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Resumen

Murcia-Pifieros J.O, J.G. Portilla: Estudio preliminar de la colocacién de un satélite artificial mediante un cohete lanzado desde terri-
torio colombiano. Rev. Acad. Colomb. Cienc. 37 (145): 449-461, 2013. ISSN 0370-3908.

Se presenta el estudio de la trayectoria de vuelo de un cohete de tres etapas lanzado desde territorio colombiano con el propdsito
de posicionar un pequeno satélite en érbita baja terrestre. Para ello se consideraron las fuerzas que afectan el movimiento del cohete
tales como la fuerza de empuje, la de la gravedad asi como las que surgen cuando el objeto se desplaza a través de la atmdsfera y, con
valores especificos de rendimiento de cohetes que se pueden deriverar de la produccién actual de la industria nacional, se establecié
la masa y el tamano de cada una de las tres etapas que conforman el cohete a través de un proceso de optimizacién. Se integraron
las ecuaciones diferenciales que describen el movimiento del cohete por medio de un cédigo computacional disenado por los autores
lo que permite determinar el estado dindmico de la carga 1itil (y de las etapas una vez se hayan desprendido) en cualquier instante
de tiempo. La integracién se extendi6 hasta alcanzar el momento de la entrada a dérbita (inyeccién) lo que permite establecer los
elementos orbitales del satélite.
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Abstract

We present a study of the flight path trajectory of a three stage rocket launched from colombian territory with the purpose of
placing a small satellite in Low Earth Orbit (LEO). Various forces that affect the motion of the rocket were considered such as
thrust, gravity an those that arise from the movement through the atmosphere. Taking into account specific values related with the
performance of rockets that could be derived from the output of the national industry, we calculated the mass and size of each one
of the three stages by means of an optimization process. The differential equations were integrated using a Fortran code written
by the authors which permits to calculate the dynamic state of the payload (and stages when discarged) at the desired time. The
integration was extended until orbit insertion which permits to know the orbital elements of the satellite.
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1. Introduccién

Colocar un objeto en 6rbita alrededor de la Tierra exige,
en nuestro actual estado tecnoldgico, utilizar vehiculos de
masa variable que sean capaces de alcanzar velocidades
cercanas a la decena del kilémetro por segundo. Para ello
se apela al uso de un sistema de uno o varios motores
disenados para quemar grandes cantidades de material
quimico el cual, al entrar en combustion, genera en tiempos
relativamente breves, una fuerza de empuje en direccion
opuesta a la direccién del vehiculo, esto es, del cohete. De
este modo se comunica la velocidad necesaria para dejar
orbitando una carga 1til (satélite o nave espacial) alrededor
del planeta Tierra.

Como es bien conocido, el primer satélite artificial
fue el Sputnik I colocado por el misil balistico de alcance
intercontinental R-7. Esto fue realizado por la Unién de las
Repuiblicas Socialistas y Soviéticas (URSS) el 4 de octubre
de 1957. Desde entonces, otras naciones han desarrollado
auténomamente la tecnologia necesaria para llegar a 6rbita,
con lo que, hasta ahora, se han llevado a cabo maés de
6000 lanzamientos para colocar cargas orbitales con amplia
diversidad de objetivos, lo que ha generado una industria
solida y en permanente crecimiento. Se estima que, en el
presente, la industria espacial mundial posee volimenes
de ventas que se aproximan a los 270 miles de millones de
délares anualmente® y su impacto e influencia en casi todas
las dreas de las actividades humanas es directo y de gran
visibilidad.

Lamentablemente Colombia ha hecho pocos esfuerzos
para convertirse en una nacién que genere desarrollo en
tecnologia astrondutica. Existe una comunidad marginal,
fundamentalmente constituida por entusiastas aficionados,
quienes han realizado al menos desde hace 40 anos, y no
con la debida continuidad, ensayos con pequenos cohetes.
También existe una poblacién minoritaria, con formacién
posgradual en el campo (lograda tanto nacional como
internacionalmente) que poseen proyectos de investigacién
muy puntuales en algunas universidades o en los servicios de
la fuerzas militares, en particular de la Fuerza Aérea. Pero
cada uno trabaja aisladamente el uno del otro: nadie, con
la debida autoridad e interés, ha canalizado estos esfuerzos
para dirigirlos hacia un objetivo central y, menos aun, se
ha generado una politica decisiva en términos de asegurar
presupuestos sustanciosos y continuos que sustente una
diversidad de proyectos que hagan competitiva la nacién
frente a paises del medio local.

La razon principal de esta situacién, triste es decirlo,
es la falta de interés de parte del Estado quien, al menos
en teoria, estd en la obligaciéon de promover —con politicas
serias y continuas y vigilando la asignacién de sus corres-

Shttp://www.vatp.lv/en/nekrizelv-large-potential-space-industry

pondientes presupuestos— el establecimiento y desarrollo
de la tecnologia espacial en los servicios armados, univer-
sidades, institutos de investigacién y la industria. Esta
indiferencia ha conllevado, por supuesto, a una casi que
total dependencia de las instituciones estatales y privadas
usuarias de la tecnologias espaciales que, para efectos de
cumplir con sus actividades, deben contratar con industrias
extranjeras y someterse a sus arbitrios y condiciones.

Solo en poco més de la ultima década se ha venido
presenciando un ligero incremento de la investigacién
astrondutica en algunas universidades y los servicios
armados. Entre los anos 2000 a 2002 surgieron, en la
Universidad Nacional de Colombia, las primeras tesis en
diseno de motores cohete de combustibles sdlidos y, al
poco tiempo, se realizaron investigaciones conjuntas en el
Departamento de Ingenieria Mecanica de dicha Universidad
sobre el modelamiento matemaético, disefio, construccién y
pruebas de un micromotor cohete de propelentes liquidos
y se publican los primeros avances tedricos de coheteria en
el pais (Garz6on, Duque & Roa, 2004; Achury, 2005).
También en la misma universidad se cred, por esos mismos
anos, un grupo de investigacién en coheteria hidrdulica

(GIPCUN).

