Xichang Satellite Launch
0.045 Center (XSLC)
- 4400 para LEO Diametro 3 m atllkm Taiyuan Satellite Launch 2025
1600 para SSO Altura 5.805 m RAAN 02 + 0.055° Center (TSLC)
Excentricidad e + Jiuquan Satellite Launch
Long
March 3A
Criterio 1 sigma
China Inclinacién i + Xichang Satellite Launch
- Diametro 3 m 0.07° Center (XSLC)
8 Taiyuan Satellite Launch
E‘ - 6000 para LEO Altura 6.297 m a 140 km Center (TSLC) 45-55
. N2102 Jiuquan Satellite Launch
: Altitud de perigeo Center (JSLC)
+10 km
Long
March 3B Criterio 1 sigma
China Inclinacién i + Xichang Satellite Launch
- 0.12° - Center (XSLC)
11200 para LEO Didmetro 3.85 m ' - -
- - a+252 km Talyl(l?n Satel%lst;i Iéaunch 50-70
i 6000 para SSO Altura 7.731m . enter (TSLC)
: 2102 Jiuquan Satellite Launch
IH Altitud de perigeo Center (JSLC)
+10 km

Tabla A-7. Datos de lanzadores comerciales (7).
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Vehiculo

Capacidad de carga 1itil Dimensiones de la

a LEO (kg)

cofia

Precision en la insercion

Bases de lanzamiento

Epsilon
Japon
] E 1200 para LEO - - -
Long
March 2F
Chi Xichang Satellite Launch
na Center (XSLC)
= Taiyuan Satellite Launch
d - 8400 para SSO ) ) Center (TSLC)

Jiuquan Satellite Launch
Center (JSLC)

Tabla A-8. Datos de lanzadores comerciales (8).

122




Estudio de criterios de seleccion de un vehiculo lanzador para un sistema espacial y su aplicacion para
una solucion comercial elegida

7.2 Anexo B: tabla de escalonamientos de lanzadores comerciales

Se extraen de los manuales de vuelo los datos acerca de las configuraciones propulsivas de los lanzadores
comerciales actuales:

T.
Vehiculo Etapa Propulsante  *Pvac t, (s Jaco
P p E b
Lo 1682- 1510-
2 motores AJ26 | Liquido 1 RP 1/LOX 3319 | 301.6 | 235 1815 1630
ATK Castor 30B 1
para 120/121/122 Sélido 2 HTPB 304 - 127 | 2934 -
Antares ATK Castor 1
120/121/1 30X Sélido 2 HTPB 304 - 156 | 293.4 -
22/130/13
1/132 3 etapa
3BT-4 Liquido | adicional para é\%gﬁg - - - 03 :5 -
121/131 ‘
3 etapa
Star4d8BV Sélido adicional para TP-H-3340 288 - 84.1 68.6 -
122/132
P230 Solido | 2SolidRocket | pppp ~ o745 | 130 | - 7000
boosters
Ariane 5 Vulcain 2 Liquido | CriogenieMain |0y x| 430 | 310 | 540 | 1390 960
Core Stage
HM7B Liquido |  CHogenic LH,/LOX | 446 945 | 67 -
Upper Stage
Pratt&Whitney/
NPO _
Energomash RD- Liquido | Atlas Booster RP 1/LOX 337,8 311,3 - - 4.152
180
0-3 Boosters
_ 400
Atlas V AJ-60° Solido HTPB - 279,3 - - 1688.4
400/500/H 0-5 Boosters
LV 500
2 Boosters en .
configuracion Liquido Liquid Rocket RP 1/LOX 338.4 - - - 4152
Boosters
HLV
Pratt& Whitney/ L Common
RL 10A-4-2 Liquido Centaur LH,/LOX 450,5 - - 198.4 -

Tabla B-1. Datos de escalonamientos de lanzadores comerciales (1).
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Vehiculo Propulsante
Castor 4A Solido | Booster (6000 | pyrpp ; 266 | 56 i 478
series)
GEM 40
(Graphite-Epoxy | Solido | BO0SIer(7000 | pppp ; 274 | 64 i 492.9
Motor) series)
GEM 46 Sélido B"‘;?ZW;)OO HTPB i 278 | 75 i 6283
Delta II cavy
RS-27 (6000
series) RS- Liquido 1 RP 1/LOX - 302 265 - 1054
27A(7000 series)
AJ10-118K | Liquido 2 N204I£ ?e“m 319 ; 431 | 436 ;
Star 48B Sélido 3 HTPB 286 - 286 | 66 -
Lo Boosters
GEM 60 S6lido | \tedium 1) HTPB - 245 | 91 - 826.6
Delta IV . Boosters
Medium/M+( RS- 68A Liquido LH,/LOX | 412 | 360 | 242 | 3560 | 3137
(Heavy)- CBC
42)/M+(5.2)/
M+(5.4)/Hea RS-68A Liquido 1 LH,/LOX | 412 | 360 | 245 | 3560 | 3137
vy
RL 10-B-2 Liquido 2 LH,/LOX | 462 - 900 | 110 -
. N,0,/
R-36M Liquido 1 UDMH 318 - 130 4523 -
Dnepr R-36M Liquido 2 N204/ 340 - 190 | 755 ;
UDMH
. N,0,/
PBV Liquido 3 UDMH 320 - 1000 | 20.2 -
SRB-A3 Sélido 1 - 284 - 116 | 2271 -
M-34c Sélido 2 - 300 - 105 | 3715 -
Epsilon
KM-V2b Sélido 3 - 301 - 90 | 99.8 -
CLPS 4 (opcional) Hidracina 215 - - - -

Tabla B-2. Datos de escalonamientos de lanzadores comerciales (2).
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ISPSL

Vehiculo Propulsante $Pvac t, (s)
® © "
Falcon Heavy
Booster Liquido 2 Boosters RP 1/LOX 311 282 162 825 756
9xMerlin 1D
Falcon 9
Merlin 1D
Falcon (Liquid/Gas | Liquido 1 LOX/Kerose | 511 | 280 | 180 | - ;
Heavy no
generator)
Mvac(Liquid/Gas Liquido ) LOX/Kerose 342 375 934 i
generator) no
4B UH25 - 75%
oosters D50
L40H Vikas 2 | Liquido UDMH-25% | o0 | 255 | 149 | 735 -
Diazane
/N, 0,
- HTPB-
GSLV S139 Solido 1 ANHACIO4 105 106.5 | 4860 -
GS2 - L37.5H Liquido 2 N2 04/ 302 207 135 725 -
' UDMH
GS3-CI15 Liquido 3 LH,/LOX 454 - 707 75 -
SRB-A 202 Solido 2 Boosters HTPB - 283 100 - 2520
LI SRB-A 204 Solido 4 Boosters HTPB - 283 120 - 2300
202/204 LE-7* Liquido 1 LH,/LOX | 440 . 390 | 1098 .
LE-5B Liquido 2 LH,/LOX 448 - - 137 -
4xM55A1 Solido 1 TP-H1011 262 237 61.3 792 -
SR19 Sélido 2 ANB-3066 288 - 66 267.7 -
Orion 50XL Solido 3 ((I%II?F%E) 289 - 71 158 -
Minotaur I/l
Lite Orion 38 (no para | QDL-1
Lite) Solido 4 (HTPB) 287 - 66.8 327 -
> S 131+
3 x MR-107 Sélido Opcional (no Hidracina 229 - 110 0.222 -
para I Lite)

Tabla B-3. Datos de escalonamientos de lanzadores comerciales (3).
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ISPSL

