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Resumen 

Murcia-Piiieros J.O, J.G. Portilla : Estudio prelirninar de la colocaci6n de un satelite 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 prop6sito 
de posicionar un pequeiio sat6lite en 6rbita ba.ja terrestre. Para. ello se consideraron las fuerza.s que afectan el movimiento del cohete 
tales como la fuerza de empuje, la de la gravedad a.sf como las que surgen cua.ndo el objeto se desplaza a trav~s de la atm6sfera y, con 
valores especfficos de rendimiento de cohetes que se pueden deriverar de la producci6n actual de la industria na.cional, se estableci6 
la ma.sa y el ta.maii.o de cada una. de las tres eta.pas que conforma.n el cohete a. trav~s de un proceso de optimiza.ci6n. Se integraron 
las ecua.ciones diferenciales que describen el movimiento del cohete por medio de un c6digo computa.cional disefiado por los autores 
lo que permite determinar el estado dinlimico de la carga. util (y de las etapas una. vez se haya.n desprendido) en cualquier instante 
de tiempo. La integra.ci6n se extendi6 ha.sta alcanzar el momenta de la entrada. a 6rbita (jnyecci6n) lo que permite establecer los 
elementos orbitales del sattHite. 

Palabras clave. Sa.telite artificial, cohete, motor cohete, tra.yectoria de vuelo, vehlculo lan.zador. 

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. Introducci6n 

Colocar un objeto en 6rbita alrededor de la Tierra exige, 
en nuestro actual estado tecnol6gico, utilizar vehfculos de 
IIUI8a variable que sean capaces de alcanzar velocidades 
cercanas a la decena del kil6metro por segundo. Para ello 
se apela al uso de un sistema de uno o varios motores 
disefiados para quemar grandes cantidades de material 
qufmico el cual, al entrar en combustion, genera en tiempos 
relativamente breves, una fuerza de empuje en direcci6n 
opuesta a la direcci6n del vehfculo, esto es, del cohete. De 
este modo se comunica la velocidad necesaria para dejar 
orbitando una carga util (sateJ.i.te 0 nave espacial) alrededor 
del planeta Tierra. 

Como es bien conocido, el primer satelite artificial 
fue el Sputnik I colocado por el misil balfstico de alcance 
intercontinental R-7. Esto fue realizado por la Union de las 
Republicas Socialistas y Sovieticas (URSS) el 4 de octubre 
de 1957. Desde entonces, otras naciones han desarrollado 
aut6nomamente la tecnologfa necesaria para llegar a 6rbita, 
con lo que, hasta ahora, se han llevado a cabo m8.s de 
6000 lanzamientos para colocar cargas orbitales con amplia 
diversidad de objetivos, lo que ha generado una industria 
s6lida y en permanente crecimiento. Se estima que, en el 
presente, la industria espacial mundial posee vollimenes 
de ventas que se aproximan a los 270 miles de millones de 
d6lares anualmente3 y su impacto e influencia en casi todas 
las areas de las actividades humanas es directo y de gran 
visibilidad. 

Lamentablemente Colombia ha hecho pocos esfuerzos 
para convertirse en una naci6n que genere desarrollo en 
tecnologfa astronautica. Existe una comunidad marginal, 
fundamentalmente constituida por entusiastas aficionados, 
quienes han realizado al menos desde hace 40 afios, y no 
con la debida continuidad, ensayos con pequefios cohetes. 
Tambien existe una poblaci6n minoritaria, con formaci6n 
posgradual en el campo (lograda tanto nacional como 
internacionalmente) que poseen proyectos de investigaci6n 
muy puntuales en algunas universidades o en los servicios de 
la fuerzas militares, en particular de la Fuerza Aerea. Pero 
cada uno trabaja aisladamente el uno del otro: nadie, con 
la debida autoridad e interes, ha canalizado estos esfuerzos 
para dirigirlos hacia un objetivo central y, menos aun, se 
ha generado una polftica decisiva en terminos de asegurar 
presupuestos sustanciosos y continuos que sustente una 
diversidad de proyectos que hagan competitiva la naci6n 
frente a pafses del medio local. 

La raz6n principal de esta situaci6n, triste es decirlo, 
es la falta de interes de parte del Estado quien, al menos 
en teorfa, esta en la obligaci6n de promover -ron polfticas 
serias y continuas y vigilando la asignaci6n de sus corres-

3http: I lwww. vatp.Iv I enlnekrizelv-large-potential-spa.ce-industry 
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pondientes presupuestos~ el establecimiento y desarrollo 
de la tecnologfa espacial en los servicios armadas, univer
sidades, institutos de investigaci6n y la industria. Esta 
indiferencia ha conllevado, par supuesto, a una casi que 
total dependencia de las instituciones estatales y privadas 
usuarias de la tecnologfas espaciales que, para efectos de 
cumplir con sus actividades, deben contratar con industrias 
extranjeras y someterse a sus arbitrios y condiciones. 

Solo en poco m8B de la Ultima decada se ha venido 
presenciando un ligero incremento de la investigaci6n 
astronautica en algunas universidades y los servicios 
annados. Entre los afios 2000 a 2002 surgieron, en la 
Universidad Nacional de Colombia, las primeras tesis en 
disefio de motores cohete de combustibles s6lidos y, al 
poco tiempo, se realizaron investigaciones conjuntas en el 
Departamento de lngenierfa MecB.ni.ca de dicha Universidad 
sobre el modelamiento matematico, disefio, construcci6n y 
pruebas de un micromotor cohete de propelentes lfquidos 
y se publican los primeros avances te6ricos de coheterfa en 
el pais (Garzon, Duque & Roa, 2004; Achury, 2005). 
Tambien en la misma universidad se cre6, por esos mismos 
afios, un grupo de investigaci6n en coheteria hidraulica 
(GIPCUN). 