En otras universidades bogotanas se ha presenciado un
interés en temas de propulsién: la Universidad San Bue-
naventura ha adelantado investigaciones en la construccién
y funcionamiento de motores cohete de propelentes sélidos
a base de combustibles caseros (Gémez & Castro, 2006).
En el ano 2008 surgié un semillero de investigadores
en la Universidad Libre para el desarrollo de motores
cohete de combustible sélido y la integraciéon de ingenieros
aeronduticos, mecdanicos y electrénicos enfocados en el
desarrollo de cohetes atmosféricos (Galindo & Murcia,
2009). En el ano 2009 la Fundacién Universitaria los
Libertadores cre6 la primera tesis sobre el disenio concep-
tual y preliminar de un cohete portador de dos etapas
para el transporte de carga ttil de una tonelada lanzado
desde el territorio colombiano a érbitas bajas de la Tierra
(Calderén & Murcia, 2009); también se realizaron las dos
primeras tesis sobre el diseno y estudio de motores cohete de
propulsién iénica para los sistemas de posicionamiento de
satélites (Escorcia, 2011; Robledo, 2011). La Universidad
de los Andes formé el grupo de investigacion Proyecto
Uniandino Aeroespacial (PUA) que se ha enfocado en
la investigaciéon en temas de propulsién termoquimica,
aerodinamica y, en general, comportamientos actitudinales
propios de vehiculos tipo cohete. El 9 de junio de 2009,
con apoyo de la Fuerza Aérea Colombiana en la base de
GAORI, se llevo a cabo el lanzamiento de la primera mision
de coheteria experimental de PUA con un vehiculo cohete
propulsado por un motor de combustible sélido de 20 kg
de empuje, equipado con sistemas de monitoreo y almace-
namiento de datos (Urrego, 2009). En el campo satelital,
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el desarrollo més publicitado lo ha tenido el proyecto de la
Universidad Sergio Arboleda con el picosatélite Libertad I,
un objeto en forma de cubo de 10 cm de lado, comprado
y ensamblado por esta universidad y luego transportado
a Kazajistdn para su lanzamiento abordo de un cohete
portador ruso para posicionarlo en érbita baja polar (Joya,
2007). El satélite, junto con varios otros, entré en Grbita
exitosamente en abril del 2007; duré en funcionamiento
21 dias aunque aun permanece en Orbita. A parte del
evidente propdsito propagandistico, permanece por aclarar
cuales fueron los objetivos tecnoldgicos y cientificos que se
lograron con la puesta en érbita de este objeto (Portilla,
2013).

Varias universidades en Medellin no han sido ajenas
a investigaciones de tipo astrondutico. En el 2006 se
cre6 un grupo que fomenta la investigacién aeroespacial
denominado Inges Aerospace, con la participaciéon conjunta
de la Universidad de Antioquia, Eafit y Bolivariana y con
una rama dedicada a la coheteria conocida como “Coheteria
Paisa”, cuyo principal desarrollo es en el campo de la
propulsién sélida con el disefio de cohetes por etapas?. La
Universidad Pontificia Bolivariana (UPB) adelanta inves-
tigaciones en disenos aerodinamicos de toberas, disenos de
motores cohete de 70 mm con propelentes sélidos, contando
con la colaboracién de la Fuerza Aérea Colombiana y
empresas privadas (Escobar & Jaramillo, 2009).

A parte de estas investigaciones promovidas en las
instituciones universitarias, también merecen citarse los
proyectos de los servicios armados, industria militar e
institutos gubernamentales. En el afio 2008 la Fuerza
Aérea Colombiana a través del Centro de Investigaciones
en Tecnologia Aerondutica (CITA) propuso la creacién de
un cohete portador de tres etapas de propelentes liquidos
con la capacidad de transportar pico satélites colombianos
a orbitas bajas de la Tierra®. En la actualidad Indumil es
la tnica empresa del Estado que se encarga de investigar y
adelantar proyectos en el campo de los cohetes y misiles de
propelentes sélidos de doble base, contando con los permisos
militares exigidos y con las instalaciones necesarias para el
almacenamiento, manipulacién y produccién de quimicos
altamente explosivos.

Finalmente, en el ano 2006 y como iniciativa del Estado
Colombiano, se cred la Comisiéon Colombiana del Espacio
(CCE), una organizacién intersectorial con fines de con-
sulta, coordinacién y planificaciéon de politicas nacionales
sobre tecnologia espacial. Poco después de su creacién, la
Secretaria de la CCE fue asignada al Instituto Geogréfico
Agustin Codazzi. Sin embargo, tanto por su condiciéon de
“comisién” , asi como su estructura y ubicacién en el organi-
grama del estado, no le ha permitido rendir los mejores
frutos por lo que sus logros, a sus siete anos de creacidn,

4http://ingesaerospace.blogspot.com

han sido méas bien discretos. La intencién de aquirir un
satélite goestacionario para propédsitos de comunicaciones
no fue posible concretarla, pese a existir los recursos para
ello y de haber convocado a licitacién en dos ocasiones. Se
esperaria que en este tipo de adquisiciones la CCE tuviera
mucho en qué intervenir y acompafiara la compra exitosa de
dicho satélite. No fue ese el caso. Una segunda intencién,
esta vez de adquirir un satélite de observacién terrestre,
lleva en consideracién méas de dos anos a la espera de que
alguien ofrezca alguna explicacién sobre en qué etapa del
proceso se estd. A finales del ano 2012, la Secretaria de la
CCE fue cedida a la Fuerza Aérea Colombiana, por lo que
es de esperar que temas como los del satélite de observacién
terrestre asi como la creacién de una Agencia Colombiana
del Espacio sean pronto una realidad.

Retornando a las investigaciones realizadas en el medio
académico, ningin grupo a nivel nacional ha emprendido
un estudio tedrico que permita realizar un primer analisis
del tipo de trayectoria de un cohete multietapas (lanzado
desde un punto en particular del territorio colombiano)
requerido para colocar pequenos satélites en érbitas bajas
que permitan suplir algunas necesidades en el caso eventual
que la nacién adopte la decisiéon politica de construirlos,
no solo éstos sino también los cohetes que los coloquen en
orbita. Por ello, esta comunicacién se constituye en un
primer estudio de exploracién consistente en estudiar de
forma preliminar la trayectoria de un pequeno cohete de tres
estapas lanzado desde territorio colombiano para efectos
de colocar una carga 1til con masas cercanas a los 200 kg.
De este modo, se estudian algunas posibles trayectorias
que tendria el cohete para efectos de observar en donde se
verifican los sitios de caida de sus dos primeras etapas, asi
como examinar el perfil de vuelo, esto es, estudiar el incre-
mento de la velocidad y de la altura conforme transcurre
el tiempo. Para dicho estudio se tuvieron en cuenta las
principales fuerzas que afectan el movimiento de un cohete
(empuje, gravedad, resistencia y sustentacién), lo que
exigid, para efectos de integrar las ecuaciones diferenciales
de movimiento, desarrollar un programa en Fortran escrito
por los propios autores con base en el integrador numérico
Radau (Everhart, 1985).