Vehiculo Propulsante $Pvac t, (s)
) s 7
SR-118 Solido | Solido | HTPB 284 220 | 565 | 2224
SR-119 Solido | Solido 2 HTPB 308 61 | 1223
SR-120 Solido | Solido 3 NEPE 300 72 | 289
Minotaur V
Star-48BV Solido 4 TP-H-3340 | 288 841 | 686
Sélido
Star-37FM Solido 5 TP-H-3340 | 290 627 | 473
Sélido
Orion 50S XL | Sélido 1 HTPB 295 686 | 726
. . QDL-1
Orion 50 XL Sélido 2 (HTPB) 289 71 158
Pegasus XL
. » QDL-1
Orion 38 Sélido 3 (HTPB) 287 66.8 32.7
HAPS Optional Haps Hidracina 229 240 | 0.296
RD-275M Liquido | N0,/ 316 120 | 10998
UDMH
3XxRD-0210 & . N,0,/
RD-0211 Liquido 2 UDMH 327 206 2399
Proton
RD-0213 Liquido 3 N> 04/ 325 238 | 613.8
q UDMH :
RD-58M | Liquido | Upper Stage Loxﬁze“’se 349 770 | 834
PS1 Solido | HTPB 269 | 105 4860
Boosters (PSLV- | ¢ 145 6 Boosters HTPB 262 44 502.6
G)-S9
. N, 0,/
PS2 Liquido 2 2% 293 158 | 799
PSLV q UDMH
PS3 Solido 3 HTTP 294 112 | 244
MON3/Mono
PS4 4 metilhidracin | 308 525 | 146
a

Tabla B-4. Datos de escalonamientos de lanzadores comerciales (4).
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| T. .
Vehiculo Propulsante ~ *Pvac  "SPSL ¢t (s) © vacio
. o © 7Y
RD-117 Liquido 4 Boosters RP 1/LOX 310 264 119 - 1021.3
Core Stage ]
Liquido Core Stage RP 1/LOX 311 245 286 - 999.6
RD-107 A
Soyuz
Generador de gas
85| Liquido | BlockIUpper | ppirox | 326 - | 230 | 2979 ;
RD-108 A Stage
Fregat Upper o Fregat Upper N,0,/ ) )
Stage Liquido Stage UDMH 331 900 | 19.85
MIHT-1 Solido 1 - 263 - 60 980 -
MIHT-2 Solido 2 - 280 - 64 490 -
Start
MIHT-3 Solido 3 - 280 - 56 245 -
MIHT-4 Solido 4 - 295 - 207 9.8 -
_ N,0,/
SS-19 Liquido 1 UDMH 310 285 121 2070 -
Rockot SS-19 Liquido 2 N204/ 320 - 183 240 -
UDMH
Briz-KM Liquido Upper Stage N2 04/ 326 - 1000 | 19.6 -
d ppertag UDMH '
P80 FW Solido 1 HTPB .1 o12 280 - 106.8 | 2261 -
Solid
723 FW Solido 2 HIPBIOI2 1 g0 | = | 717 | 1196 i
Solid
Vega
79 FW Solido 3 HTPB .1 o12 295 - 109.6 | 225 -
Solid
o N,0,/
AVUM Solido 4 UDMH 315,5 - 667 2.45 -

Tabla B-5. Datos de escalonamientos de lanzadores comerciales (5).
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I y
Vehiculo Propulsante PSL ¢t (s vacio
e o 79 ay
Zenét ZFist | ouido 1 RP1I/LOX | 338 | 309 | 150 | 7887 ;
tage
Zenit Zenit Second | 4 Lo 2 RP 1I/LOX | 350 S 315 | 833 ;
Stage
Block DM-3SLB | Liquido Upper Stage RP 1/LOX 349 - 650 83.4 -
DaFY-5-1 [YF- | .. . N,0,/
20 type] Liquido 2 Boosters UDMH 260.83 - 125 813
DaFY-6-2 | Liquido 1 N20w 1 oog3 | - | 146 2961.6
Long March UDMH ' ’
3C
DaFY-20-1 | Liquido 2 N20a/ | agogs | - | 184 | 472 ]
UDMH ' '
YF-75 Liquido 3 LH2/LOX | 440 - 469 | 156.9 -
RD-0232 | Liquido 1 N204/ 310 | 285 | 121 | 2070 ;
d UDMH
Strela RD-0235 Liquido 2 N2 04/ 320 - 183 240 -
UDMH
RD-0237 Liquido | Upper Stage N204/ 200 ; 150 | 49 ;
d pperStag UDMH '
r . NZ 04/
DaFY-6-2 Liquido 1 UDMH 260.83 - 146 - -
Long March ' N,0,/
3 DaFY-20-1 | Liquido 2 UbM | 29698 | - 184 | 472 ;
YF-75 Liquido 3 LH,/LOX | 440 ; 469 | 156.9 .

Tabla B-6. Datos de escalonamientos de lanzadores comerciales (6).
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I T. .
Vehiculo Propulsante PSL t, (s vacio
e o P9 ay
DaFY-5-1 | Liquido | 4 Boosters N20w 1 osos3 | - | 125 | 813
UDMH '
. N,0,/
Long March DaFY-6-2 Liquido 1 UDMH 260.83 - 146 -
3B
DaFY-20-1 | Liquido 2 N20w 1 os0s3 | - | 184 | 472
UDMH ' :
YF-75 Liquido 3 LH,/LOX | 440 _ 469 | 1569
YF-20B Liquido 4 Boosters N2 04/ 291 - 128 814
d UDMH
Long March L N,0,/
- YF-20B Liquido 1 b 289 - 166 | 3256
YF-25+YF-23 | Liquido 2 N204/ 289 - 300 787
UDMH

Tabla B-7. Datos de escalonamientos de lanzadores comerciales (7).
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7.3 Anexo C: multiplicadores de Lagrange

Se define el llamado método de los multiplicadores de Lagrange siguiendo el proceso descrito en [27].

En algunos casos, es necesario determinar los valores extremos de una funcion cuyo dominio esta restringido a
cierto subconjunto particular del plano (por ejemplo, un disco, una region triangular cerrada, o a lo largo de una
curva). Con este fin, se emplea el llamado método de multiplicadores de Lagrange.

Segun dicho método, los valores extremos de una funcion f(x,y,z), cuyas variables estan sujetas a una
restriccion g(x,y, z) = 0, se encuentran sobre la superficie g = 0 en los puntos donde se cumple:

Vi = AVg (C.1)
Para algun escalar A llamado multiplicador de Lagrange.

Para definir correctamente el método de los multiplicadores de Lagrange es necesario introducir el teorema del
gradiente ortogonal. Por este teorema, si se supone una funcion f (x, y, z) derivable en una region cuyo interior
contiene una curva suave:

C:r()=g®)i+h(t)j+k(k (C.2)

Si Py es un punto de C, donde f tiene un maximo o un minimo local relativo a sus valores sobre C, entonces Vf
es ortogonal a C en Py.

Este teorema resulta clave para el método de los multiplicadores de Lagrange. Suponiendo que f(x,y,z) y
9g(x,y,z) son derivables y P, es un punto en la superficie de g(x,y,z) = 0, donde f tiene un valor maximo o
minimo local en relacion con sus otros valores sobre la superficie. Se supone igualmente, que Vg # 0 en los
puntos sobre la superficie g(x,y,z) = 0. Asi, f asume un maximo o minimo local en P, en relacion con sus
valores en todas las curvas derivables que pasan por P, sobre la superficie g(x,y,z) = 0. Por lo tanto, Vf es
ortogonal al vector velocidad de todas las curvas derivables que pasan por Py. Esto también ocurre con Vg (ya
que Vg es ortogonal a la superficie de nivel g = 0). Por lo tanto, en Py, Vf es algiin multiplo escalar A de Vg.

Con todo lo anterior, la formulacién del método de los multiplicadores de Lagrange seria:

Suponiendo que f(x,y,2z) y g(x,y, z) son derivables y que Vg # 0 cuando g(x,y,z) = 0, para determinar
los valores maximos y minimos locales de la funcion f sujeta a la restriccion g(x, y, z) = 0 (si ésta existe), se
obtienen los valores de x, y, z y 1 que satisfacen de forma simultanea las ecuaciones:

Vi = AVg (C3)
g(x,y,2)=0 (C4)
Para funciones de dos variables independientes, la condicion es similar, pero sin la variable z.