En otras universidades bogotanas se ha presenciado un 
interes en temas de propulsion: la Universidad San Bue
naventura ha adelantado investigaciones en la construcci6n 
y funcionamiento de motores cohete de propelentes s6lidos 
a base de combustibles caseros (G6mez & Castro, 2006). 
En el afio 2008 surgi6 un semillero de investigadores 
en la Universidad Libre para el desarrollo de motores 
cohete de combustible solido y la integraci6n de ingenieros 
aeronauticos, mecB.ni.cos y electr6nicos enfocados en el 
desarrollo de cohetes atmosfericos (Galindo & Murcia, 
2009). En el afio 2009 la Fundaci6n Universitaria los 
Libertadores cre6 la primera tesis sabre el disefio concep
tual y preliminar de un cohete portador de dos etapas 
para el transporte de carga util de una tonelada lanzado 
desde el territorio colombiano a 6rbitas bajas de la Tierra 
(Calderon & Murcia, 2009); tambien se realizaron las dos 
primeras tesis sabre el disefio y estudio de motores cohete de 
propulsion i6nica para los sistemas de posicionamiento de 
satelites (Escorcia, 2011; Robledo, 2011). La Universidad 
de los Andes form6 el grupo de investigaci6n Proyecto 
Uniandino Aeroespacial (PUA) que se ha enfocado en 
la investigaci6n en temas de propulsion termoqufmica, 
aerodinamica y, en general, comportamientos actitudinales 
propios de vehfculos tipo cohete. El 9 de junio de 2009, 
con apoyo de la Fuerza Aerea Colombiana en la base de 
GAORI, se llev6 a cabo ellanzamiento de la primera misi6n 
de coheteria experimental de PUA con un vehlculo cohete 
propulsado por un motor de combustible s6lido 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 mas publicitado lo ha tenido el proyecto de la 
Universidad Sergio Arboleda con el picosatelite Libertad I, 
un objeto en forma de cubo de 10 em de lado, comprado 
y ensamblado por esta universidad y luego transportado 
a Kazajistan para su lanzamiento abordo de un cohete 
portador ruso para posicionarlo en 6rbita baja polar (Joya, 
2007). El satelite, junto con varios otros, entr6 en 6rbita 
exitosamente en a.bril del 2007; duro en funcionamiento 
21 dia.s a.unque aun permanece en orbita. A parte del 
evidente prop6sito propagandfstico, permanece por aclarar 
cuales fueron los objetivos tecnol6gicos y cientf.ficos que se 
lograron con la puesta en 6rbita de este objeto (Portilla, 
2013). 

Varias universidades en Medellin no han sido ajenas 
a investigaciones de tipo astronautico. En el 2006 se 
cre6 un grupo que fomenta la investigaci6n aeroespacial 
denominado lnges Aerospace, con la pa.rticipaci6n conjunta 
de la Universidad de Antioquia, Eafit y Bolivariana y con 
una rama dedicada a la coheterfa conocida. como "Coheterfa 
Paisa" , cuyo principal desarrollo es en el campo de la 
propulsion solida con el diseiio de cohetes por etapas4

. La 
Universidad Pontificia Bolivariana (UPB) adelanta inves
tigaciones en diseiios aerodin8.micos de toberas, diseiios de 
motores cohete de 70 mm con propelentes s6lidos, contando 
con la colaboracion de la Fuerza Aerea Colombiana y 
empresas privadas (Escobar&: Jaramillo, 2009). 

A parte de estas investigaciones promovidas en las 
instituciones universitarias, tambien merecen citarse los 
proyectos de los servicios a.rmados, industria militar e 
institutos gubemamentales. En el afio 2008 la Fuerza 
Aerea Colombiana a traves del Centro de Investigaciones 
en Tecnologfa Aeronautica (CITA) propuso la creaci6n de 
un cohete portador de tres etapas de propelentes liquidos 
con la capacidad de transportar pico satelites colombianos 
a 6rbitas bajas de la Tierra5• En la actualidad Indumil es 
la unica empresa del Estado que se encarga de investigar y 
adelantar proyectos en el campo de los cohetes y misiles de 
propelentes s6lidos de doble base, contando con los permisos 
militares exigidos y con las instalaciones necesarias para el 
almacenamiento, manipulaci6n y produccion de qufmicos 
altamente explosivos. 

Finalmente, en el afio 2006 y como iniciativa del Estado 
Colombiano, se cre6 la Comision Colombiana del Espacio 
(CCE), una organizaci6n intersectorial con fines de con
sulta, coordinaci6n y planificaci6n de polfticas nacionales 
sobre tecnologfa espaciaL Poco despues de su creaci6n, la 
Secretarfa de la. CCE fue asignada al Instituto Geografico 
Agustin Codazzi. Sin embargo, tanto por su condici6n de 
"comisi6n", asf como su estructura y ubicaci6n en el organi
grama del estado, no le ha permitido rendir los mejores 
frutos por lo que sus logros, a sus siete afios de creacion, 

4 http:/ fingesaerospace.blogspot.com 

han sido mas bien discretos. La intenci6n de aquirir un 
satelite goestacionario para prop6sitos de comunicaciones 
no fue posible concretarla, pese a existir los recursos para 
ello y de haber convocado a licitaci6n en dos ocasiones. Se 
esperarfa que en este tipo de adquisiciones la CCE tuviera 
mucho en que intervenir y acompaiiara la compra. exitosa de 
dicho satelite. No fue ese el caso. Una segunda intenci6n, 
esta vez de adquirir un satelite de observaci6n terrestre, 
lleva en consideraci6n mas de dos afios a la espera de que 
alguien ofrezca alguna explicaci6n sobre en que etapa del 
proceso se esta. A finales del aiio 2012, la Secretarfa de la 
CCE fue cedida a la Fuerza Aerea Colombiana, por lo que 
es de esperar que temas como los del satelite de observaci6n 
terrestre asf como la creaci6n de una Agenda Colombiana 
del Espacio sean pronto una realidad. 