La seccién 2 de esta comunicacién describe las fuerzas
involucradas; las ecuaciones diferenciales de movimiento
se examinan en la seccion 3; la seccion 4 contiene la opti-
mizacion de las etapas del cohete, sus masas y dimensiones
en tanto que la seccién 5 presenta los resultados obtenidos.
Finalmente, la seccién 6 expone las conclusiones.

2. Fuerzas involucradas

Para modelar el movimiento de un cohete es necesario
definir el tipo de fuerzas que actuan sobre el objeto. En

5Presentacién en el congreso de ciencia y tecnologia aeroespacial CICTA 2007.
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este estudio se consideran cuatro fuerzas: aquellas que
surgen a causa del movimiento a través de la atmdsfera: el
arrastre D y la sustentacién L; adicionalmente, se considera
la fuerza de propulsién (empuje) del cohete T y la fuerza
de atraccion gravitacional W.

2.1 Las fuerzas aerodinamicas

Generalmente (aunque no exclusivamente) los cohetes
parten de la superficie terrestre, en donde la densidad at-
mosférica es un maximo. Por ello, en los primeros instantes
del vuelo, ha de tenerse en cuenta las fuerzas que surgen
por el movimiento del cohete a través del fluido. Conforme
transcurre el tiempo la altura del vehiculo se va incremen-
tando por lo que la densidad comienza a decaer fuertemente
y eventualmente, a partir de cierta altura, se reducen a cero.

Funcionalmente, la fuerza de arrastre D y de sus-
tentacion L estan definidas por:

D = ¢qCpAp, 1)
L qCL AP, (2)

donde Ap es el drea proyectada del vehiculo, Cp y Cf, son los
coeficientes de resistencia y sustentacion, respectivamente, y
q es la denominada presién dindamica dada por:

1
q:§pV27 (3)

en donde V es la velocidad y p es la densidad del aire en un
punto determinado de la atmoésfera considerdndola ideal, sin
influencia de los vientos o fenémenos meteoroldgicos. Para
una descripcién satisfactoria de la densidad atmosférica en
funcién de la altura es indispensable contar con un modelo
de atmésfera estandar.

Existen varios modelos matematicos para la atmdsfera
terrestre que han sido creados a lo largo de los afios,
tales como la US Standard Atmophere, ISA (International
Standard Atmosphere), Earth-GRAM (Earth Global Refe-
rence Atmospheric Model), MSISe (Mass Spectrometer
Incoherent Scatter), ICAO (International Civil Aviation
Organization), ARDC (Air Research and Development
Comand), entre otros (ANSI, 2004). El més reciente y
avanzado es el modelo de la NASA Earth Gram 20106,
un modelo global que depende de la latitud, longitud y
achatamiento terrestre; también modela las corrientes que
generan los vientos. Otro modelo utilizado actualmente
por la organizacién de aviacién civil internacional (OACI)
es el ISA con limites de datos hasta los 32 km y el modelo
completo hasta los 90 km de altitud (ANSI, 2004).

El modelo de atmésfera estandar US1976 cuenta con
datos hasta los 1000 km de altitud, pero la descripcién
matematica que describe las variaciones de presion y densi-
dad en funcién de la altitud no estd completo. Una buena

Shttp://see.msfc.nasa.gov/tte/model_gram.htm

opcién, por su persistencia, relativa sencillez y rango amplio
de valores, es la utilizacién del modelo ARDC1959 (Zipler,
2007) sobre el que se realizaron con posterioridad el modelo
atmosférico ISA y el US1976. Dicho modelo matemético
es utilizado aun en aplicaciones aeroespaciales actuales.
Debido a que Colombia no cuenta con investigaciones
de una atmosfera estandar local, y por las razones atras
expuestas, se utilizé el modelo atmosférico ARDC1959
(Minzner et al, 1959). Otro motivo para su aplicacién es
que cédigos como el CADAC o ALTOS de simulacién de
cohetes cuentan con este para el modelamiento atmosférico
por su precisién y simplicidad (Zipfel, 2007).

El modelo ARDC1959 define el cambio de las
propiedades del gas como lo son la temperatura molecular,
la presién P y la densidad p en funcién del incremento de la
altitud geométrica hg y la variacién de la gravedad g.

700 —

600 — —

500 — —

300 — —

Altura geométrica hg (km)

200 — —

100 —

0 ! ! ! ! ! !
-12 -10 -8 -6 -4 -2 0

log p (kg/m)

Figura 1: Relacién entre la densidad atmosférica y la altura
geométrica con el modelo ARDC1959.

Utilizando los principios de la hidrostdtica (Minzner
et al, 1959), considerando la atmésfera terrestre libre de
rotacién, fuerzas de Coriolis y centripeta, vientos e inciden-
cia de la radiacién solar, la variacién de la presién en funcién
del cambio de altitud se representa como:

dP = —pgdhg. (4)

Con los datos obtenidos de cohetes sondas y globos
meteorolégicos se puede construir el modelo matematico
de cada capa atmosférica (aquellas con gradiente térmico
y aquellas que no lo tienen) obteniendo el comportamiento
de las propiedades del fluido en funcién de la altitud
geométrica. En particular, la Figura 1 muestra los valores
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de densidad p correspondientes a los valores de altura
geométrica obtenidos con el modelo ARDC1959. Dicho
perfil de densidad es el que se adoptd para este estudio.

La dependencia funcional de C'p sera vista en la seccién
4 cuando se defina la dimensién y forma del cohete.