En el caso en que se quisiera hallar los extremos de una funcion derivable f(x,y,z) cuyas variables estan
sujetas a dos restricciones:

0,(x,y,2)=0 (1.1)
g,(xy,2)=0 (1.2)

Y g1 y g, son derivables, y Vg; no es paralela a Vg,, obtenemos los minimos y maximos locales con una
restriccion de f introduciendo dos multiplicadores de Lagrange A y . Es decir, localizamos los puntos P (x, y, z)
donde f asume sus valores extremos con una restriccion, obteniendo los valores de x, y, z, 4 y i que satisfacen
simultaneamente las ecuaciones:

Vf =AVg, + 1Vg, (1.3)
0,(x,¥,2)=0 (1.4)
9,(xy,2)=0 (1.5)
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7.4 Anexo D: tabla de combinaciones de sistemas propulsivos estudiadas

741 Cohete de dos etapas

Etapa 2 Myroputsante(KG)  Megpructurat(kg) z Apayload
Vulcain2 | © ra%\zggney 31123 2706 6.98 0.074 0.07 0.86
Vulcain 2 AJ10-118K 75251 6544 9.32 0.078 0.03 0.89
Vulcain 2 Metlin 1D 63962 5562 8.93 0.077 0.034 0.89
Vulcain 2 GS3-Cl15 30419 2645 6.91 0.074 0.07 0.86
Vulcain 2 RD-0213 72082 6268 9.22 0.078 0.03 0.89
Vulcain 2 SS-19 74715 6497 9.3 0.078 0.03 0.89
Vulcain 2 YF-75 33332 2898 7.17 0.075 0.065 0.86
RS-27 Pra%‘_"{gg“ey 31664 2753 7.03 0.075 0.068 0.86
RS-27 AJ10-118K 79579 6920 9.45 0.078 0.028 0.89
RS-27 Metlin 1D 67105 5835 9.05 0.077 0.033 0.89
RS-27 GS3-Cl15 30919 2689 6.96 0.074 0.069 0.86
RS-27 RD-0213 76064 6614 9.35 0.078 0.029 0.89
RS-27 SS-19 78980 6868 9.43 0.078 0.028 0.89
RS-27 YF-75 34004 2957 7.23 0.075 0.063 0.86
RS-68A | Prat&Whitney 27591 2399 6.63 0.074 0.077 0.85
RD-180
RS-68 A AJ10-118K 53933 4690 8.5 0.077 0.041 0.88
RS-68 A Metlin 1D 47889 4165 8.19 0.076 0.046 0.88
RS-68 A GS3-Cl15 27099 2356 6.56 0.074 0.078 0.85
RS-68 A RD-0213 52276 4546 8.42 0.077 0.042 0.88
RS-68 A $S-19 53654 4666 8.49 0.077 0.041 0.88
RS-60 A YE-75 29114 2532 6.79 0.074 0.073 0.85
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Etapa 2 mpropulsante (kg ) Mestructural (kg ) Y/ Apayload

GS2 - Pratt& Whitney

L3750 RD-180 36088 3138 7.4 0.075 0.06 0.86
GS2 - AJ10-118K 172528 15002 10.86 0.079 0.013 0.91
L37.5H ’ ' ' '
G52 - Merlin 1D 127111 11053 10.38 0.079 0.018 0.9
L37.5H ' ) ’ )
GS2 - GS3-C15 34713 3018 7.29 0.075 0.062 0.86
L37.5H ' ' ' '
G52 - RD-0213 158919 13819 10.74 0.079 0.014 0.97
L37.5H ' ) ’ )
GS2 - SS-19 170148 14795 10.84 0.079 0.013 0.91
L37.5H ’ ' ' '
G52 - YF-75 40552 3526 7.73 0.076 0.054 0.87
L37.5H ’ ) ’ )

Tabla D-1. Configuraciones propulsivas estudiadas de cohete de dos etapas.

7.4.2 Cohete de tres etapas

Etapa 1 Etapa 2 Etapa 3 Myropulsante (kg) Mesirucrura(kg) )‘payload P
. AJ10-
Vuleain2 | “er YE-75 29717 2584 685 | 0.07 007 | 085
. AJ10-
Vuleain2 | “er GS3-Cl5 32300 2809 708 | 007 007 | 086
. AJ10- Pratt&Whitney
Vuleain2 | “er RD.1%0 30348 2639 69 | 007 007 | 086
Vulcain 2 | RD-0213 YF-75 31922 2776 705 | 007 007 | 086
Vulcain2 | RD-0213 | GS3-Cl5 29405 2557 681 | 007 007 | 085
Vuleain2 | RD-0213 | Fratt&Whitney 30020 2610 687 | 007 | 007 | 085
RD-180
Vulcain2 | SS-19 YF-75 32239 2803 708 | 007 007 | 086
Vulcain2 | SS-19 GS3-Cl5 29669 2580 684 | 007 007 | 085
Vuleain2 | Ss-19 | Prat&Whitney 30297 2634 69 | 007 007 | 086
RD-180
Vaulcain 2 | Merlin 1D YF-75 30626 2663 693 | 007 007 | 086
Vulcain2 | Merlin ID | GS3—C15 30005 2944 651 | 0.08 007 | 0.82
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Etapa 1 Etapa 2 Myropulsante (kg ) Mestructural(Kg )
Vuleain 2 | Merlin 1D | FrattéWhitney 30661 3027 655 | 008 | 007 | 085
RD-180
AJ10-
RS-27 e YF-75 32497 2826 71 | 0007 | 007 | 086
AJ10-
RS-27 e GS3-Cl5 29829 2544 686 | 007 | 007 | 085
AJ10- Pratt&Whitney
RS-27 s A 30479 2650 692 | 007 | 007 | 086
RS-27 | Merlin ID YE-75 32047 2787 706 | 007 | 007 | 086
RS-27 | Merlin ID | GS3-CI5 30809 2789 683 | 008 | 007 | 085
RS27 | Merlin 1p | FrattéWhitney 30085 2616 688 | 007 | 007 | 085
RD-180
RS-27 | RD-0213 YE-75 32426 2820 71 | 007 | 007 | 086
RS-27 | RD-0213 | GS3-CIS 29770 2589 685 | 007 | 007 | 085
RS27 | RD-0213 | PrattéWhitney 30416 2645 695 | 007 | 007 | 086
RD-180
RS-27 | SS-19 YE-75 33017 3502 65 | 009 | 006 | 085
RS-27 | SS-19 GS3-CI5 30190 3158 634 | 009 | 007 | 084
RS27 | ss.q9 | Pratté&Whitney 30785 3243 638 | 009 | 007 | 084
RD-180
AJ10-
RS68A | Y YE-75 31185 3729 606 | 0.1 007 | 083
AJ10-
RS68A | o GS3-CI5 28824 3310 596 | 0.1 007 | 083
AJ10- Pratt&Whitney
RS68A | o A 29400 3411 597 | 01 007 | 083
RS-68 A | Merlin 1D YF-75 30962 3555 611 | o1 007 | 084
RS-68 A | Merlin ID | GS3-CI5 28681 3142 608 | 009 | 007 | 084
RS-68 A | Merlin 1D | Prétt&Whitney 29238 3242 609 | 009 | 007 | 084
RD-180
RS-68A | RD-0213 YF-75 31148 3700 602 | 01 007 | 083
RS-68A | RD-0213 | GS3—CI5 28801 3282 598 | 009 | 007 | 083
RS-68 A | RD-0213 | Pratté&Whitney 29375 3383 599 | 0.1 007 | 0.83
RD-180
RS-68A | SS-19 YF-75 28840 2508 676 | 007 | 007 | 085

133




Anexos

Etapa 2 Etapa 3 My opulsante (k9) Mespuctura(kg)

RS-68A | SS-19 GS3-Cl5 26970 2345 657 | 007 008 | 0.85
RS-68A | ss-.19 | Pratté&Whitney 27431 2385 6.62 | 007 008 | 0.85
RD-180

GS2 - AJ10-

137 511 LI8K YF-75 39193 4766 639 | 0.1 005 | 0.84
GS2 - AJ10-

137 51 LI8K GS3-Cl5 74786 12524 598 | 0.14 003 | 0.83
GS2 - AJ10- Pratt&Whitney

137 55 118K RD.180 76710 12684 6.05 | 0.14 003 | 0.83
GS2— | \ferlin 1D YE-75 38610 5245 599 | 0.11 0.05 | 083
L37.5H : : - :
GS2— | Vlerlin ID | GS3-CI5 7239 12440 584 | 0.14 003 | 0.83
L37.5H : : : :
GS2 - . Pratt&Whitney

[375y | Metlin ID RD.180 74192 12590 592 | 0.14 003 | 0.83

Tabla D-2. Configuraciones propulsivas para cohete de tres etapas.