Retornando a las investigaciones realizadas en el media 
academico, ningU.n grupo a nivel nacional ha emprendido 
un estudio te6rico que permita realizar un primer anB.lisis 
del tipo de trayectoria de un cohete multietapas (lanzado 
desde un pun to en particular del terri to rio colombiano) 
requerido para colocar pequeiios sa.telites en orbitas bajas 
que permitan suplir algunas necesidades en el caso eventual 
que la naci6n adopte la decision politica de construirlos, 
no solo estos sino tambien los cohetes que los coloquen en 
6rbita. Por ello, esta comunicaci6n se constituye en un 
primer estudio de exploraci6n consistente en estudiar de 
forma preliminar la trayectoria de un pequefio cohete de tres 
estapas lanzado desde territorio colombiano para efectos 
de colocar una carga util con masas cercanas a los 200 kg. 
De este modo, se estudian algunas posibles trayectorias 
que tendrfa el cohete para efectos de observar en donde se 
verifican los sitios de cafda. de sus dos primeras etapas, asf 
como examinar el perfil de vuelo, esto es, est udiar el incre
mento de la velocidad y de la altura conforme transcurre 
el tiempo. P ara dicho estudio se tuvieron en cuenta las 
principales fuerzas que afectan el movimiento de un cohete 
(empuje, gravedad, resistencia y sustentaci6n), lo que 
exigi6, para efectos de integrar las ecuaciones diferenciales 
de movimiento, desarrollar un programa en Fortran escrito 
por los propios autores con base en el integrador numerico 
Radau (Everhart, 1985). 

La seccion 2 de esta comunicacion describe las fuerzas 
involucradas; las ecuaciones diferenciales de movimiento 
se examinan en la secci6n 3; la secci6n 4 contiene la opti
mizacion de las etapas del cohete, sus masas y dimensiones 
en tanto que la secci6n 5 presenta los resultados obtenidos. 
Finalmente, la secci6n 6 expone las conclusiones. 

2. Fuerzas involucradas 

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

5Presentaci6n 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 traves de la atmosfera: el 
arrastre D y la sustentaci6n L; adicionalmente, se considera 
la fuerza de propulsion ( empuje) del cohete T y la fuerza 
de atraccion gravitacional W-

2.1 Las fuerzas aerodinamicas 

Generalmente (aunque no exclusiva.mente) los cohetes 
parten de la superficie terrestre, en donde Ia densidad at
mosferica es un maximo. Por ello, en los prirneros instantes 
del vuelo, ha de tenerse en cuenta las fuerzas que surgen 
por el rnovirniento del cohete a traves del fluido. Conforme 
transcurre el tiempo la altura del vehfculo 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
tentaci6n L estan definidas por: 

D 

L 

(1) 
(2) 

donde Ap es elarea proyectada del vehfculo, C n y CL son los 
coeficientes de resistencia y sustentaci6n, respectivamente, y 
q es la denominada presion din.8.mica dada por: 

1 2 
q=2pV, (3) 

en donde V es la velocidad y p es la densidad del aire en un 
punto determinado de la atmosfera considerandola ideal, sin 
infiuencia de los vientos o fenomenos meteorologicos. Para 
una descripcion satisfactoria de Ia densidad atmosferica en 
funci6n de Ia altura es indispensable contar con un rnodelo 
de atm6sfera estandar. 

Existen varios modelos matematicos para la atmosfera 
terrestre que han sido creados a lo largo de los aiios, 
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 mas reciente y 
avanzado es el modelo de la NASA Earth Gram 20106

, 

un modelo global que depende de la latitud, longitud y 
achatamiento terrestre; tambien modela las corrientes que 
generan los vientos. Otro modelo utilizado actualrnente 
por la organizaci6n de aviaci6n civil internacional (OACI) 
es el ISA con limites de datos hasta los 32 km y el modelo 
completo hast a los 90 km de altitud (ANSI, 2004) _ 

El modelo de atmosfera estandar US1976 cuenta con 
datos hasta los 1000 krn de altitud, pero la descripcion 
maternatica que describe las variaciones de presion y densi
dad en funcion de la altitud no esta completo. Una buena 

6http:/ fsee.msfc.nasa.govfttefmodeLgram.htm 
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opcion, por su persistencia, relativa sencillez y rango amplio 
de valores, es la utilizacion del modelo ARDC1959 (Zipler, 
2007) sobre el que se realizaron con posterioridad el modelo 
atmosferico ISA y el US1976. Dicho modelo matematico 
es utilizado aun en aplicaciones aeroespaciales actuales. 
Debido a que Colombia no cuenta con investigaciones 
de una atm6sfera estandar local, y por las razones atras 
expuestas, se util.i.zO el modelo atmosferico ARDC1959 
(Minzner et al, 1959). Otro motivo para su aplicacion es 
que codigos como el CADAC o ALTOS de simulacion de 
cohetes cuentan con este para el modelamiento atmosferico 
por su precision y simplicidad (Zipfel, 2007). 

