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INTRODUCCION.

Las comunicaciones via satélite no son mas el sueiio que alguna vez fueron, de hecho, 6l
impaclo del crecimiento acelerado que tuvieron ias telecomunicaciones y todos sus servicios
durante la década de los sesentas y de ios setentas diefon como resultado los -satéiites de
felecomunicaciones, que se han vuelto parte fundamentai de nuestras aclividades diarias, y que

seguramente se volverdn mas importantes en el transcurso de los afos .

En la década de sesentas se hablaba de las comunicaciones digitales solo en forma
tedrica, apare de que casi no se realizaron experimentos en los qua se pudioran comprobar los
resullados tadricos, no fue sino hasta la década do los setentas cuando realments se empozo a
hacer progreso en las telecomunicaclones. La década de los ochentas , y desde iuego la de los

noventas se han caracterizado por el uso mastvo de los satélites de telscomunicaciones.

Las lécnicas de los satéiites analégicos que se utilizaron durante las décadas de los
setentas y de los ochentas se estdn volviendo obsoletas para salisfacer la creciente demanda da
las lelecomunlcaciones, es por eso que en estos momentos se encusntran en desamollo clenlos de

sistemas digitales que permitirdn que millones de usuarios se beneficien de dichos tQa.nces.

Pero no solaments los satélites se han desarrolizdo en tes ulimas décadas, también los
cohetes espaciales u orbitadores han tenido un gran desamollo en las ultimas décadas, sin este

desarrolio las comunicaciones via satélits no serfan fo que son hoy en dfa.

£ por es0 que presento este trabajo, pensando un poco en lo fascinante que puede ser
colocar un satdlite en drbita y pensando también en todo ef despliegue de tecnologla fiecesaria
para poder lograrto.



Este trabajo presenta los aspectos bésicos de como se posiciona un salélite en drbita y de

los principales orbitadores que se utitizan para dicho efecto.

Es Importante mencionar que este trabajo esta hecho de tal manera que no se necesita ser
ingeniero para poder comprendero, espero de esta manera no solo interesar 4l estudiante de
Ingenierfa Mecanica Eléctrica a adentrarse al mundo de los satélites, sino interesar a cualquier

persona que por iniciativa propia desee conocer un poco sobre este tema.

Este trabajo esta dividido en cuatro capltulos. El, capitulo uno habia sobre los origenes y
las caracteristicas de un slstema de telecomunicaciones via satélite. £l capitulo das nos habla de
los principios fundamentales utilizados para poner un satélite en dibita. El capitulo tres nos habla
de como lanzar un satélite al espacio utilizando los diferentes tlpos de orbltadores y finalmente el
capitulo cuatro nos habla de las caracteristicas fundamentales de los diferentes tipos de

orbitadores.



CAPITULO 1;
ORIGENES Y CARACTERISTICAS DE UN SISTEMA DE TELECOMUNICACIONES ViA

SATELITE,
1.1 LOS ORIGENES.

Uno de los resuitados mds notables obtenidos a partir de el desarolio de los programas
espaciales es {a tecnolagia de los satélites artificiales La llegada de estos aparatos electrénicos
complejos ha modificado visibiemente la forma de vida de la mayor parte de la poblacién del
mundo y quizé de toda ella aunque de manera indirecta, Gracias a ellos conocemos con mas
precision los recursos naturales de la tiema y los fendmenos meteoral6gicos, las distancias entre
paises y ciudades se han acortado, y ahora se puede intercambiar todo tipo de informacién casl
instantdncamente, y mas alla de las capas atmosféricas podemos observar y comprender mejor el

unlverso.