7.4.3 Cohete de dos etapas y dos “boosters” en paralelo en la primera etapa

2 boosters Myropuisante(KG)  Mestructurai(kg) €  Apayload
Vulcain 2 RD-180 P230 33289 2900 7.17 | 0.07 0.06 0.86
Vulcain 2 RD-180 AJ-60 A 32733 2846 7.12 | 0.07 0.07 0.59
Vulcain 2 RD-180 Castor 4 A 32683 2842 7.12 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 RD-180 GEM-40 32048 2818 7.09 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 RD-180 GEM-46 32385 2816 7.09 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 RD-180 GEM-60 33934 2951 7.23 | 0.07 0.06 0.86
Vulcain 2 RD-180 SRB A 32643 2839 7.11 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 RD-180 PSLV -G-S9 32866 2858 7.13 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 GS3-Cl15 P230 324064 2818 7.09 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 GS3-Cl15 AJ-60 A 31914 2775 7.05 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 GS3-Cl15 Castor 4 A 31855 2770 7.04 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 GS3-Cl15 GEM-40 31604 2748 7.02 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 GS3-Cl15 GEM-46 31854 2746 7.02 | 0.07 0.07 0.86
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Etapa 1
Vulcain 2 GS3-C15 GEM-60 32982 2868 7.14 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 GS3-C15 SRB A 31817 2767 7.04 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 YF-75 PSLV -G-S9 32021 2784 7.06 | 0.07 0.07 0.86
Vulcain 2 YF-75 P230 36089 3138 74 | 0.08 0.06 0.86
Vulcain 2 YF-75 AJ-60 A 35362 3075 7.34 | 0.08 0.06 0.86
Vulcain 2 YF-75 Castor4 A 35889 3121 7.39 | 0.08 0.06 0.86
Vulcain 2 YF-75 GEM-40 34946 3039 7.31 | 0.08 0.06 0.86
Vulcain 2 YF-75 GEM-46 34916 3036 7.31 | 0.08 0.06 0.86
Vulcain 2 YF-75 GEM-60 36956 3214 747 | 0.08 0.06 0.87
Vulcain 2 YF-75 SRB A 35243 3065 7.33 | 0.08 0.06 0.86
Vulcain 2 YF-75 PSLV -G-S9 35534 3090 7.36 | 0.08 0.06 0.86
RS-27 GS3-C15 P230 32420 2819 7.04 | 0.07 0.07 0.86
RS-27 GS3-C15 AJ-60 A 31967 2780 7.05 | 0.07 0.07 0.86
RS-27 GS3-C15 Castor4 A 32005 2783 7.06 | 0.07 0.07 0.86
RS-27 GS3-C15 GEM-40 31773 2763 7.04 | 0.07 0.08 0.86
RS-27 GS3-C15 GEM-46 31732 2760 7.03 | 0.07 0.07 0.86
RS-27 GS3-C15 GEM-60 33032 2872 7.15 | 0.07 0.07 0.86
RS-27 GS3-C15 SRB A 31869 2771 7.05 | 0.07 0.07 0.86
RS-27 GS3-C15 PSLV -G-S9 32154 2796 7.07 | 0.07 0.07 0.86
RS-27 YF-75 P230 36111 3140 74 | 0.08 0.06 0.86
RS-27 YF-75 AJ-60 A 35457 3083 7.35 | 0.08 0.06 0.86
RS-27 YF-75 Castor4 A 35511 3088 7.35 | 0.08 0.06 0.86
RS-27 YF-75 GEM-40 35179 3059 7.33 | 0.08 0.06 0.86
RS-27 YF-75 GEM-46 35124 3054 7.32 | 0.08 0.06 0.86
RS-27 YF-75 GEM-60 37035 3220 747 | 0.08 0.06 0.87
RS-27 YF-75 SRB A 35317 3071 7.34 | 0.08 0.06 0.86
RS-27 YF-75 PSLV -G-S9 35276 3107 7.37 | 0.08 0.06 0.86
RS-68 A RD-180 P230 32645 2839 7.11 | 0.07 0.07 0.86
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2 boosters Myproputsante(KG)  Mestrucurat(KY)
RS-68 A RD-180 AJ-60 A 30910 2688 6.96 | 0.07 0.07 0.86
RS-68 A RD-180 Castor 4 A 29553 2570 6.82 | 0.07 0.07 0.85
RS-68 A RD-180 GEM-40 29387 2555 6.81 | 0.07 0.07 0.85
RS-68 A RD-180 GEM-46 29591 2573 6.83 | 0.07 0.07 0.85
RS-68 A RD-180 GEM-60 31136 2708 6.98 | 0.07 0.07 0.86
RS-68 A RD-180 SRB A 31239 2716 6.99 | 0.07 0.07 0.86
RS-68 A RD-180 PSLV -G-S9 29729 2585 6.85 | 0.07 0.07 0.85
RS-68 A GS3-C15 P230 31818 2767 7.04 | 0.07 0.07 0.88
RS-68 A GS3-C15 AJ-60 A 30221 2628 6.89 | 0.07 0.07 0.85
RS-68 A GS3-C15 Castor4 A 28950 2519 6.77 | 0.07 0.07 0.85
RS-68 A GS3-C15 GEM-40 28796 2504 6.75 | 0.07 0.07 0.85
RS-68 A GS3-C15 GEM-46 28987 2521 6.77 | 0.07 0.07 0.85
RS-68 A GS3-C15 GEM-60 30430 2646 691 | 0.07 0.07 0.86
RS-68 A GS3-C15 SRB A 30526 2654 6.92 | 0.07 0.07 0.86
RS-68 A GS3-C15 PSLV -G-S9 29118 2532 6.79 | 0.07 0.07 0.85
RS-68 A YF-75 P230 35248 3065 7.33 | 0.08 0.06 0.86
RS-68 A YF-75 AJ-60 A 33070 2876 7.15 | 0.07 0.07 0.86
RS-68 A YF-75 Castor4 A 31425 2733 7 0.07 0.07 0.86
RS-68 A YF-75 GEM-40 31230 2716 6.99 | 0.07 0.07 0.86
RS-68 A YF-75 GEM-46 31472 2737 7.01 | 0.07 0.07 0.86
RS-68 A YF-75 GEM-60 33348 2900 7.18 | 0.07 0.07 0.86
RS-68 A YF-75 SRB A 33477 2911 7.19 | 0.07 0.06 0.86
RS-68 A YF-75 PSLV -G-S9 31637 2751 7.02 | 0.07 0.07 0.86

Tabla D-3. Configuraciones propulsivas para cohete de dos etapas y dos “boosters.