El modelo ARDC1959 define el cambio de las 
propiedades del gas como lo son la temperatura molecular, 
la presion P y la densidad p en funcion del incremento de la 
altitud geometrica hoy la variacion de la gravedad g. 
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Figura 1: Relaci6n entre Ia densida.d atmosf&ica y la altura 

geometrica con el modelo ARDC1959. 

Utilizando los principios de la hidrostatica (Minzner 
et al, 1959), considerando la atm6sfera terrestre libre de 
rotaci6n, fuerzas de Coriolis y centripeta, vientos e inciden
cia de la radiaci6n solar, la variaci6n de la presion en funci6n 
del cambio de alt itud se representa como: 

dP = -pgdha . (4) 
Con los dat os obtenidos de cohetes sondas y globos 

meteorol6gicos se puede construir el modelo matematico 
de cada capa atmosferica ( aquella.s con gradiente termico 
y aquella.s que nolo tienen) obteniendo el comportamiento 
de las propiedades del fiuido en funcion de la altitud 
geometrica. En particular, la Figura 1 muestra los valores 
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de densidad p correapondientes a loa valores de altura 
geometrica obtenidoa con el modelo ARDC1959. Dicho 
perfil de densidad es el que se adopt6 para este estudio. 

La dependencia funcional de On sera vista en la secci6n 
4 cuando se defina la dimension y forma del cohete. 

2.2 La fuerza gravitacional 

La fuerza de atracci6n gravitacional que se ejerce sobre 
el vehiculo puede darae en terminoa del potencial gravita.
cional terrestre y las posiblea perturbaciones gravitacionales 
adicionales que ejercen otros cuerpos. El potencial gravi
tacional de cuerpo "real" if> satisface la ecuaci6n de Laplace 
V 2 il> = 0. Una descripci6n de su soluci6n en coordenadas 
esfericas se encuentra, por ejemplo, en Kaula (1966). El 
potencial gravitacional puede escribirse entonces en funci6n 
del radio vector posicion (r = Re + h, siendo Re = 1 R. T. = 
6378.14 km, el radio del planeta en el ecuador), la latitud 4> 
y la longitud >.como (Xu, 2008): 

GM { "" " (Re)" -~ 1+ ~; ----:;:- Pnm(sen¢)(CnmCOSm>. 

+ S,..,. sen m>.] }• 

donde G = 6.67 X w-n N m2 kg-2 es la constante de 
Cavendish, Me es la masa de la. Tierra (5,67x1024 kg), 
Onm y Snm son los denominados arm6nicos esfericoa 
(constantes adimensionales propias de cada cuerpo central) 
y P.,m (aen4J) son los polinomios de Legendre. Para el caso 
de la Tierra el termino adicional que mas perturba el cl8sico 
potencial kepleriano (GMe/r) es aquel que corresponde a 
0 20 = 0 2 = - J 2 , el cual es al menos mil veces mas grande 
que todas las demas constantes que siguen en la serie. Por 
tal razon, el potencial gravitacional que ae tendra en cuenta 
aquf solo incluye el termino de 0 20, por lo que ae reduce a 
(Tewari, 2007; Portilla, 2009): 

..... _ GMe GMeR~J2 (3 2 A. 1) 
'J.' - -~- + sen '-~'- , 

r 2r3 (5) 

donde J2 = 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 
atracci6n gravitacional terrestre, tendremos que: 

- a 1 a , 
W =-Vii>, siendo: V = a/ +-:;. tJ4> rp, 

donde f y ¢ son vectores unitarios en la direcci6n del radio 
vector y la latitud, respectivamente. Por lo tanto, tenemos: 

don de: 

(6) 

W<f> (7) 

2.3 La fuerza de empuje 

La fuerza de empuje esta descrita por: 

(8) 

donde Ve es la velocidad de salida de los gases calientes (con 
respecto al cohete), lsp es el impulso especffico, go el valor 
de la aceleraci6n de la gravedad en la superficie terrestre y 
m es la tasa de salida (masa en la unidad de tiempo) de 
los mismoa. Se ha supuesto que la contribuci6n adicional 
del empuje originado por la diferencia de presion entre loa 
gases de salida con la de la presion atmoaferica es desprecia.
ble. Asumiremos que el grano que conforman loa motores de 
combustible s6lido se ha diseii.ado de tal modo que la tasa 
de salida de los gases sea constante. 

3. Ecuaciones de movim.iento 

Como origen del sistema inercial ae toma el centro de 
masas de la Tierra. Respecto a la superficie de la Tierra, el 
cohete se sitna en un marco de referenda sobre la. superficie 
del planeta que depende de las coordenadas esfericas de 
latitud rp y longitud >. (ver Figura 2). 

Con origen en el centro de masas de la Tierra (S), 
ae definen los ejes carteaianoa 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 referenda 
inercial se encuentra un punto o fijo sobre la superficie 
terrestre cuya distancia al centro de masas es r e inclinado 
respecto a los ejes del sistema de referenda inercia l por un 
8.ngulo de latitud 4> (positivo hacia el PNC, negativo en 
caso contrario), y un 8.ngulo de longitud >.. respecto al eje 
X; est as coordenadas se encuentran en movimiento debido 
al efecto de rotaci6n de la Tierra a una velocidad angular 
w sobre el ecuador. Por tal motivo se crea un sistema 
de referenda no inercial instantaneo de origen en o y con 
loa ejes cartesianoa xyz definidos de tal modo que el eje 
x esta en direcci6n del radio vector posicion f, el eje z 
apuntando en direcci6n norte y el eje y bacia el este. El 
8.ngulo formado entre el eje z y la proyeccion del vector 
velocidad V en el plano yz se conoce como el azimut A o 
rumbo: es la direcci6n de movimiento del cohete respecto 
al norte geografico de la Tierra. El 8.ngulo que forman el 
vector posici6n con el vector velocidad sobre el eje x se 
denomina angulo de trayectoria de vuelo 19, ver F igura 2 
(Tewari, 2007). 
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Figura 2: Descripci6n del sistema de referenda. 