En general, todos los satélites artificiales funcionan bajo el mismo principlo y constan de
varias partes comunes , independientemente de su objetivo en érbita alrededor de la tiemra, k
Aunque es importante recalcar, qus existen algunas dltemnclas,fundamentaleé ehtre ellos, pero de
cualquier forma todos neceslten una cantidad de celdas solares para alimentarse de energia,
antenas para transmitir la Informacidn a varios puntos del planeta y tambiéh para recibir
Instrucciones o cualguler otro lipo de sefiales enlré ellos, asf como medios de propulsion para

poder corvegir su drbifa, posiclén y orientacidn con respecto a (a tiema,

Los satélites integran una gran familia y parte de ella constituyen los que estén abocados
especificamente a los servicios de telecomunicacionss; dentro de los ultimos existen algunas

variantes, pero los geoestaclonarios son los més importantes y los que con - mayor frecuencia’ se



utilizan en la actualidad, por lo que con ellos es posible comunicar Jugares muy alejados o que
previamente eran inaccesibles, ya que la cantidad y variedad de informacién que transmiten y
reciben es increible. Por ejemplo se pueden ver en vivo programas de televisién que se estan
wransmitiendo en algan lugar del planeta, hablar por teléfono a otras parte del mundo ( aun cuando
uno se encuentre en alguna embarcacidn en medio de cualquier océano) , por lo que se pueden
transmitir por citar algin ejemplo; todas 1as paginas de un perlédico ( incluyendo sus fotografias),
para que se imprima localmente, realizar juntas de lrabajo a distancia por medio de
teleconferencias, se pueden transmitir diagnésticos médicos a clentos o miles de kildmetros de
distancia, realizar transacciones bancarias como consultar y actualizar saldos asf como muchas

otras cosas mas que contiibuyen a la dindmica evolutiva de nuestra socledad modema.

Las comunicaciones via satélite requleren de la transmisién de informacidn enire un
emisor, un receptor 6 (usuario). Las comunicaciones terresires tienen que enfrentar -varios
problemas debldo a que la mayoria de las transmislones que se reallzan tienen que utilizar algin
medio guiado de transmisién como lineas de cable, cable coaxial o fibra dptica, que en general,
presentan problemas de propagacidn cuando las distancias de transmision de la Informacién son

excesivamente grandes,

*Las comunicaciones via satélite tienen su origen en ef aflo de 1945 cuando Asthur C.Ciark
sugirid en una de sus publicaclones, la posibifidad de colocar satélites artificiales en Grbita de tal
forma, que al observarios desde la superficle tesrestre, pareclerh que no se monésen . SI los
satéiites no cambiaran aparentemente - de posicidn, esto traeria consigo muchas ventalas ya que
permitirla’ enlazar 8 todo €l mundo con tan sélo tres 'sntélites, ademds su operacidn se
simpiificaria y el costo de los equipos terrestres necesarios para uliiizarlos serfa menor en relacién
con ias otras drbitas, La idea de Clark era muy buena pero debfan de cumplirse.varios requisitos

pera que el satélite fuera en realidad fijo con respecto a la tiera, es declr, gecestacionario. En



primer Jugar, si el satélite se desplazara en el mismo sentido de rotacion de la tierra; para que no
perdiera altura poco a poco y completase una vuella cada 24 horas, dsle deberia enconlrarse
aproximadamente a 36000 km. de altura sobre el nivel del mar, siendo perpendicular con ¢l eje del
Ecuador, aderds de que el salélile deberin tener una velocidad conslapte de 3075 m/s, siguiendo
una drbita circular alrodedor de la tierra. La drhita en cuestion recibe el nombre de “érbita
geoestacionarla” aunque algunos otros autores en investigaciones se refieren a ella como la

4rbita de Clark en reconocimiento a su promator.

La segunda guerra mundial propicld el répido desarrollo de Ia tecnologia de misiles y de las
microondas, y fue la adecuada inlerrefaclén entre estas dos tecnologlas que dejaron como
herencia la era de las comunicaciones via satélite, que tienen como propésito fundamental cubrir
grandes areas de transmicién logrando grandes coberturas can una gran capacidad de transmisién

at menor costo,

Un sistema de comunicaciones via salélite estd dividido en dos pares;
1.- SEGMENTO ESPACIAL: Que incluye el satélite y todos ios medios necesarios en la liema para
s5u ianzamiento
2.- SEGMENTO TERRESTRE: Que es la estacion temmena que contlene todos los transrﬁisoras y

receptores necesarios para el envio y recepcldn de seffales provenlentes de los satélites.