7.4.4 Cohete de dos etapas con cuatro “boosters” en paralelo con la primera etapa

Etapa 1 Etapa 2 4 boosters Mpropulsante (kg) Mestrucrurar(kg) 3 Apayload P
Vulcain 2 RD-180 P230 33125 2880 7.16 0.07 0.06 0.86
Vulcain 2 GS3-C15 AJ-60 A 31943 2778 7.05 0.07 0.07 0.86
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Etapa 2 4 boosters  Mpropuisante(Kg)  Mestructurat(kG) Apayload
RS-27 GS3-C15 Castor 4 A 33395 2904 7.18 0.07 0.06 0.86
RS-68* RD-180 GEM-40 30357 2640 6.9 0.07 0.07 0.86
RS-68A GS3-C15 GEM-46 29705 2583 6.89 0.07 0.07 0.85

Tabla D-4. Configuraciones propulsivas cohete de dos etapas y cuatro “boosters”.
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7.5 Anexo E: tabla de precision en la insercién de cohetes candidatos

AV cambio  ayonmann

: plano (m/s) (km) AV transferencia
WAZLELICIDILD) Hohmann (m/s)
0,2 18 18 26,77 6787 10,16 36,93
Estados 0,2 -18 | -18 26,77 6769 10,2 36,97
Antares Unid
ndos 0,2 18 18 -26,77 6787 10,16 16,61
0,2 -18 | -18 26,77 6769 10,2 16,57
0,05 93 25 6,69 6783 9,73 16,42
Estados 0,05 93 | 25 6,69 6766 9,77 16,46
Delta II Unid
ndos -0,05 9,3 25 -6,69 6783 9,73 3,03
-0,05 93 | 25 -6,69 6766 9,77 3,08
0,1 15 10 13,38 6786 7,05 20,43
Estados 0,1 -15 | -10 13,38 6773 7,07 20,45
Falcon 9 Unid
ndos -0,1 15 10 -13,38 6786 7,07 6,34
-0,1 -15 | -10 -13,38 6773 7,07 6,32
0,07 40 10 9,37 6813 22,32 31,69
Long March China 0,07 | -40 -10 9,37 6773 22,6 31,96
3A 20,07 | 40 10 9,37 6813 22,32 12,95
0,07 | -40 -10 9,37 6773 22,6 13,23
0,18 10 0,001 24,09 6787 5,61 29,7
0,18 | -10 -0,001 24,09 6777 5,63 29,72
H-II Japon
0,18 10 0,001 24,09 6787 5,61 18,48
0,18 | -10 -0,001 24,09 6777 5,63 18,47
0,045 | 1,1 0,00022 6,02 6779 0,84 6,87
Long March Chin 0,045 | -1,1 -0,00022 6,02 6778 0,84 6,87
2€ 0,045 | 1,1 0,00022 6,02 6779 0,84 5,18
0,045 | -1,1 -0,00022 -6,02 6778 0,84 5,18
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AV cambio  ayonman

n .
. plano (m/s) (km) AV transferencia | AV total
VEHICULO ORIGEN Hohmann (m/s) (m/s)

0,12 12 0,002 16,06 6791 7,67 23,73

0,12 -12 -0,002 16,06 6779 7,67 23,73
Soyuz Rusia/Europa

-0,12 12 0,002 -16,06 6791 7,67 8,4

-0,12 -12 -0,002 -16,06 6779 7,67 8,39

0,15 15 0,0012 20,08 6790 8,42 28,5

0,15 -15 -0,0012 20,08 6775 5,34 25,42
Vega Europa

-0,15 15 0,0012 -20,08 6790 8,42 11,65

-0,15 -15 -0,0012 -20,08 6775 8,46 11,62

0,25 80 10 33,46 681 25,08 58,54

0,25 -80 -10 33,46 6773 33,26 66,72
Zenit Ucrania

-0,25 80 10 -33,46 6818 25,08 8,38

0,25 80 | -10 -33,46 6773 25,44 8,02

0,07 40 10 9,37 6813 22,32 31,69

0,07 -40 -10 9,37 6773 22,6 31,96

Long March 3C China
-0,07 40 10 -9,37 6813 22,32 12,95
-0,07 -40 -10 -9,37 6773 22,6 13,23

Tabla E-1. Precision en la insercion de cohetes candidatos.
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7.6 Anexo F: frecuencias naturales y modos de vibracion

El analisis dinamico difiere del analisis estatico en dos aspectos fundamentales. En primer lugar, las cargas
dindmicas que se aplican sobre la estructura varian en funcion del tiempo o la frecuencia. Igualmente, estas
cargas dinamicas inducen una respuesta variable con el tiempo o la frecuencia (desplazamientos, velocidades,
fuerzas, aceleraciones y tensiones).

Para la descripcion de dicho andlisis dindmico, se emplean las ecuaciones del movimiento. Se seguird, en este
caso, la formulacion presentada en [34]. De esta forma, escogiendo un sistema dinamico simple de un solo grado
de libertad (ver figura F-1), el desplazamiento de la estructura variara con el tiempo y vendrd dado por la
componente u(t). La velocidad u(t) y la aceleracion ii(t) se derivan directamente de los desplazamientos.

m = masa p(t)
¢ = amortiguamiento u(t)
k= rigidez
P = fuerza aplicada m
u = desplazamiento de la masa
L
k L=—1C

Figura F-1. Esquema del sistema. Fuente: [34].

Para obtener la ecuacion de movimiento del sistema, simplemente habria que aplicar equilibrio de fuerzas en el
sistema, siendo la fuerza de inercia, la fuerza elastica, la fuerza de amortiguamiento y la fuerza aplicada las
fuerzas que estan actuando sobre el mismo. El equilibrio lleva a:

mui(t) +cu(t) + ku(t) = p(t) (F.1)

Siendo esta la ecuacion del movimiento del sistema, que permite contabilizar las fuerzas que actian sobre la
estructura en cada instante de tiempo. Tipicamente, estas fuerzas se separan en fuerzas internas y externas, de
forma que las fuerzas internas se hallan en la parte izquierda de la ecuacion y las fuerzas aplicadas en la parte
derecha. El resultado es una ecuacion diferencial de segundo orden que representa el movimiento del sistema
como funcion del desplazamiento y derivadas de orden superior del desplazamiento.

El objetivo del analisis dindamico es el de obtener la solucion de la ecuacién anterior, esto es, desplazamientos,
velocidades y aceleraciones en el sistema, en funcion del tiempo. El primer paso a realizar en el analisis dinamico
sera la eleccion del tipo de analisis a llevar a cabo, ya que la naturaleza del analisis dinamico realizado
determinara el planteamiento matematico a realizar.

Principalmente, el analisis dindmico puede ser de dos tipos: en vibracion libre o con vibraciones forzadas, de
forma que el primero de los mismos se emplea para determinar las caracteristicas basicas del sistema igualando
la parte izquierda de la ecuacion de movimiento a cero. Ademas, si el sistema se considera sin amortiguamiento,
la solucion es conocida como analisis en vibracion libre sin amortiguamiento. En este Gltimo caso, por tanto, la
ecuacion del movimiento se reduciria a:

mu(t) +ku(t) =0 (F.2)

Con una solucion de la forma:

u(t) = Asin(w,t) + B cos(w,t) (F.3)
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Donde w,, es una de las caracteristicas fundamentales del sistema, la frecuencia natural. Esta es la frecuencia a
la que tiende a vibrar el sistema en vibracion libre. Para sistemas de més de un grado de libertad, habra mas de
una frecuencia natural, tal y como ocurre en los sistemas reales. Para un sistema de un grado de libertad, la
frecuencia natural se define como:

w, = \/Erad /s (F.4)
m

Expresandola en hertzios o ciclos por segundo:

f=2h (F.5)
27

En la solucién obtenida, A y B son las constantes de integracidn, las cuales pueden ser obtenidas directamente a
través de las condiciones de contorno del sistema:

u(t=0
a=t=0 6
Wn
B=u(t=0) (F.7)
Con lo que la solucion para los desplazamientos quedara:
u(0) .
u(t) = Qsm(wnt) +u(0)cos(w,t) (F.8)
W

n

Un sistema mas realista, no obstante, viene definido igualmente por el amortiguamiento que posee. En este
sentido, hay tres tipos de amortiguamiento:

e C(riticamente amortiguado, en cuyo caso el factor de amortiguamiento se define como c., =
2Vkm = 2mw,

e Sobreamortiguado, para el que se tiene ¢ > ¢,

e Subamortigudo, con ¢ < c.-. Este ultimo caso es el mas comin dentro de los tipos de
amortiguamiento, donde la solucién toma la forma u(t) = e~t/2™(A sinw,t + B cos w,t)

Ay B vuelven a ser las constantes de integracion, mientras que w, representa la frecuencia natural amortiguada
del sistema:

W, =W {[1-&2 (F.9)
El término &, se denomina ratio de amortiguamiento, y queda definido como:

§=£ (F.10)

cr

La amplitud de la solucioén obtenida en un sistema amortiguado variard de un ciclo a otro como una funcion
directa del amortiguamiento. Las vibraciones se disipan a una mayor velocidad cuanto mas amortiguado se
encuentre el sistema.