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

dr 
dt 

d4J 
dt 

d).. 
dt 

dV 
dt 

dA 
dt 

drJ 
dt 

+ 

+ 

Vcos~, 

Vsen~cosA 

r 

Vsen~senA 

rcos¢ 

Tcoso: D Wrcos~ Wq,sen~cosA ----- + 
m m m m 

w2r COB¢ (sen¢ sen~ cos A- COB¢ COB~) , 

w2r sen A sen¢ cos¢ 
----=v=-=s-en----c~=----'- + 
V Wq,senA 
- sen~senA tan¢- V 
r m 
2w 

----:a (cos¢ cos~ cos A - sen¢ sen~) , 
senv 

(9) 

(10) 

(11) 

(12) 

(13) 

Tsena L Wrsen~ 
2 

A .,~,. - -- + -- + - wsen cos'!' 
mV mV mV 

Wq, cos rJ cos A _ .!:": sen rJ 
mV r 

w2rCOB¢ 
V ( sen¢cosfJcosA + cos¢sen U), (14) 

donde m es la masa instantanea del cohete, a es el 
denominado 8.ngulo 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 soluci6n a traves de la utilizaci6n de 
un integrador numerico. Para tal efecto, hemos utilizado 
el integrador Radau escrito en Fbrtran 77 (Everhart, 1985). 

7 Comunicaci6n personal con Indumil. 
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N6tese que las ecuaciones no contienen terminos que 
incluyan tanto la presencia de vientos como la existencia 
de 8.ngulo de deslizamiento (ver Calise & Leung, 1995, 
para las ecuaciones completas). Tam poco se ha incluido un 
metodo de optimizaci6n de trayectoria. La inclinaci6n que 
presenta el vehlculo, esto es, a que el agulo ~ tienda a aumen
tar en el tiempo, es estrictamente de origen gravitacional. 

4. El cohete portador 

De proponerselo, el pais podda. estar en capacidad de 
desarrolla.r un pequeiio cohete para colocar ca.rgas utiles 
a 6rbitas bajas. Pafses como Brasil y Argentina estan 
encaminados en esa direcci6n y en menos de un lustro 
esperan colocar satelites artificiales por sus propios medios. 

Una opci6n que bien vale la pena considera.r, en un 
inicio, es la colocaci6n de minisatelites con masas cercanas 
a los 200 kg. De hecho, la Fuerza Aerea Colombiana ha 
propuesto un rango parecido de masa para un satelite 
de 6rbita baja. Para estos rangos de masa, y con los 
avances en miniaturizaci6n, se podrlan elaborar satelites 
que satisfagan un amplio abanico de prop6sitos entre los 
que se encuentran la seguridad del territorio y vigilancia 
de fronteras, busqueda de recursos naturales, prevensi6n y 
monitoreo de desastres naturales, etc. Dada la dificultad 
inherente en el desarrollo y puesta a punto de motores de 
combustible Hquido no serfa nada extrafio que se adoptara 
como altemativa la utilizaci6n de motores de combustible 
solido 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 s6lidos de doble base con 
un impulso especffico7 de 220 s y una densidad de 1.67 
gcm-3 • Este t ipo de propelentes estan siendo utilizados en 
aplicaciones militares a baja escala por lndumil. 

Para efectos de estudio, se decidi6 adopta.r una configu
raci6n de un cohete consistente en tres etapas, parecida a 
la del cohete Scout (Whitney et al., 1965) donde todas 
sus etapas estan conformadas por motores de combustible 
solido. Con el prop6sito de adoptar valores de masa iniciales 
(y, obviamente, de definir las dimensiones del vehfculo) es 
preciso optimizar la relaci6n de masaB entre cada etapa, con
sidera.ndo la masa de la carga util, la masa del propelente, la 
masa de la estructura y las velocidades de salida de los gases 
con relaci6n al vehfculo. 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 ca.rga util, teniendo en 
cuenta el valor del impulso especifico I sp para propelentes 
s6lidos que actualmente se desarrollan en el pais por las in
dustrias milita.res (que, como ya se dijo, estan alrededor de 
220 s) y que se toma como un estandar para cada una de las 
tres etapas. Partiendo de la ecuaci6n ideal del movimiento 
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del cohete que permite conocer el cambio de velocidad .6. V 
a traves de: 

donde Ve es la velocidad de los gases de escape con relaci6n al 
vehiculo, m, la masa inicial y m1 la masa final, se puede ex
tender la mism.a para sucesivas etapas y asf escribir (Koelle, 
1961; Tewari, 2007): 

N 

ll.V =-LVek ln ffljk, 
11:=1 m,,. (15) 

donde el subfndice k indica la etapa especffica a analizar; en 
nuestro caso N = 3. Si se reemplazan las masas por los fac
tores de carga estructural a1e, el factor de relaci6n de masas 
iniciales y finales Ale, se encuentra que la ecuaci6n anterior 
queda de la forma: 

donde: 

N 

ll.V =-LVek ln (ale+ (1- a,.) Ale), (16) 
le=l 

Ale = mi(le+l) , m,,. (17) 