2.2 La fuerza gravitacional

La fuerza de atraccién gravitacional que se ejerce sobre
el vehiculo puede darse en términos del potencial gravita-
cional terrestre y las posibles perturbaciones gravitacionales
adicionales que ejercen otros cuerpos. El potencial gravi-
tacional de cuerpo “real” ® satisface la ecuacién de Laplace
V2® = 0. Una descripcién de su solucién en coordenadas
esféricas se encuentra, por ejemplo, en Kaula (1966). El
potencial gravitacional puede escribirse entonces en funcién
del radio vector posicién (r = R, + h, siendo R, =1 R.T. =
6378.14 km, el radio del planeta en el ecuador), la latitud ¢
y la longitud A como (Xu, 2008):

® = -

GiWe {1 + Z Z (%) P (sen @) [Crm cos mA

n=2m=0

+  Shmsenml| },

donde G = 6.67 x 107" Nm2?kg~2 es la constante de
Cavendish, M, es la masa de la Tierra (5,67x10** kg),
Com vV Spm son los denominados armonicos esféricos
(constantes adimensionales propias de cada cuerpo central)
Y Pnm (sen ¢) son los polinomios de Legendre. Para el caso
de la Tierra el término adicional que mas perturba el clasico
potencial kepleriano (GM./r) es aquel que corresponde a
Coy = Cy = —Js, el cual es al menos mil veces mas grande
que todas las demads constantes que siguen en la serie. Por
tal razén, el potencial gravitacional que se tendra en cuenta
aqui solo incluye el término de Csyg, por lo que se reduce a
(Tewari, 2007; Portilla, 2009):

GM, GMeRng
- +
T 273

donde Jo = 0.00108263 para la Tierra. Despreciando la
atraccion gravitacional del Sol y de la Luna, de tal suerte
que la fuerza gravitacional W sea solo debida a la fuerza de
atraccion gravitacional terrestre, tendremos que:

b =

(3sen? ¢ — 1), (5)

7 . g, 10 -
W = —-V®, siendo: V = " + ;8_¢¢’

donde 7y QAS son vectores unitarios en la direccién del radio
vector y la latitud, respectivamente. Por lo tanto, tenemos:

W = —W,# — Wy,

donde:
GM, 3R2J, 9
W, = > {1 52 (3sen“¢p — 1), (6)
M, (R.\?
W, = % <R7) Ja sen ¢ cos ¢. (7)

2.3 La fuerza de empuje

La fuerza de empuje estd descrita por:
T =verh = Isp90m7 (8)

donde v, es la velocidad de salida de los gases calientes (con
respecto al cohete), I, es el impulso especifico, go el valor
de la aceleracion de la gravedad en la superficie terrestre y
m es la tasa de salida (masa en la unidad de tiempo) de
los mismos. Se ha supuesto que la contribucién adicional
del empuje originado por la diferencia de presién entre los
gases de salida con la de la presion atmosférica es desprecia-
ble. Asumiremos que el grano que conforman los motores de
combustible sélido se ha disenado de tal modo que la tasa
de salida de los gases sea constante.

3. Ecuaciones de movimiento

Como origen del sistema inercial se toma el centro de
masas de la Tierra. Respecto a la superficie de la Tierra, el
cohete se sittia en un marco de referencia sobre la superficie
del planeta que depende de las coordenadas esféricas de
latitud ¢ y longitud A\ (ver Figura 2).

Con origen en el centro de masas de la Tierra (S),
se definen los ejes cartesianos XY Z donde el plano del
ecuador se encuentra sobre los ejes XY y el eje Z apunta
al polo norte celeste. Sobre este sistema de referencia
inercial se encuentra un punto o fijo sobre la superficie
terrestre cuya distancia al centro de masas es 7 e inclinado
respecto a los ejes del sistema de referencia inercial por un
angulo de latitud ¢ (positivo hacia el PNC, negativo en
caso contrario), y un éngulo de longitud A respecto al eje
X; estas coordenadas se encuentran en movimiento debido
al efecto de rotacién de la Tierra a una velocidad angular
@ sobre el ecuador. Por tal motivo se crea un sistema
de referencia no inercial instantdneo de origen en o y con
los ejes cartesianos xyz definidos de tal modo que el eje
z estd en direccion del radio vector posicién 7, el eje z
apuntando en direccién norte y el eje y hacia el este. El
angulo formado entre el eje z y la proyeccién del vector
velocidad V en el plano yz se conoce como el azimut A o
rumbo: es la direccién de movimiento del cohete respecto
al norte geografico de la Tierra. El angulo que forman el
vector posicién con el vector velocidad sobre el eje x se
denomina angulo de trayectoria de vuelo 1, ver Figura 2
(Tewari, 2007).
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Figura 2: Descripcién del sistema de referencia.

El conjunto de las seis ecuaciones diferenciales que de-
finen el movimiento del cohete sobre dicho sistema de refe-
rencia son (Tewari, 2007):

d
d—: = Vcosd, 9)
do V sen v cos A
- = 2T 10
dt r ’ (10)
@ _ Vsentsen A (11)
dt 7 COS @
d_V B TcosaigiWrcosﬂJrWd,sem?cosA
dt m m m m
— w?rcos¢(senpsentcos A — cospcosd), (12)
dA  wPrsenAsen¢cos ¢ N
dt Vsent
174 W sen A
+ —senﬁsenAtanqbfﬂ
r mV
2w
- 3 (cos pcoscos A — sengpsentl), (13)
dy T sen « L W, sent
— = — "9 A
a0 oV + o~ + . w sen A cos ¢
WycostcosA  V
+ ———————— — —sen?
mV r
w?r cos ¢

v (sen ¢ cosv cos A + cos psen?) , (14)

donde m es la masa instantdnea del cohete, a es el
denominado dngulo de ataque (aquel que existe entre el
vector velocidad y el vector de empuje). Es claro que,
dada la complejidad de las ecuaciones diferenciales, se ha
de proceder para su solucién a través de la utilizacién de
un integrador numérico. Para tal efecto, hemos utilizado
el integrador Radau escrito en Fortran 77 (Everhart, 1985).

7Comunicacién personal con Indumil.

Noétese que las ecuaciones no contienen términos que
incluyan tanto la presencia de vientos como la existencia
de dngulo de deslizamiento (ver Calise & Leung, 1995,
para las ecuaciones completas). Tampoco se ha incluido un
método de optimizacién de trayectoria. La inclinacién que
presenta el vehiculo, esto es, a que el 4gulo ¥ tienda a aumen-
tar en el tiempo, es estrictamente de origen gravitacional.

4. El cohete portador

De proponérselo, el pais podria estar en capacidad de
desarrollar un pequeno cohete para colocar cargas ttiles
a Orbitas bajas. Paises como Brasil y Argentina estan
encaminados en esa direccién y en menos de un lustro
esperan colocar satélites artificiales por sus propios medios.