En la obtencion de las caracteristicas dindmicas del sistema no se suele incluir el amortiguamiento del mismo,
ya que la solucion apenas varia respecto a la que se tiene con amortiguamiento.

Se considera la respuesta del sistema ante la aplicacion de una fuerza externa, amortiguada o no amortiguada.
En este caso la ecuacion del movimiento vendria definida por:

mui(t) + ku(t) = p(t) (F.11)
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En el caso mas simple en el que dicha fuerza fuera sinusoidal, la solucion de la ecuacion vendria dada por:

u(t) = Asin(w,t) + B cos(w,t) +%sin(wt) (F.12)
1-w/w,

n

Donde A y B se obtienen de las condiciones iniciales nuevamente. El tercer término de la solucion anterior es la
solucion estatica del sistema, funcion de la carga aplicada y el ratio entre la frecuencia de la fuerza aplicada y la
frecuencia natural del sistema.

Por otro lado, la deformada de una estructura vibrando a una frecuencia natural especifica se denomina modo
normal de vibracion, de forma que cada modo de vibracion se relaciona con una frecuencia natural y constituyen
una caracteristica basica del andlisis de una estructura.

Tanto los modos de vibracion como las frecuencias naturales dependeran de las caracteristicas estructurales,
masa y rigidez y de las condiciones de contorno. La obtencion de dichos modos de vibracion, asi como de las
frecuencias naturales del sistema, se realiza por medio de un problema de autovalores.

Los modos de vibracion, por tanto, se obtendran para sistemas de mas de un grado de libertad, donde la masa y
rigidez del sistema se expresan en forma matricial. La ecuacion del movimiento en este caso vendra dada por:

[M{a+[K]{u} =0 (E.13)

Siendo [M] la matriz de masa, [K] la matriz de rigidez, [u] el desplazamiento y {ii} la aceleracion
experimentada por el sistema. La solucion a esta ecuacion para vibracion libre sin amortiguamiento sera de
forma armonica, puede asumirse armoénica, de la forma:

{u} ={®}sin(wt) (F.14)

Donde {¢} es la matriz de autovectores 0 modos de vibracion y w representa las frecuencias naturales del
sistema.

Esta solucion armoénica indica ademas que todos los grados de libertad de la estructura se mueven de forma
sincronizada, es decir, la configuracion de la estructura no varia su forma durante el movimiento, solo su
amplitud.

Si se sustituye dicha solucién armoénica en la ecuacion del movimiento, se obtiene:
—W* [M ]{®@}sin(wt) +[K]{D}sin(wt) =0 (F.15)
Que puede ser simplificada de la siguiente manera:
(K]-w[M]{®}=0 (F.16)
Siendo este un problema de autovalores del tipo
[A-A1]x=0 (F.17)
Donde 4 son los autovalores y x los autovectores, A es una matriz cuadrada e I la matriz identidad.

Para la ecuacion del movimiento anterior expresada en términos de las matrices de masa y rigidez del sistema,
hay dos posibles soluciones:

1) Sidet([K] —w?[M]) # 0, se tendra la solucion trivial {¢p} = 0.

2) Sidet([K] —w?[M]) = 0, se obtiene una solucion no trivial para {¢}, de tal suerte que se cumplird
det([K] — w?[M]) = 0 tinicamente para ciertos valores de w? o equivalentemente A, los cuales
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representan los autovalores del sistema. Los autovectores asociados, seran los modos de vibracion. Asi,
la ecuacion anterior puede escribirse como:

(K]-w’[MD{®,}=0 i=123.. (F.18)

Cada autovalor y autovector define un modo de vibracion libre del sistema. El autovalor A; se relaciona con la
frecuencia natural w; como sigue:

w =4 (F.19)
Wi
=g (F.20)
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7.7 Anexo G: posicion del Sol en funcién del dia del afio

Dadas las coordenadas esféricas de un cuerpo celeste, respecto al sistema de referencia geocéntrico inercial, es
posible obtener sus coordenadas cartesianas a partir de estas:

X =r x Cos(AR) x cos(J) (G.1)
y = r xSin(AR) x cos(d) (G.2)
Z =rxsin(J) (G.3)

Donde AR eslaascension rectay & la declinacion, mientras que r representa la distancia desde el centro de
la Tierra hasta el cuerpo celeste en cuestion.

Igualmente, es posible realizar el paso contrario, esto es, conocidas las coordenadas cartesianas es posible
obtener las coordenadas esféricas, invirtiendo las relaciones anteriores, mientras que la distancia al cuerpo, t, se

calculara por medio de:
r=x*+y?+7° (G.4)

Por otro lado, para determinar la posicién del Sol en funcién del dia del afio, es necesario tener en cuenta la
escala de tiempos, en este caso, se emplea la época J2000, definiendo los dias a partir del calendario juliano. La
siguiente formula permite obtener con exactitud el dia juliano, a partir del afio A, el mes M y el dia D:

7A+7LM +9

JD = 367A— 12

J +{27:MJ+ D+1721013.5 (G.5)

Donde el simbolo |_ J representa la parte entera del niimero en su interior.

El dia del afio d se obtendra como d = JD—2451543.5, teniendo en cuenta que el calendario juliano no
considera afios bisiestos.

Otros elementos necesarios para determinar las coordenadas esféricas del Sol son los elementos de su orbita,
suponiendo que el Sol orbitara en torno a la Tierra en el sistema geocéntrico. Asi, el semieje mayor serd
a=1AU , donde AU significa unidades astronomicas y equivale a la distancia entre la Tierra y el Sol, el
argumento de perigeo w = 282.9404° + 4.70935x10° x d , excentricidad e = 0.016709—-1.151x10° xd
y anomalia media, M =356.047° +0.9856002585" x d , donde se han tenido en cuenta las perturbaciones
que pueden ocasionar cambios en los elementos orbitales en funcion del dia del afio.

Por su parte, se define la oblicuidad de la ecliptica, siendo este el angulo que forma el plano de la 6rbita solar
respecto al plano del ecuador. Para la drbita solar, la oblicuidad cambia con el dia del afio segun la relacion:

obl., =23.4393' -3.563x10" xd (G.6)
La longitud media del Sol serd: L =W+ M vy la anomalia excéntrica viene dada por:
180 .
E=M+—xexsin(M)x(1+excos(M)) (G.7)
Vs

Con lo cual, las coordenadas correspondientes X ¢ y se obtendran:
x =cos(E)—e (G.8)
yzsin(E)X\/1—7 (G.9)
Conocida la posicion es posible obtener la anomalia verdadera del Sol, y con ello su longitud dada por:

lon=w+6 (G.10)
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Mediante la distancia r (previamente definida) y la longitud del Sol se obtienen sus coordenadas cartesianas:

X = rxcos(lon) (G.11)
y =rxsin(lon) (G.12)

La coordenada z se considera 0 ya que el Sol se mueve aproximadamente en el plano de la ecliptica. Una vez
obtenidas las coordenadas cartesianas se emplean las relaciones (G.1),(G.2) para hallar la declinacion y
ascension recta del Sol en funcion del dia del afio, y con ello, su posicion.
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7.8 Anexo H: ventanas de lanzamiento posibles entre abril y septiembre