Mientras que las comunicaciones en la superficie terrestre se vieron beneﬁcladas de los
avances de !as microondas , el segmento espacial requlrié de ol desamolio de varios campos tales
como; lanzadores, motores de propulsion de érblta, controladores de aititud, esinictura, fuentes de

energia y componentes eleclrdnlcos.



“La era espacial comienza en el apo de 1957 con el lanzamiento de el primer satélite
artificial SPUTNIK . Los sigulentes afias estuvieran marcados por varios experimentos en ios gue
astuvieron envueltos varios experimentos en el campo de las telecomunicaciones, camo el saluda
de Navidad enviado por e presidente Eisenhower en 1958 por medio dei satélite Escore. En 1960
ei satélite Courler fue capaz de grabar un mensajo que pudo ser retransmitido después, para el
aflo de 1862 los satélites (repetidares) Telstar y Rolay estaban en uso. En 1965 se lanzé el primer
saiélite comercial intelsat 1, ignaguranda la larga serle de satélites Intelsat. En ese mismo aflo ef
primer saiélite de comunicaciones ruso fue lanzado, ignagurando asl la serie * Molnya.”

Estos dos sistemas siguen en uso hasta la facha.
1.2 SERVICIOS DE RADIOCOMUNICACION

Las leyes que rigen a las transmisiones de radlo tienen su origen de la conferencia mundlal
de administraclén del radio { WARC ) , dirigida bajo los auspicios de la unién lntemacional de
telecomunicaciones  (ITY) , una organizacion que regula la administracion de las
telecomunicaciones publicas alrededor del mt;ndo. La WARC se encarga de asignar fas

frecuencias para las radiocomunicaciones de acuendo los diferentes lipos de usuarios.
L5 principales so s de radioco cjdn son:

- SERVICIO DE SATELITE FIJO: Para comunlcacionss entre estaciones terenas a puntos-fijos
especificados a través de uno o mas satélites

- SERVICIO DE SATELITE MOVIL :Provee comunicacion entre estaciones terrenas mdviles a una
6 mas estaciones espaciales; ya que puede. estar siluado en barcos, aviones o.vehlculos tengnos
. Dicho servicio puede ser utilizado también para delectar y localizar senéles de auxilio de

cualquier vehlculo que se encuentra en dificultades,



SERVICIO DE TRANSMISION VIA SATELITE: Peamite transmilir fas sedales de audio y video
de cualquier programa para que sea recibido por pequeilos grupos de personas o por comunidades
enferas via satélite.

- SERVICIO DE EXPLORACION TERRESTRE: Que involucra la observacion de fa tiera para
virios propdsitos.

- SERVICIO DE INVESTIGACION ESPACIAL: Donde Ia acronave espacial u olros objetos en el
espacio son usados para investigacidn cientifica o tecnolagica.

-SERVICIO DE OPERACION ESPACIAL: Que estd involucrade (nicamente con la operacién de
el salélite ( rastreo, telemelria y comando)

- SERVICIO DE RADIO DE TERMINACION DE SATELITE: que liene el propdsito de determinar la
posicién y 12 velocidad de algtin objeto utilizande una 6 més estaciones terenas.

- SERVICIO AMATEUR DE SATELITE; Para usuarios amateurs que se encueniran desarroltando
investigaciones iécnicas 6 para aquellos que se encuentran aprendiendo aspectos de
intercomunicacion.

SERVICIO INTERSATELITE: Que permite quo todos los salélites se encuentren

intercomunicados entre si.
1.3 CARACTERISTICAS DE UN BISTEMA DE COMUNICACIONES ViA SATELITE.

Los principales saléiites de comunicaclone; ofrecen pﬂnclpatmeﬁto los satvldos d_a tipo
fijo y de tipo mévil. Et serviclo fijo es el que ha estado en uso por un Iapso m_aybrde tlempo dobido
a que es el que cubre la mayor distancia. Los pdnclplqs con los que trabaja asge fipo dé st{Mﬂo
son muy similares a aquelios de un enlace de microondas, sin embargo .un anlaco de.

comunicaciones via satéiite ptiede distingulrse por tres caracteristicas :



* - La seial tiene que viajar una gran distancia sin ser ampificada y debido a esto los antiguos
satelites se comportan como reflectores,por lo que ticnen que ser substituidos por satelites
nteligentes que ampiifican dichas seiales al recibidas.