Una opcién que bien vale la pena considerar, en un
inicio, es la colocacién de minisatélites con masas cercanas
a los 200 kg. De hecho, la Fuerza Aérea Colombiana ha
propuesto un rango parecido de masa para un satélite
de orbita baja. Para estos rangos de masa, y con los
avances en miniaturizacion, se podrian elaborar satélites
que satisfagan un amplio abanico de propdsitos entre los
que se encuentran la seguridad del territorio y vigilancia
de fronteras, bisqueda de recursos naturales, prevension y
monitoreo de desastres naturales, etc. Dada la dificultad
inherente en el desarrollo y puesta a punto de motores de
combustible liquido no seria nada extrafio que se adoptara
como alternativa la utilizacién de motores de combustible
sélido para cada una de las etapas que costituyen el cohete.
Estos son relativamente sencillos de construir y puede
decirse que en el presente se dispone del propelente ya
que el pais elabora propelentes sélidos de doble base con
un impulso especifico’” de 220 s y una densidad de 1.67
gcem 3. Este tipo de propelentes estdn siendo utilizados en
aplicaciones militares a baja escala por Indumil.

Para efectos de estudio, se decidié adoptar una configu-
racion de un cohete consistente en tres etapas, parecida a
la del cohete Scout (Whitney et al., 1965) donde todas
sus etapas estdn conformadas por motores de combustible
sélido. Con el propésito de adoptar valores de masa iniciales
(y, obviamente, de definir las dimensiones del vehiculo) es
preciso optimizar la relacién de masas entre cada etapa, con-
siderando la masa de la carga til, la masa del propelente, la
masa de la estructura y las velocidades de salida de los gases
con relacién al vehiculo. Para tal efecto, se puede utilizar
un procedimiento iterativo y de ese modo obtener los valores
adecuados de relaciones de masa. Para el valor nominal que
se ha escogido para la masa de la carga util, teniendo en
cuenta el valor del impulso especifico I, para propelentes
sélidos que actualmente se desarrollan en el pais por las in-
dustrias militares (que, como ya se dijo, estdn alrededor de
220 s) y que se toma como un estdndar para cada una de las
tres etapas. Partiendo de la ecuacion ideal del movimiento
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del cohete que permite conocer el cambio de velocidad AV
a través de: m
AV = —vIn ! ,

m;

donde v, es la velocidad de los gases de escape con relacion al
vehiculo, m; la masa inicial y my la masa final, se puede ex-
tender la misma para sucesivas etapas y asi escribir (Koelle,
1961; Tewari, 2007):

N
AV = —Zvek In M, (15)

ms
k=1 ik

donde el subindice k indica la etapa especifica a analizar; en

nuestro caso N = 3. Si se reemplazan las masas por los fac-

tores de carga estructural oy, el factor de relacién de masas

iniciales y finales A\, se encuentra que la ecuacién anterior
queda de la forma:

iuek In (o5 + (1 — o%) \i) (16)
donde: )
A = kD), (17)
mik
op = —— (18)

)
Msk + Mpropk

siendo my, la masa estructural de la etapa y mpropr la masa
del propelente quimico. Al relacionar el cambio de velocidad
con la velocidad de gases de escape de la primera etapa, y
la relacién entre factores de masa ay, la ecuacién a iterar
queda de la siguiente forma:

N
AV
o = 2Bkt (L= o ad),  (19)
€ k=1
Vek Ispy
== = 2
Bk v Ty (20)
A
. N
Ap =~ = H (22)

Para este caso, Bi representa la relaciéon de velocidades
de escape, A7 la relacién entre la carga paga o carga util
Mpey (Masa a transportar) con la masa inicial total del
vehiculo m;; (Lafleur, Fleming & Saleh, 2012).

Para el caso de estudio adoptamos una velocidad final
del cohete ideal, al cabo de las tres etapas, de 9.7 kms™1,
que es 2 kms™! més de lo requerido para la velocidad
orbital, pues a ese valor hay que restarle lo que se reduce
en velocidad por pérdida de la presencia de la fuerza de
gravedad y el arrastre atmosférico (Tewari, 2007). Se
compararon datos estadisticos de otros cohetes lanzadores
para Orbitas bajas llegdndose a adoptar como factor de

masa estructural un valor de o5 = 0.1 que seria el peor
episodio posible en cada una de las tres etapas, es decir,
el cohete mas pesado estructuralmente. De igual forma, se
adopt6 B = 1 por aquello de que todas las etapas tienen el
mismo propelente e impulso especifico (Humble, Henry
& Larson, 1995). Los resultados que se obtuvieron del
proceso iterativo a través de un cédigo de optimizacion se
presentan en la Tabla 1.

Etapa Propelente (kg) Estructura (kg) Total (kg)

I 50416.36 5601.81 65552.89

II 7313.36 812.60 9054.70

111 1060.87 117.85 1378.75
Carga 0.0 200 200

Tabla 1: Masas del cohete portador.

Con las masas halladas en el cédigo de optimizacién se
procedié a realizar un diseno conceptual de las dimensiones
aproximadas del cohete portador para que se sea posible
realizar valoraciones de cardcter aerodindmico (como el
Cp) y de ese modo incluir dichos datos en el cédigo de
trayectoria de vuelo. Es importante anadir que para el
disefio final se tuvieron en consideracién las dimensiones y
caracteristicas de cohetes construidos en otras latitudes con
las mismas o similares caracteristicas (Humble, Henry &
Larson, 1995).

El primer parametro que depende de las masas es la
relacion de la fuerza de empuje a desarrollar por cada uno
de los motores cohete. Para ello se buscaron valores de
la relacion empuje/peso (/W) de cohetes histéricos o de
linea base (Humble, Henry & Larson, 1995; Sutton
& Biblatz, 2010). Para los cohetes portadores usuales el
valor de la relacién T/W para las primeras etapas oscila
entre 1.0 a 1.5. En el caso que nos ocupa se seleccioné un
valor medio de 1.3. Para los motores de etapas superiores
y de posicionamiento orbital el valor suele ser inferior a
1.0. Adoptamos entonces los valores de 0.9 y 1.1 para la
segunda y tercera etapa, respectivamente. Sabiendo los
valores de masa de cada etapa, tomando v, = 2160 ms™!,
se puede utilizar la ecuacién (8) con los valores se fuerzas
de empuje y asi determinar los flujos masicos y los tiempos
de funcionamiento de cada etapa, ver Tabla 2.

Etapa T/W Empuje (N) m (kg/s) b (s)

I 1.3 834761 386.4 130.4
1II 0.9 83831 38.8 188.4
111 1.1 15271 3.6 150.0

Tabla 2: Valores nominales de la relacién T'/W, flujos mésicos
y tiempos de funcionamiento de cada etapa del cohete portador.