(18) 

siendo m 5 1o la masa estructural de la etapa y mprapk la masa 
del propelente qufmico. Al relacionar el cambio de velocidad 
con la velocidad de gases de escape de la primera etapa, y 
la relaci6n entre factores de masa a,., la ecuaci6n a iterar 
queda de la siguiente forma: 

ll.V N 
- =-L.B" ln (a,.+ (1- a,.) a~oAt), (19) 
Vel k=l 

.Bic = Velc = I SPic' (20) 
Vel Isp1 

Ale 
a, = At , (21) 

N 

AT = fflpay =A{" IT a,.. (22) 
mil lc=l 

Para este caso, .B1c represents la relaci6n de velocidades 
de escape, AT la relaci6n entre la carga paga o carga util 
77l.pa11 (masa a transportar) con la masa inicial total del 
vehiculo mil (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 km.s-1 mas de lo requerido para la velocidad 
orbital, pues a ese valor hay que restarle lo que se reduce 
en velocidad por perdida de la presencia de la fuerza de 
gravedad y el arrastre atmosferico (Tewari, 2007). Se 
compararon datos estadisticos de otros cohetes lanzadores 
para 6rbitas bajas llegandose a adoptar como factor de 

masa estructural un valor de a,. = 0.1 que seria el peor 
episodio posible en cada una de las tres eta pas, es decir, 
el cohete mas pesado estructuralmente. De igual fortna, se 
adopt6 fJ1c = 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 traves de un c6digo de optimizaci6n se 
presentan en la Tabla L 

Etapa Propelente (kg) Estructura (kg) Total (kg) 
I 50416.36 5601.81 65552.89 
II 7313.36 812.60 9054.70 
III 1060.87 117.85 1378.75 

Carga 0.0 200 200 

Tabla 1: Masas del cohete portador. 

Con las m.asas halladas en el c6digo de optimizaci6n se 
procedi6 a realizar un diseii.o conceptual de las dimensiones 
apro.ximadas del cohete portador para que se sea posible 
realizar valoraciones de caracter aerodinB.mico (como el 
Cv) y de ese modo incluir dichos datos en el c6digo de 
trayectoria de vuelo. Es importante aiiadir que para el 
diseii.o final se tuvieron en consideraci6n las dimensiones y 
caracterfsticas 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 empujef peso (T /W) de cohetes hist6ricos o de 
linea base (Humble, Hemy & Larson, 1995; Sutton 
& Biblatz, 2010). Para los cohetes portadores usuales el 
valor de la relaci6n T / W para las primeras etapas oscila 
entre 1.0 a 1.5. En el caso que nos ocupa se seleccion6 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 Ve = 2160 ms-1, 
se puede utilizar la ecuaci6n (8) con los valores se fuerzas 
de empuje y asi determinar los fiujos masicos y los tiempos 
de funcionamiento de cada etapa, ver Tabla 2. 

Etapa 
I 
II 
III 

T j W 
1.3 
0.9 
1.1 

Empuje (N) 
834761 
83831 
15271 

m (kg/ s) 
386.4 
38.8 
3.6 

130.4 
188.4 
150.0 

Tabla 2: Valores nominales de la relaci6n T / W, flujos masicos 
y tiempos de funcionamiento de cada etapa del cohete portador. 

Una de las ventajas tecnol6gicas de construir un cohete 
portador de varias etapas es que la estructura de todas ellas, 
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velocidad final de inserci6n (inyecci6n) necesaria para que 
la carga util quede orbitando a una altitud determinada. 
De acuerdo con los parametros de diseiio, el flujo m.Bsico se 
mantiene constante, siendo controlado con la cantidad de 
area quemada por el propelente constante en el tiempo que 
puede lograrse mediante la utilizaci6n de una configuraci6n 
de estrella para la forma del grano. 

Con el prop6sito de estudiar la trayectoria del cohete 
lanzado desde territorio continental colombiano, se eligi6 un 
sitio ubicado en el departamento de la Guajira sabre el mar 
Caribe con coordenadas geogra.ficas de ¢ = 12"3'20" norte 
y ..\ = 72"9'35" oeste. Esta posible localizaci6n tiene la 
ventaja de estar ubicada en una zona desertica muy cerca al 
mar para aprovechar los recursos hidricos en las plataformas 
de lanzamiento. Tambien se encuentra alejada de nucleos 
urbanos; la mayor parte de la trayectoria de vuelo puede 
realizarse sabre zona desertica y maritima; ademas, en esta 
zona se encuentra la mas grande infraestructura ferroviaria 
del pais por las minas de sal y carbOn existentes en la 
region, contando con puertos marftimos y aeropuertos in
dependientes que disponen de los medios para el transporte 
de maquinaria pesada. Entre las desventajas de este Iugar 
se encuentran las altas velocidades de los vientos, raz6n 
por la cual alli se ubica el parque eolico de Colombia. 
Adicionalmente, es una de las zonas del territorio nacional 
mas alejadas del ecuador con latitud superior a los 12" 
norte, lo que disminuirfa el peso del lanzamiento de carga 
util a 6rbitas geoestacionarias. Las posibles trayectorias del 
cohete que pueden cruzar por rutas aereas de alto tra.fico asf 
como la posibilidad de sobrevuelo de territorio continental 
venezolano para cierto rango de azimuts de lanzamiento se 
constituyen tambien 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 estas ya no hacen parte 
integral de Ia parte activa del cohete, se procedi6 a integrar 
numericamente las ecuaciones (9) a (14), las cuales con
tienen terminos 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 traves del 
modelo ARDC1959 (ver Figura 1) para lo cual se utilizaron 
valores tabulados en el correspondiente c6digo. Del mismo 
modo se procedi6 £rente a la dependencia funcional de 
CD con respecto a la velocidad ( ver Figura 4) . Se asumio 
la existencia de un mecanismo de control de vuelo para 
asegurar un valor constante del Bngulo de ataque a igual a 
cero. Asf mismo, se adopt6 un valor de CL = 0. El valor 
de la masa del cohete en todo tiempo se calcul6 asumiendo 
tasas de quemado constante en cada una de las etapas, esto 
es, m = Mo- mt (ver Tabla 2) y teniendo en cuenta la 
expulsion de las etapas correspondientes. Las condiciones 
iniciales del vuelo corresponden al radio terrestre (r = Re), 
la latitud y longitud del sitio dellanzamiento (cit ados atras) 
y el azimut de lanzamiento que puede ser variable. Para 