2 - El equipo es instalado en una nave automatica y esta sujeto a condiciones climalicas extremas.
3. Reparar el equipe después del lanzamiento se considera imposible, sin embargo, los
lranshordadores espaciales han demostrado que la reparacion es posible, pero solo se puede

lograr en los satélites que se encuentren en ias orbitas bajas.

Originalmente, los sistemas de comunicacién vla satélile se disefaron para asegurar
enlaces entre un pequeio nimero de estaciones terrenas con antenas de didmetros muy grandes
( alrededor de 32 m ) , la tendencia aclual estd orientada hacia sistemas de uno 6 més satélites
con clentos de grupos de estaciones terrenas con antenas pequefias ( de 1 m de didmetro)

llamados VSAT ( Terminales de Apertura muy Pequedia.)

Las frecuencias usadas inicialmente en la banda C para comunlcaciones comerclales que
eran de 8Ghz a la sublda y 4 Ghz a la bajada han sldo extendidas por la WARC sobre los 10 Ghz
Varios sistemas estdn usando 14/11 Ghz (banda Ku) y actualmente. los japoneses estén

desarrollande experimentos usando frecuencias de 30/20 Ghz .
+|.0s s as de comunlcaclones se pu lyldir de a 0 8l {l  su dibita;

1.- Salélites con una lrayectoria relativamente indefinida lanzados a baja o mediana altitud que
dan varias vuellas a {a llerra en un dia . Muchas veces las Impfeolslones al colocar at satélite en
6rblta no son corregldas asf que fos saléfites deben de ser capaces de lograr los enlaces

continuamente .



2 - Satélites con una dibita prescrita con un sistema de correccion de trayectoria que permita
colocar al satélite en una orbita cualquiera y mantenerlo sobre ella, El sistema de satélites Molnya
trabaja basado en este concepto.

3. Satélites Geosincronos, que se lanzan en una orbita circular y que tienen un periodo de
rotacidn igual al de la tierra, es decir para un ocbservador terrestre un satélite “gooestacionario *
permaneceria inmdvil en et cielo. Un satélite geoestacionario permite tener una coberura igual af
40% de la superficie terrestre , por lo que esta inmovilidad permite el poder fijar una antena en una
sola direccion. Un satélite geoestacionario es capaz de lograr un enlace entre estaciones terrenas
que se encuentran a 17000 Km. de distancia., y ta cobertura global de la tierra excluyendo tas

regiones polares se puede lograr con solo tres salélites geocstacionarios, {FIG 1.1)

Una consideracién mportante en un sistema de comunicaciones geosincrono es que el
tlempo de retraso que se experimenta al enlazar 2 estaciones terrenas es de .25 seg. y es de
particular importancia cuando se realizan conversaclones telefénicas ya que ta comision
intemacional consultora de telegrafia y telefonla (CCITT) ha establecido un estandar de un tiempo
méximo de retraso de 0.6 seg. , asl que, este tipo de enlace no se recomienda para los servicios
de lelecomunlicaclones que involucren a 2 eslaclones terrenas de forma consecutlva. Dichos
enlaces no se pueden realizar a través de la atmésfera, pero pueden lograrse utilizando enlaces de

fibra 6ptica y rayo laser.
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CAPITULO 2,
LANZAMIENTO Y POSICIONAMIENTO DE SATELITES GEOESTACIONARIOS.
2.1 PRINCIPIOS GENERALES,

La instalacién en Orbita consiste en el posicionamiento de un satélite e¢n su drhita nominal
desde una base de lanzamiento en fa superficie de la lierra. Un vehiculo de fanzamiento (cohete
espacial o transhordador espacial) que liene varios sistemas de propulsion auxiliares se usa para
inyectar al satélite en una drbita intermedia llamada 6rbita de transferencia  Este procedimiento
usando la érbita de transferencia estéd basado en ei proceso liamada transferencia de Hohmann
que permite moverse al satélite de una rbita de baja altitud a una 6rbita circular de mayor altura
con un minimo gasto de energla. El primer cambio en Ia velocidad cambia la 6rbita circular en una
rbita eliptica en la que su altitud de "perigeo” es la de Ia drhita circular, hay que tener en
consideracidn que a aitura de apogeo depende de la magnitud del incremento en la velacidad. Un
segundo incremento de velocidad en el “apogeo” de [a érbita de transferencla permite oblener
una drbita clrcutar a la altitud det apogeo. LA FIGURA 2.1_ llustra el procedimiento de instalacion

de un satélite en ¢rbita geoestacionaria.