Una de las ventajas tecnoldgicas de construir un cohete
portador de varias etapas es que la estructura de todas ellas,
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exceptuando la tltima, pueden ser recuperadas mediante
paracaidas una vez que se consume el propelente y ser
reutilizadas en otro lanzamiento. La estructura de la etapa
superior suele quedar en érbita baja y al cabo de un tiempo
reingresar a la atmoésfera terrestre donde se desintegra por
efectos de la friccién.

btk
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Figura 3: Dimensiones del cohete portador. Las unidades estdn en

metros.

Teniendo los datos de las masas de cada etapa, el
estimado de la densidad del propelente, el volumen de
carga que ocupa y la referencia de los cohetes histéricos, se
estiman las dimensiones del cohete portador del presente
estudio. En la Figura 3 se pueden observar las dimensiones
del cohete portador. El cohete tiene un didmetro de 2 m,
longitud de fuselaje de 14 m y el cono de proteccién de la
carga tutil de 4 m, dando una altura total de 18 m. Para
este caso se tiene en cuenta la densidad® del propelente de
1.67 gem™3, y con las masas de la Tabla 3 de cada etapa se
estima el volumen y longitud de las mismas, dando como
resultado que la primera etapa tiene una longitud estimada
de 10 m, 2.5 m la segunda, 1.5 m la tercera y un espacio
de 1 m de longitud para computadoras y otros sistemas de
vuelo.

8Dato suministrado por Indumil.

Una vez calculadas las dimensiones del cohete, se
introdujeron como datos de entrada en un cédigo computa-
cional aerodindmico obteniendo asi el comportamiento del
coeficiente de arrastre en funcién del nimero Mach, esto
es, de la velocidad, tal y como se muestra en la Figura
4. Ahi se observa que el méaximo coeficiente de arraste
del vehiculo por onda de choque se obtiene alrededor de
Mach 1 con un valor cercano a 0.34. Después de superar
los efectos sémnicos, el coeficiente desciende a medida que
aumenta el valor de nimero Mach siendo cercano a 0.10
para velocidades de 4 veces la del sonido y superiores. Con
el propdsito de evitar una variacién notoria del coeficiente
de arrastre con respecto al angulo de ataque, asumiremos
que existe un mecanismo de control que mantiene un valor
nulo del angulo de ataque.
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Figura 4: Comportamiento del coeficiente de arrastre aerodindmico

en funcién del nimero Mach.

En el momento del despegue, el cohete enciende el motor
cohete de su primera etapa generando una fuerza de empuje
constante de 834761 N durante un tiempo de 130.4 s. Cinco
segundos antes del apagado del motor cohete principal
(MECO, Main Engine Cut Off) se desprende la estructura
de la primera etapa del cuerpo principal del cohete, el cual
enciende, en ese mismo instante, el motor cohete sélido de
la segunda etapa que transmite una fuerza de empuje de
83831 N durante 188.4 s antes de ser desprendida de la
estructura de la tercera etapa y carga util (SECO, Second
Engine Cut Off). Finalmente, se enciende la tercera etapa
con una fuerza de empuje constante de 15271 N, la cual
se puede disenar de tal modo que el quemado proceda
durante un tiempo de 150 s y cuyo proposito es generar la
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velocidad final de insercién (inyeccién) necesaria para que
la carga 1til quede orbitando a una altitud determinada.
De acuerdo con los pardametros de disefio, el flujo masico se
mantiene constante, siendo controlado con la cantidad de
area quemada por el propelente constante en el tiempo que
puede lograrse mediante la utilizacién de una configuraciéon
de estrella para la forma del grano.

Con el proposito de estudiar la trayectoria del cohete
lanzado desde territorio continental colombiano, se eligié un
sitio ubicado en el departamento de la Guajira sobre el mar
Caribe con coordenadas geograficas de ¢ = 12°3’20” norte
y A = 72°9’35"” oeste. Esta posible localizacién tiene la
ventaja de estar ubicada en una zona desértica muy cerca al
mar para aprovechar los recursos hidricos en las plataformas
de lanzamiento. También se encuentra alejada de ntcleos
urbanos; la mayor parte de la trayectoria de vuelo puede
realizarse sobre zona desértica y maritima; ademds, en esta
zona se encuentra la més grande infraestructura ferroviaria
del pais por las minas de sal y carbdén existentes en la
regién, contando con puertos maritimos y aeropuertos in-
dependientes que disponen de los medios para el transporte
de maquinaria pesada. Entre las desventajas de este lugar
se encuentran las altas velocidades de los vientos, razén
por la cual alli se ubica el parque edlico de Colombia.
Adicionalmente, es una de las zonas del territorio nacional
méas alejadas del ecuador con latitud superior a los 12°
norte, lo que disminuiria el peso del lanzamiento de carga
util a 6rbitas geoestacionarias. Las posibles trayectorias del
cohete que pueden cruzar por rutas aéreas de alto trafico asi
como la posibilidad de sobrevuelo de territorio continental
venezolano para cierto rango de azimuts de lanzamiento se
constituyen también en factores de desventaja.

Para efectos de estudiar la trayectoria de vuelo del
cohete, junto con cada una de las trayectorias de las
etapas del mismo, una vez que éstas ya no hacen parte
integral de la parte activa del cohete, se procedié a integrar
numéricamente las ecuaciones (9) a (14), las cuales con-
tienen términos que funcionalmente estan definidos por las
ecuaciones (1), (2), (3), (6), (7) y (8). La dependencia de la
densidad del aire p frente a la altura esta dada a través del
modelo ARDC1959 (ver Figura 1) para lo cual se utilizaron
valores tabulados en el correspondiente cddigo. Del mismo
modo se procedié frente a la dependencia funcional de
Cp con respecto a la velocidad (ver Figura 4). Se asumid
la existencia de un mecanismo de control de vuelo para
asegurar un valor constante del dngulo de ataque « igual a
cero. As{ mismo, se adopté un valor de C, = 0. El valor
de la masa del cohete en todo tiempo se calculé asumiendo
tasas de quemado constante en cada una de las etapas, esto
es, m = My — mt (ver Tabla 2) y teniendo en cuenta la
expulsién de las etapas correspondientes. Las condiciones
iniciales del vuelo corresponden al radio terrestre (r = R.),
la latitud y longitud del sitio del lanzamiento (citados atrds)
y el azimut de lanzamiento que puede ser variable. Para

términos que diverjan, los valores iniciales tanto de V' como
de ¥ son igualados a un valor pequeno diferente de cero.