terminos que diverjan, los valores iniciales tanto de V como 
de fJ son igualados a un valor pequeii.o diferente de cero. 

5. Resultados 

En la Figura 5 se puede observar el comportamiento del 
valor de la presion diruimi.ca (ver ecuacion (3)) con respecto 
al tiempo. Se observa que el punto de mayor presion, cono
cido como qmax, 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 presi6n en tal punto es de 36 000 Pa. 
Este factor es de vital importancia para el diseii.o estructural 
del vehfculo, ya que es la m8.:xima carga que debe soportar 
el cohete durante Ia fase de ascenso atmosferico. 
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Figura 5: Valor de la presi6n din.&mica con relaci6n al tiempo. 

Durante el ascenso, el cohete aumenta la velocidad a 
medida que d isminuye la masa, proporcionalmente a este 
aumento de velocidad se produce un aumento de presion 
hasta llegar a la zona de la atmosfera donde se vuelve 
significativo el descenso de la densidad del aire a medida 
que aumenta la altitud y velocidad del vehiculo. Despues 
de los 65 s de vuelo el valor de la densidad desciende 
considerablemente dando como resultado la disminuci6n de 
la presion dinamica. Tan solo unos 20 segundos despues del 
fin de la primera etapa se puede considerar que la presion 
dinlimica es nula. 

Posteriormente se analizaron las posibles trayectorias del 
cohete con un rumbo comprendido desde los 0 hasta los 90 
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alcanzan a lograr velocidades comprendichul entre 2.05 a 
2.45 km s-1 , mientras que a1 finalizar la segunda etapa las 
velocidades estan en un rango entre 4.6 a 5.1 km s-1 • Los 
valores de velocidad en el momento de la inyecci6n estan 
en un intervalo comprendido entre 7.8 y 8.1 km s-1 . Es 
claro que los m.Bximos valores de velocidad se logran con 
un angulo de azimut de lanzamiento igual a goo aunque la 
diferencia, con relaci6n a los valores mfnimos (de 0°)' es de 
apenas unos 150 a 200m s-1 para la inserci6n orbitaL 

Los anteriores analisis fueron realizados con varios va
lores de rumbo comprendidos desde 0° hasta goo. Para 
efectos de la continuaci6n del anBJ.isis de la trayectoria y 
estudiar la colocaci6n de un satelite en 6rbita baja, se se
leccion6 un valor representativo de azimut de 45°. Dejando 
los demas valores de condiciones iniciales sin modificar, se 
analiza primera.mente el comportamiento de la altitud de 
cada una de las eta pas en funci6n del tiempo de vuelo. Esto 
se puede observar en la Figura g_ La primera etapa se agota 
en torno a los 130 s; despues de la separaci6n de esta (para 
dar lugar a1 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 despues del lanzamiento. Su 
impacto en el oceano se verifica a los 450 s. 
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Figura 9: Comportamiento de Ia altura de cada una de laB tres etapas 
para un valor de a.zimut de lanzamiento igual a 45°. 

En cuant o 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 altit ud cercana a los 
230 km; continua ganando altura hasta llegar a los 290 km 
(lo que ocurre a los 3g5 s) para, posteriormente, de regreso 
a tierra, impactar en el oceano a los 775 s. La tercera 
etapa continua ganando un poco mas de altura, alcanzado 
el rrul.ximo pico de altitud de 290 km a los 400 s. A partir 
de ahf, y aun ganando velocidad, comienza a dismunir la 
altura (r < 0) hasta llegar el momento de la inyecci6n a los 
470 s. En la F igura 10 se puede apreciar el comportamiento 
del angulo de vuelo en funci6n del tiempo. La inyecci6n se 
verifica a un valor de U = go_g: tant o la tercera etapa como 
la carga util quedan en 6rbita. Sin embargo, esta ult ima 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 util. La trayectoria 
de la tercera etapa sera la misma que tiene el satelite en 
6rbita en los primeros instantes de la inyecci6n pero, por su 
mayor area proyectada, experimenta una fuerza mayor de 
resistencia y su descenso sera mas rnarcado que el que ex
perimentara el satelite. Finalmente, por su cercanfa con las 
capas densas de la atm6sfera, se genera un aumento de tem
peratura por fricci6n de tal modo que se desintegra el objeto. 
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Figura 10: Comporta.mient o del 8ngulo de vuelo para un lanza.miento 

con azimuth igual a 45°. 
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Exa.mi.nemos las cara.cterlsticas orbitales del sa.teli.te en 
el momenta en que ingresa a 6rbita terrestre. En la tabla 
3 estan consignados los valores dinRmicos en el momenta de 
la inyecci6n orbital para un lanzamiento de 45°, valores que 
corresponden al sistema inercial centrado en la Tierra. 