La drbita circular ecuatorial 8 una altitud de 35786 Km, se alcanza por medio qq la Orbifa
de transferencla, qua es la érbita en la que los coheles se posicionan para poder {anzar los
satelites.L.a circularizacion de la érhita se logra por medio por medio de ia velocidad impuiso.

provista en el apogeo de fa drbita do Iransferencia,

1
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Se pueden presantar detalles adicionales da acuerdo al los diferentes tipos de orbitadores;

el procedimiento es cublerto por alguno de los sigulentes:

1.- Desde una 6rbita de ba]a alttud (LEO) . En la que el satélite es Inyedado en ia drbita
de transterencia por medio de un sistema de propuisién especifico ( E motor de peﬂqeo) Este es
el procedimiento en el que el satélite es lanzado usando el transhardador espacial Narleamgdcano
o Sistema de fransportacién espacial o usando un véhlculo_ de lanzamlento del tipo Titdn. En este
caso se debe de proveer al satélite de un segunda Incremanto en su velocidad para {ograr la
clreularizaclon de la drbita y debe de ser provisto por una etapa Independiente de transferencla o

por un motor de apogao que este Integrado al satélite.



2.- El satélite puede ser inyectado direclamenle en la orbila geoestacionaria de
transferencis {( GTO ). En esle procedimienio el "orbitador” debe de proveer al satélite 1a
suficiente velocidad en el perigeo de una Grbita eliptica en 1a que su altura de perigeo sea la
misma altura de! punto de inyeccidn a la orbita geoestacionaria y que su altura de apogeo sea la
de la Orbita geoestacionaria del satélite. Esle es procedimiento utilizado por los orhiladores

convencionales como el Arlane, el Della y el Atlas Centauro.

3 - El orbitador por si mismo puede inyectar al satélite dircctamente en la drbita
geoestacjonaria { GEO ). En esle procedimiento el orbitador provee los incrementos de velocidad
requeridos para provocar que el salélile ( y la ullima etapa del orbilador ) se muevan a la drbita de
transferencia y que leve la velocidad necesaria para circular la drbita geoestacionaria. Este
procedimiento es utilizado por orbitadores tales como el orbitador americano Titdn 3 y por el

orbltador soviético tipo Protén.

2.2 CALCULO DE LOS INCREMENTOS DE VELOCIDAD,

2.2.1Velocidad orhital.

La refacion V? =24/ a permile calcular las velocidades en el perigeo y en el apogeo de
la Orbita de fransferencia, en donde:
-a es el semi eje mayor de la elipse
-1 88 1 constante gravitaclonal de la tiesra ( 1 = 368,603 Km* / s*)
-f s la dislancia del ceniro ‘de ia tierra a un punto relacionado con la elipse que se mueve a una

velocidad V . El semt ee mayor do la elipse tiene un valor que esta definida por:



a [(bp+ha)/ 2]+ Re
en donde hp y ha son las altitudes de apogeo y de perigeo y Re es el radio terrestre igual 4 6378
Km. Tamando 200 Km. de altilud de perigeo.
a=(200+35786) /2 + 6378 24372Km
por o tanto:

-£n el perigeo rp = 6578 Km.  Vp = 10234 m/s

-£n el apogeo ra = 42166 km. Va = 1597 m/s
2.2.2 inyeccldn directa del satélito en la Grbita de transterencia.

La mayoria de los orbiladores convencionales inyectan af satélite en el perigeo de la 6rbita
de transfereacia . La misién del orbilador es fievar al satélile a la ailitud hp requerida con un
vector velocidad paralelo afa lierra y llevar una velocidad Vp en el perigeo.