7.8.1

Abril

ARg,(°) 2ax() 2,in(®)  tpa(himin:s) | t,;,(h:min:s) | Eclipsado Posible
1 11,5 101,5 126,5 76,5 16:02:45 12:43:18 No
2 12,5 102,5 127,5 77,5 16:02:45 12:43:18 No
3 13,4 103,4 128,4 78,4 16:02:45 12:43:18 No
4 14,4 104,4 129,4 79,4 16:02:45 12:43:18 No
5 15,4 105,4 130,4 80,4 16:02:45 12:43:18 No
6 16,4 106,4 131,4 81,4 16:02:46 12:43:18 No
7 17,4 107,4 1324 82,4 16:02:44 12:43:18 No
8 18,4 108,4 133,4 83,4 16:02:44 12:43:18 No
9 19,3 109,3 134,3 84,3 16:02:43 12:43:18 No
10 20,3 110,3 1353 85,3 16:02:43 12:43:18 No
11 21,3 111,3 136,3 86,3 16:02:42 12:43:18 No
12 223 112,3 137,3 87,3 16:02:41 12:43:18 No
13 234 1134 138,4 88,4 16:03:03 12:43:18 No
14 242 114,2 139,2 89,2 16:02:38 12:43:18 No
15 25,2 1152 140,2 90,2 16:02:36 12:43:18 No
16 26,3 116,3 141,3 91,3 16:02:48 12:43:18 No
17 27,2 117,2 142,2 92,2 16:02:33 12:43:18 No
18 28,2 118,2 1432 93,2 16:02:31 12:43:18 No
19 29,1 119,1 144,1 94,1 16:02:29 12:43:18 No
20 30,1 120,1 145,1 95,1 16:02:27 12:43:00 No
21 31,1 121 146,1 96 16:02:25 12:42:57 No
22 32,1 122 147,1 97 16:02:23 12:42:55 No
23 33 123 148 98 16:02:20 12:42:53 No
24 34 124 149 99 16:02:17 12:42:50 No
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Dia ARg,(°) 02(°) 2ax(®) 2,in(®) tpa(himin:s) t,,;,(h:min:s) Eclipsado Posible
25 35 125 150 100 16:02:15 12:42:47 No v
26 36 126 151 101 16:02:12 12:42:44 No v
27 37 127 152 101,9 16:02:09 12:42:41 No v
28 38 128 153 102,9 16:02:06 12:42:38 No v
29 39 129 154 103,9 16:02:02 12:42:43 Si x
30 40 130 155 104,9 16:01:59 12:42:43 Si x

Tabla H-1. Fechas de lanzamiento para el mes de abril.

7.8.2 Mayo

Dia ARg,(°) 2(°) 2530x(®) 24in(®) thax(h:min:s) tg,i,(h:min:s) Eclipsado Posible

1 40,8 130,8 | 155,8 105,8 16:01:55 12:42:28 Si x
2 41,8 131,8 | 156,8 106,8 16:01:52 12:42:25 Si x
3 42,8 132,8 | 157,8 107,8 16:01:48 12:42:21 Si x
4 43,7 133,7 | 158,7 108,7 16:01:44 12:42:17 Si x
5 44,7 134,7 | 159,7 109,7 16:01:40 12:42:13 Si x
6 45,7 135,7 | 161,7 111,7 16:05:36 12:46:08 Si x
7 46,6 136,6 | 161,6 111,6 16:01:32 12:42:05 Si x
8 47,6 137,6 | 162,6 112,6 16:01:28 12:42:00 Si x
9 48,6 138,6 | 163,6 113,6 16:01:24 12:41:56 Si x
10 49,5 139,5 | 164,5 114,5 16:01:19 12:41:51 Si x
11 50,5 140,5 | 1655 115,5 16:01:52 12:41:47 Si x
12 51,5 141,5 | 166,5 116,5 16:01:10 12:41:42 Si x
13 52,4 1424 | 1674 117,4 16:01:05 12:41:38 Si x
14 534 1434 | 1684 118,4 16:01:00 12:41:33 Si x
15 54,4 1444 | 1694 119,4 16:00:55 12:41:28 Si x
16 55,3 1453 | 1703 120,3 16:00:49 12:41:23 Si x
17 56,3 146,3 | 171,3 121,3 16:00:45 12:41:17 Si x
18 57,3 1473 | 1723 122,3 16:00:39 12:41:12 Si x
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Dia AR, (°) 200x(®) 2nin(®) | tax(h:min:s)  t,i,(h:min:s) Eclipsado | Posible
19 58,2 1482 | 173,2 123,2 16:00:34 12:41:07 Si x
20 59,2 1492 | 174,2 1242 16:00:29 12:41:01 Si x
21 60,2 150,2 | 175,2 125,2 16:00:23 12:40:56 Si x
22 61,1 151,1 | 176,1 126,1 16:00:17 12:40:50 Si x
23 62,1 152,1 | 177,1 127 16:00:12 12:40:44 Si x
24 63 153 178 128 16:00:06 12:40:38 Si x
25 64 154 179 129 16:00:00 12:40:32 Si x
26 65 155 180 130 15:59:54 12:40:26 Si x
27 65,9 1559 | 180,9 130,9 15:59:48 12:40:20 Si x
28 66,9 156,9 | 1819 131,9 15:59:42 12:40:14 Si x
29 67,8 157,8 | 182,8 132,8 15:59:35 12:40:08 Si x
30 68,8 158,8 | 183,8 133,8 15:59:29 12:40:02 Si x
31 69,8 159,8 | 184,8 134,8 15:59:23 12:39:55 Si x

Tabla H-2. Fechas de lanzamiento para el mes de mayo.
7.8.3 Junio
Dia  ARg,(°) 2,0 24in(®)  tpax(h:min:s)  t,;,(h:min:s) Eclipsado
1 70,7 160,7 185,7 135,7 15:59:16 12:39:49 Si
2 71,7 161,7 186,7 136,7 15:59:10 12:39:42 Si
3 72,6 162,6 187,6 137,6 15:59:03 12:39:36 Si
4 73,6 163,6 188,6 138,6 15:58:56 12:39:29 Si
5 74,5 164,5 189,5 139,5 15:58:50 12:39:22 Si
6 75,5 165,5 190,5 140,5 15:58:43 12:39:15 Si
7 76,5 166,5 191,5 141,5 15:58:36 12:39:08 Si
8 77,4 1674 192,4 142,4 15:58:29 12:39:02 Si
9 78,4 168,4 193,4 143.,4 15:58:58 12:38:55 Si
10 79,3 169,3 194,3 144,3 15:58:15 12:38:48 Si
11 80,3 170,3 195,3 145,3 15:58:08 12:38:40 Si
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Dia ARg,;(®) | 20°) 2434 | 20in(®)  tnax(h:min:s) t,i,(h:min:s) Eclipsado

12 81,2 171,2 196,2 146,2 15:58:01 12:38:33 Si
13 82,2 172,2 197,2 147,2 15:57:54 12:38:26 Si
14 83,2 173,2 198,2 148,2 15:57:46 12:38:19 Si
15 84,1 174,1 199,1 149,1 15:57:39 12:38:12 Si
16 85,1 175,1 200,1 150,1 15:57:32 12:38:04 Si
17 86 176 201 151 15:57:24 12:37:57 Si
18 87 177 202 152 15:57:17 12:37:50 Si
19 87,9 177,9 202,9 152,9 15:57:10 12:37:42 Si
20 88,9 178,9 203,9 153,9 15:57:02 12:37:35 Si
21 89,8 179,8 204,8 154,8 15:56:55 12:37:27 Si
22 90,8 180,8 205,8 155,8 15:56:47 12:37:20 Si
23 91,7 181,7 206,7 156,7 15:56:40 12:37:12 Si
24 92,7 182,7 207,7 157,7 15:56:32 12:37:05 Si
25 93,7 183,7 208,7 158,7 15:56:24 12:36:57 Si
26 94,6 184,6 209,6 159,6 15:56:17 12:36:49 Si
27 95,6 185,6 210,6 160,6 15:56:09 12:36:42 Si
28 96,5 186,5 211,5 161,5 15:56:02 12:36:34 Si
29 97,5 187,5 212,5 162,5 15:55:54 12:36:26 Si
30 98,4 188.4 2134 163,4 15:55:46 12:36:19 Si

Tabla H-3. Fechas de lanzamiento posibles para el mes de junio.