Radio Velocidad, V Angulo 
vector, r de vuelo, {} (0

) 

6649.7 km 8041.57 m s 1 90.94 

Tabla 3: Datos din8.micos a.l momento de la inyecci6n. 

En el caso que nos ocupa, el valor de la velocidad en 
el momenta de la inyecci6n (cut-off) es mas del requerido 
para una 6rbita circular a una altura de 272 km (que es 
del arden de 7745 m s-1 ), esto es, casi 300 m s-1 mas. 
De ahl que la 6rbita deba. resultar con una excentricidad 
relativamente alta. 

Los valores del semieje mayor a y excentricidad e de la 
6rbita estan dado entonces por (Portilla, 2009): 

en donde: 

r 
a= 2-Q' 

e = y'1- Q(2- Q) sen 2{}, 

rV2 

Q=v· 
siendo k = .;eM;= 107.10085 RT312 d-1 • Los valores de 
la altura en el perigeo hp y el apogeo ha estan dados por: 

hp = a(l -e) - Re, 

ha = a(l +e)- Re, 

y el periodo orbital por: 

De igual modo, el valor de la inclina.ci6n orbital esta dado 
por {Chobotov, 2002): 

cosi = senAcos<f>. 

Los valores de algunos de los elementos orbitales del 
satelite en el momenta de ingresar a 6rbita baja terrestre 
se presentan en la Tabla 4. 

a 
km 

7216.5 

e hp 
km 

0.080 261 

ha 
km 

1415 

T 
min 

101.6 

i 
0 

46.2 

Tabla 4: Algunos parametros orbita.les al momento de la 
inyecci6n. 

REV. ACMJ. COLOMB. CIF.NC.: VOLUMEN XXXVII, NUMERO 145 - DICIEMBRE Jl13 

Claramente es posible explorar otra serie de azimuts de 
trayectoria. para efectos de colocar satelites con objetivos 
claramente definidos. Es el ca.so, por ejemplo, de los sateli.tes 
en 6rbita heliosincr6nica., frecuentemente utilizados para ob
servaci6n terrestre y que requieren 6rbitas de tipo polar lige
ramente superiores a los 90°. Nuestro c6digo posee la fa.cili
dad de cambiar directamente datos de entrada que permitan 
calcular, y con ello examinar, la fa.ctibilidad en la escogencia 
de rumbas especfficos asf como valorar los tipos mas ade
cuados de 6rbitas que se ajusten a las necesidades del pais 
a mediano y largo plazo. 

6. Conclusiones 

En la presente comunica.ci6n 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 pequefi.o satelite ("' 200 kg) a 6rbita baja. Para ella se 
integraron las ecua.ciones diferenciales de movimiento en 
un sistema de referenda no inercial asl como se definieron 
algunas cara.cteristicas de diseiio del vehlculo el cual se 
optimiz6 a traves de un proceso iterativo. Se tuvo en 
cuenta las fuerzas principales que afectan el movimiento del 
vehfculo, tales como la atracci6n gravitacional (incluyendo 
el arm6nico zonal J 2) asl como la fuerza de empuje y 
aquellas otras que se origina.n por el movimiento a traves 
de un fluido. Para estas ultimas fue preciso utilizar datos 
de densidad del a.ire en funci6n de la altura para lo cual 
se utiliz6 un modelo atmosferico. Para la integra.ci6n 
numerica de las ecua.ciones diferenciales se utiliz6 un c6digo 
computa.cional en lenguaje Fortran 77 elaborado por los 
autores basado en el integrador Radau. Se logr6 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 impa.cto de la primera y segunda 
etapas y se discriminaron de ese modo las trayectorias de 
vuelo que sobrevuelan por areas pobladas 0 limltrofes con 
otros paises. Se estableci6 que el mejor rango de a.zirnut 
corresponde a valores entre 45 y 60°. 

Este se constituye en el primer ana.Iisis realizado en 
Colombia que se ocupa de estudiar la trayectoria de 
un cohete (incluso sin apelar a c6digos realizados en el 
extranjero) para posicionar un pequeiio sat elite de forma 
lo mas realista posible, advirtiendo que son mucho los 
aspectos que habria que incluir para futuros ana.Iisis mas 
detallados, tales como el estudio del perffi atrnosferico 
en la zona pr6xima al lanzamiento, est udio de vientos, 
caracter1sticas de los materiales que integran el cohete, 
forma detallada del vehiculo, etc. Tanto el vehlculo de 
lanzamiento como el satelite bien pueden ser de fabricaci6n 
aut6ctona, realizable a un corto plaza siempre y cuando 
el pafs adopte la decisi6n, fundamentalmente polftica, de 
hacerlo. El anlilisis es del to do premeliminar, basicamente 
enfocado en cual tendrlan que ser las dimensiones del 
vehfculo y cual tendrfan que ser los azimuts de lanzamiento 
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para minimizar los riesgos de cafda de las etapas o de mal 
funcionamiento del vehfculo. Estos resultados han de verse 
como una primera e.xploraci6n tendiente a crear conciencia 
en el medio, de que este tipo de tecnologias pueden ser 
accequibles a un paSs como el nuestro, que a pesar de la 
probleiilll.tica social y relativrunente altos niveles de pobreza, 
los ejemplos de pafses en condiciones igua.les o peores que el 
nuestro tales como Iran, Paquistan y Corea del Norte mues
tran que es posible acceder al espacio por medios aut6ctonos. 
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