5. Resultados

En la Figura 5 se puede observar el comportamiento del
valor de la presién dindmica (ver ecuacién (3)) con respecto
al tiempo. Se observa que el punto de mayor presién, cono-
cido como gmax, se logra a los 65 s de vuelo (que corresponde
a un valor de altitud de 10 km y una velocidad de 426 m
s~1). El valor de esa presién en tal punto es de 36 000 Pa.
Este factor es de vital importancia para el diseno estructural
del vehiculo, ya que es la maxima carga que debe soportar
el cohete durante la fase de ascenso atmosférico.
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Figura 5: Valor de la presién dindmica con relacién al tiempo.

Durante el ascenso, el cohete aumenta la velocidad a
medida que disminuye la masa, proporcionalmente a este
aumento de velocidad se produce un aumento de presiéon
hasta llegar a la zona de la atmdsfera donde se vuelve
significativo el descenso de la densidad del aire a medida
que aumenta la altitud y velocidad del vehiculo. Después
de los 65 s de vuelo el valor de la densidad desciende
considerablemente dando como resultado la disminucién de
la presion dindmica. Tan solo unos 20 segundos después del
fin de la primera etapa se puede considerar que la presién
dindmica es nula.

Posteriormente se analizaron las posibles trayectorias del
cohete con un rumbo comprendido desde los 0 hasta los 90
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grados a intervalos de 15 grados con el propdsito de deter-
minar si la primera y segunda etapas tienen el riesgo de im-
pactar en o cerca de poblaciones pertenecientes a territorios
de otros paises.
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Figura 6: Trayectorias de lanzamiento del cohete con rumbos com-
prendidos entre 0 y 90 grados a intervalos de 15 grados. Las cruces

al final de la linea senalan el lugar de impacto de la primera etapa.

Nétese que el valor de la longitud es negativo hacia el oeste.

Para este tipo de célculos se hizo la suposiciéon de
que cada etapa en su caida hacia tierra estd orientada de
“cabeza”, esto es, el eje longitudinal de la etapa es paralelo
a la direccién del vector de la fuerza de resistencia para que
de ese modo se conserve el valor del area proyectada. Una
suposicién adicional y solo vélida en una primera aproxi-
macién, es conservar el mismo comportamiento de Cp del
de la primera etapa.

Figura 7: Trayectorias de lanzamiento del cohete con rumbos com-
prendidos entre 0 y 90 grados a intervalos de 15 grados. Las cruces
al final de la linea sefialan el lugar de impacto de la segunda etapa.

Nétese que el valor de la longitud es negativo hacia el oeste.

En la Figura 6 se muestran las trayectorias y los lugares
de impacto de la primera etapa. Se observa que la mayoria
de las trayectorias sobrevuelan el mar Caribe y el impacto de
la primera etapa, salvo para rumbos de lanzamiento entre 75
v 90 grados, no representa preocupacién para habitantes en
tierra. En la Figura 7 se puede observar la continuacién de
la trayectoria y los lugares de impacto de la segunda etapa.
Los valores de azimut comprendidos entre 0 y 40 grados so-
brevuelan el algiin momento territorio insular bien de Haiti,
Republica Dominicana y Puerto Rico. Valores de azimut en-
tre 63 y 78 grados sobrevuelan las Antillas Menores. Angulos
de azimut cercanos a cero son especialmente sensibles debido
a su relativa cercania de sobrevuelo por territorio continen-
tal de la costa este de los Estados Unidos. Exceptuando
angulos de azimut inferiores a unos 5 grados, los lugares de
impacto de la segunda etapa se verifican en sitios bien al in-
terior del Océano Atldntico. Sibien esto no representa riesgo
a poblaciones en tierra, si lo puede representar para barcos
que estén atravesando el océano o aviones desplazandose a
través de rutas aéreas al momento del despegue. Si se trata
de minimizar el sobrevuelo de areas relativamente pobladas,
valores de azimut comprendidos entre 45 y 60 grados serfan
los més convenientes.
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Figura 8: Perfil de velocidad del cohete con respecto al tiempo para
varios valores de azimut. Se incluyeron solo los valores comprendidos

a intervalos de 45° para facilitar su identificacién.

La Figura 8 muestra el correspondiente perfil de veloci-
dad del cohete con relacién al tiempo para varios valores
de azimut de lanzamiento. Al final de la primera etapa se
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alcanzan a lograr velocidades comprendidas entre 2.05 a
2.45 km s~!, mientras que al finalizar la segunda etapa las
velocidades estdn en un rango entre 4.6 a 5.1 km s~!. Los
valores de velocidad en el momento de la inyeccién estan
en un intervalo comprendido entre 7.8 y 8.1 km s~!. Es
claro que los maximos valores de velocidad se logran con
un angulo de azimut de lanzamiento igual a 90° aunque la
diferencia, con relacién a los valores minimos (de 0°), es de
apenas unos 150 a 200 m s~! para la insercién orbital.

Los anteriores anédlisis fueron realizados con varios va-
lores de rumbo comprendidos desde 0° hasta 90°. Para
efectos de la continuacién del andlisis de la trayectoria y
estudiar la colocacion de un satélite en érbita baja, se se-
lecciond un valor representativo de azimut de 45°. Dejando
los demas valores de condiciones iniciales sin modificar, se
analiza primeramente el comportamiento de la altitud de
cada una de las etapas en funcién del tiempo de vuelo. Esto
se puede observar en la Figura 9. La primera etapa se agota
en torno a los 130 s; después de la separacion de ésta (para
dar lugar al inicio del encendido de la segunda) continua
ganando altura hasta alcanzar un valor cercano a los 150
km, lo que ocurre a los 270 s después del lanzamiento. Su
impacto en el océano se verifica a los 450 s.
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Figura 9: Comportamiento de la altura de cada una de las tres etapas

para un valor de azimut de lanzamiento igual a 45°.