7.84 Julio

Dia ARg,;(°) 20°) 240x(®) 2pin(®) ta(h:min:s) t,;,(h:min:s) Eclipsado Posible

1 98,4 1884 | 2134 163,4 15:51:50 12:32:23 Si x
2 99,4 189,4 | 2144 164,4 15:51:43 12:32:32 Si x
3 100,3 190,3 | 2153 165,3 15:51:35 12:32:07 Si x
4 101,3 191,3 | 216,3 166,3 15:51:27 12:33:00 Si x
5 102,2 1922 | 2172 167,2 15:51:20 12:31:52 Si x
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Dia | ARg,(°) 200 20in(®) | tnax(h:min:s)  t,i,(h:min:s) Eclipsado Posible
6 1032 [ 1932 | 2182 168,2 15:51:12 12:31:44 Si x
7 104,1 194,1 | 219,1 169,1 15:51:04 12:31:37 Si x
8 105,1 195,1 | 220,1 170,1 15:50:56 12:31:29 Si x
9 106 196 221 171 15:50:49 12:31:21 Si x
10 107 197 222 172 15:50:41 12:31:13 Si x
11 108 198 223 173 15:50:33 12:31:06 Si x
12 109 1989 | 2239 1739 15:50:26 12:30:58 Si x
13 110 1999 | 2249 174,9 15:50:19 12:30:50 Si x
14 110,8 | 200,8 | 2258 1758 15:50:10 12:30:43 Si x
15 11,8 | 201,8 | 226,8 176,8 15:50:03 12:30:35 Si x
16 112,7 2027 | 2277 177,7 15:49:55 12:30:27 Si x
17 113,8 | 203,7| 228,77 178,7 15:49:47 12:30:20 Si x
18 1146 | 204,6 | 229,6 179,6 15:49:40 12:30:12 Si x
19 1159 2059 | 2309 180,9 15:50:40 12:31:01 Si x
20 116,5 |206,5| 231,5 181,5 15:49:25 12:29:57 Si x
21 117,5 |207,5| 2325 182,5 15:49:17 12:29:50 Si x
22 118,5 |208,5| 2335 183,5 15:49:10 12:29:42 Si x
23 119,4 | 2094 | 2344 1844 15:49:03 12:29:35 Si x
24 1204 | 2104 | 2354 1854 15:48:55 12:29:27 Si x
25 121,3 [ 211,3| 2363 186,3 15:48:48 12:29:20 Si x
26 1223 | 212,3| 2373 187,3 15:48:40 12:29:13 Si x
27 1232 | 213,2| 2382 188,2 15:48:33 12:29:06 Si x
28 1242 | 2142 | 2392 189,2 15:48:26 12:29:58 Si x
29 125,1 | 215,1 | 240,1 190,1 15:48:19 12:29:51 Si x
30 126,1 |216,1 | 241,1 191,1 15:48:11 12:29:44 Si x
31 127 217 242 192 15:48:04 12:29:37 Si x

Tabla H-4. Fechas de lanzamiento posibles para el mes de junio.
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7.8.5 Agosto

ARsoi(°)  2(°)

200x(®) 20in(®) | tnax(h:min:s)  t,i,(h:min:s) Eclipsado Posible

1 128 218 | 243 193 15:47:57 12:28:30 S
2 129 | 219 | 244 194 15:47:50 12:28:23 Si
3 130 [219,9| 2449 | 1949 15:47:43 12:28:16 Si
4 1309 |2209 | 2459 | 1959 15:47:37 12:28:09 Si
5 131,8 | 221,8| 2468 | 196,8 15:47:30 12:28:02 Si
6 132,8 [2228| 2478 | 1978 15:47:23 12:27:55 Si
7 133,7 |223,7| 2487 | 1987 15:47:16 12:27:49 Si
8 1347 | 2247 | 2497 | 199,7 15:47:10 12:27:42 S
9 1357|2257 | 250,7 | 200,7 15:47:03 12:27:28 S
10 136,6 | 226,6| 2516 | 2016 15:46:57 12:27:26 Si
11 1379 | 227,6| 2526 | 2026 15:46:57 12:27:23 Si
12 138,5 |228,5| 2535 | 2035 15:46:44 12:27:16 Si
13 139,5 |229,5| 2545 | 2045 15:46:38 12:27:10 No
14 140,5 | 230,5| 2555 | 2055 15:46:31 12:27:04 No
15 1414 | 2314 | 2564 | 2064 15:46:25 12:26:58 No
16 1424 | 2324| 2574 | 2074 15:46:46 12:26:52 No
17 1433|2333 | 2583 | 2083 15:46:13 12:26:46 No
18 1443|2343 | 2593 | 2093 15:46:08 12:26:40 No
19 1453|2353 | 2603 | 2103 15:46:02 12:26:34 No
20 1462 |2362| 2612 | 2112 15:45:56 12:26:29 No
21 1472|2372 2622 | 2122 15:45:51 12:26:23 No
22 1482 | 2382 2632 | 2132 15:45:45 12:26:18 No
23 149,1 |239,1| 264,01 | 214,1 15:45:40 12:26:12 No
24 150,1 |240,1 | 2651 | 2151 15:45:34 12:26:07 No
25 151 241 | 266 216 15:45:29 12:26:02 No
26 152 242 | 267 217 15:45:24 12:25:57 No
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Dia  ARg,(°) 200 20in(®) | tnax(h:min:s)  t,i,(h:min:s) Eclipsado Posible
27 153 243 268 218 15:45:19 12:25:52 No v
28 1539 | 2439 | 2689 2189 15:45:14 12:25:47 No v
29 1549 | 2449 | 2699 2199 15:45:09 12:25:42 No v
30 1559 | 2459 | 2709 220,9 15:45:05 12:25:37 No v
31 156,8 | 246,8 | 2718 2218 15:46:00 12:25:32 No v

Tabla H-5. Fechas de lanzamiento posibles para el mes de agosto.

7.8.6  Septiembre

ARg,;(®)  2(°) 2p1ax(®) 245in(®)  tpax(h:min:s) t,,;,,(h:min:s) Eclipsado Posible

1 157,8 2478 272,8 222,8 15:44:55 12:25:28 No v
2 158,8 248,8 273,8 223,8 15:44:51 12:25:24 No v
3 159,7 249,7 274,7 2247 15:44:47 12:25:19 No v
4 160,7 250,7 275,7 225,7 15:44:43 12:25:15 No v
5 161,7 251,7 276,7 226,7 15:44:38 12:25:11 No v
6 162,6 252,6 277,6 227,6 15:44:35 12:25:07 No v
7 163,6 253,6 278,6 228,6 15:44:31 12:25:03 No v
8 164,6 254,6 279,6 229,6 15:44:27 12:25:00 No v
9 165,6 255,6 280,6 230,6 15:44:23 12:24:56 No v
10 166,5 256,5 281,5 231,5 15:44:20 12:24:52 No v
11 167,5 257,5 282,5 232,5 15:44:16 12:24:49 No v
12 168,5 258,5 283,5 233,5 15:44:13 12:24:46 No v
13 169,4 2594 284.4 2344 15:44:10 12:24:43 No v
14 170,4 260,4 285,4 2354 15:44:07 12:24:40 No v
15 171,4 2614 286,4 236,4 15:44:04 12:24:37 No v
16 172,4 262,4 2874 2374 15:44:01 12:24:34 No v
17 173,3 263,3 288,3 2383 15:43:58 12:24:30 No v
18 174,3 264,3 289,3 2393 15:43:56 12:24:29 No v
19 175,3 265,3 290,3 240,3 15:43:54 12:24:26 No v
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20 176,3 266,3 291,3 2413 15:43:52 12:24:24 No
21 177,2 267,2 2922 2422 15:43:49 12:24:22 No
22 178,2 268,2 2932 243,2 15:39:53 12:20:26 No
23 179,2 269,2 2942 2442 15:39:51 12:20:24 No
24 180,2 270,2 295,2 2452 15:39:49 12:20:22 No
25 181,1 271,1 296,1 246,1 15:39:47 12:20:19 No
26 181,1 271,1 296,1 246,1 15:39:47 12:16:20 No
27 1823,1 | 1913,1 | 1938,1 1888,1 15:41:07 12:22:30 No
28 184,1 274,1 299,1 249,1 15:39:44 12:20:16 No
29 185,1 275,1 300,1 250,1 15:39:43 12:20:15 No
30 186,1 276,1 301,1 251,1 15:39:42 12:20:14 No

Tabla H-6. Fechas de lanzamiento posibles para el mes de septiembre.
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