En cuanto a la segunda etapa, la cual se enciende
estando a una altura de unos 55 km, termina agotandose
al cabo de transcurridos 318 s a una altitud cercana a los
230 km; continua ganando altura hasta llegar a los 290 km
(lo que ocurre a los 395 s) para, posteriormente, de regreso
a tierra, impactar en el océano a los 775 s. La tercera
etapa continua ganando un poco mas de altura, alcanzado
el maximo pico de altitud de 290 km a los 400 s. A partir
de ahi, y aun ganando velocidad, comienza a dismunir la
altura (7 < 0) hasta llegar el momento de la inyeccién a los
470 s. En la Figura 10 se puede apreciar el comportamiento
del angulo de vuelo en funcién del tiempo. La inyeccién se
verifica a un valor de ¥ = 90.9: tanto la tercera etapa como
la carga 1til quedan en drbita. Sin embargo, esta ultima se
puede desprender de la estructura de la tercera etapa con
ayuda de resortes u otro mecanismo con lo que se altera muy
ligeramente la trayectoria de la carga ttil. La trayectoria
de la tercera etapa serd la misma que tiene el satélite en
orbita en los primeros instantes de la inyeccién pero, por su
mayor area proyectada, experimenta una fuerza mayor de
resistencia y su descenso serd mds marcado que el que ex-
perimentara el satélite. Finalmente, por su cercania con las
capas densas de la atmésfera, se genera un aumento de tem-
peratura por friccién de tal modo que se desintegra el objeto.
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Figura 10: Comportamiento del dngulo de vuelo para un lanzamiento

con azimuth igual a 45°.
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Examinemos las caracteristicas orbitales del satélite en
el momento en que ingresa a drbita terrestre. En la tabla
3 estan consignados los valores dindmicos en el momento de
la inyeccién orbital para un lanzamiento de 45°, valores que
corresponden al sistema inercial centrado en la Tierra.

Radio Velocidad, V' Angulo
vector, r de vuelo, 9 (°)
6649.7 km 8041.57 m s~ ! 90.94

Tabla 3: Datos dindmicos al momento de la inyeccién.

En el caso que nos ocupa, el valor de la velocidad en
el momento de la inyeccién (cut-off ) es més del requerido
para una Orbita circular a una altura de 272 km (que es
del orden de 7745 m s7!), esto es, casi 300 m s~! més.
De ahi que la érbita deba resultar con una excentricidad
relativamente alta.

Los valores del semieje mayor a y excentricidad e de la
érbita estan dado entonces por (Portilla, 2009):

en donde:
rv?

Qzﬁv

siendo k = /GM, = 107.10085 RT3/2 d~!. Los valores de
la altura en el perigeo h, y el apogeo h, estdn dados por:

hp =a(l —e) — R.,

he =a(l+e) — R,
y el periodo orbital por:

T 271'0,3/2.
k

De igual modo, el valor de la inclinacién orbital estd dado

por (Chobotov, 2002):
cosi = sen A cos ¢.
Los valores de algunos de los elementos orbitales del

satélite en el momento de ingresar a Orbita baja terrestre
se presentan en la Tabla 4.

a e hy ha T 1
km km  km min o

7216.5 0.080 261 1415 101.6 46.2

Tabla 4: Algunos pardmetros orbitales al momento de la
inyeccion.

Claramente es posible explorar otra serie de azimuts de
trayectoria para efectos de colocar satélites con objetivos
claramente definidos. Es el caso, por ejemplo, de los satélites
en érbita heliosincrénica, frecuentemente utilizados para ob-
servacion terrestre y que requieren érbitas de tipo polar lige-
ramente superiores a los 90°. Nuestro c6digo posee la facili-
dad de cambiar directamente datos de entrada que permitan
calcular, y con ello examinar, la factibilidad en la escogencia
de rumbos especificos asi como valorar los tipos mas ade-
cuados de érbitas que se ajusten a las necesidades del pais
a mediano y largo plazo.

6. Conclusiones

En la presente comunicacién se ha realizado el estudio de
la trayectoria de vuelo para un cohete de tres etapas lanzado
desde un sitio en territorio colombiano con fines de colocar
un pequetio satélite (~ 200 kg) a érbita baja. Para ello se
integraron las ecuaciones diferenciales de movimiento en
un sistema de referencia no inercial asi como se definieron
algunas caracteristicas de disefio del vehiculo el cual se
optimizé a través de un proceso iterativo. Se tuvo en
cuenta las fuerzas principales que afectan el movimiento del
vehiculo, tales como la atraccién gravitacional (incluyendo
el arménico zonal Jz) asi como la fuerza de empuje y
aquellas otras que se originan por el movimiento a través
de un fluido. Para estas iltimas fue preciso utilizar datos
de densidad del aire en funcién de la altura para lo cual
se utiliz6 un modelo atmosférico. Para la integracion
numérica de las ecuaciones diferenciales se utilizé un cédigo
computacional en lenguaje Fortran 77 elaborado por los
autores basado en el integrador Radau. Se logré simular
la trayectoria de vuelo desde el lanzamiento (ubicado en
un sitio en el departamento de la Guajira) y determinar
la trayectoria de vuelo para varios valores de azimut. Se
determinaron los puntos de impacto de la primera y segunda
etapas y se discriminaron de ese modo las trayectorias de
vuelo que sobrevuelan por areas pobladas o limitrofes con
otros paises. Se establecié que el mejor rango de azimut
corresponde a valores entre 45 y 60°.

Este se constituye en el primer andlisis realizado en
Colombia que se ocupa de estudiar la trayectoria de
un cohete (incluso sin apelar a cédigos realizados en el
extranjero) para posicionar un pequeio satélite de forma
lo méas realista posible, advirtiendo que son mucho los
aspectos que habria que incluir para futuros analisis més
detallados, tales como el estudio del perfil atmosférico
en la zona préxima al lanzamiento, estudio de vientos,
caracteristicas de los materiales que integran el cohete,
forma detallada del vehiculo, etc. Tanto el vehiculo de
lanzamiento como el satélite bien pueden ser de fabricacién
autéctona, realizable a un corto plazo siempre y cuando
el pais adopte la decisién, fundamentalmente politica, de
hacerlo. El andlisis es del todo premeliminar, bdsicamente
enfocado en cual tendrian que ser las dimensiones del
vehiculo y cual tendrian que ser los azimuts de lanzamiento
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para minimizar los riesgos de caida de las etapas o de mal
funcionamiento del vehiculo. Estos resultados han de verse
como una primera exploracién tendiente a crear conciencia
en el medio, de que este tipo de tecnologias pueden ser
accequibles a un pais como el nuestro, que a pesar de la
problematica social y relativamente altos niveles de pobreza,
los ejemplos de paises en condiciones iguales o peores que el
nuestro tales como Irdn, Paquistan y Corea del Norte mues-
tran que es posible acceder al espacio por medios autéctonos.
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