1a inyeccidén de velocidad requerida esta dada por.

Vp = ‘/[(211/ (Re+ hp)) ~(u! zl)] " (mfs)

2,2.3 - incrementaos de velocidad coplanar.

Se puede asumir que 6rbitas sucesivas se encuentran en ef mismo plano , fos Incrementos
de velocidad requeridos para pasar de una Orbita a otra es Igual a la diferencla enire la velocidad

del satélite en la Orbita final y 1a velocidad de ia érbita inicial.



Para pasar de la orbita de transferencia a la orbita geoestacionaria  debido a que I3
velocidad de la érbita geoestacionaiia es de 3075 nv/s y la velocidad de la drbita de transferencia
es de 1597 m/s e incremento de velocidad AV esta dado por:

AV = 3075 - 1597 nv/s

AV = 1478 m/s

2.2.4 - minima inclinacién de la orbita inicial provista por ef orbitador.

Un vehfculo de lanzamiento despega de una base de lanzamiento y sigue una trayecloria
en up plano que contiene al centro de !a tlema y que esta caracterizado por un angulo que forma
con la proyeccién en 9] plang horizonlal det vector velocidad en la direccion dal norte, la
inclinacién da la érbita oblenida es mayor & igual a la latitud de la base de fanzamlento si la
trayectoria del vehiculo de lanzamiento es planar. La minlma Inclinacién que es Igual a la latitud
de |a base de lanzamiento se obtlena con un dngulo de 90°, que es para lanzamientos que van en
direcelén del este. Un lanzamiento con direcclén al este preseita grandes beneficlos al tomar la
velocidad introducida por el movimiento de rotacién de ia tierra, las velocidades calculadas, para
las drbitas sen velocldades absolutas con referencla al espacio fijo. Se debé de nolarque la
velocidad inducida por la rotaclén de fa Hema , en algunos casos puéde ser una dusventafa .
panlculam\ehw cuando se desean drbilas polares con una inclinacién mayor de 90° . Entonces es .
necesario proveer de energla adicional al vehfculo de lanzamiento que se convierte en mayor

mientras la latitud de la base de lanzamiento s reduzca.



Sin una maniobra que cambie al orbitador a un plano con inclinacién cero (plano ecuatorial
) seria necesario que la base de lanzamiento se enconlrara situada en e) Ecuador  Esto
ocaslonaria que fa componente de velocidad inducida por la rotacién de ia tierra serfa maxima  Si
1a fatitud de la base de lanzamiento es distinfa o cero se debe de realizar la maniobra da

correccién,

Por ejemplo, para un lanzamiento desde el cenlro espacial Kennedy en Cabo Caitaveral
en Flarida, que tiene una latilud de 28° 1a 6rblta no debe ds ser inclinada a menos de 28°. Para un
lanzamiento desde la base Kourou en la Guyana , que tiene una latitud de 5.3, la inclinacién no

debe de ser menor de 5.3°,

2,25 Efprinciplo de fa estrategla de correccién,

Considerando la érbita de fransferencia en la cual se cofoca ef satélite por medio de un
arhitador tradicional . €l plano de la érbita de transferencia esta definido por ef centro de fa tiema y
el vector velocidad en un instante dade; la Inclinaclén de esta érbita esta definida por el dngulo

entre ef plano de la 6rblta y el plano ecuatonial,

L.a comeccién de fa inclinacién , que es transferir el satélite de i plano de la Grbita de
transferencia al plano ecuatorial, se requiere que fos incrementos de velocidad se apiiquen cuando
el satdlite pase a través de uno da los nodos de fa drbita tai que ef vactor velocidad resultante se
encuantre sobro el plano ecuatorial, al final 1a érbita resultante dehe de ser ol plqnb ecuslarial que

tieno Inclinacidn de cero grados. Esta maniobra solo se pude reallzar en los nodes de fas drbitas.”



2.2.6 Procedimientos basados en tres impulsos

El procedimiento de Hohmann es éplimo para transferencia enlre orbilas coplanares
circulares usando dos incrementos de velocidad. Cuando el radio entre el radio de las Grbitas
finales o iniciales es largo (mayor de 12) , un procedimiento tlamado bi-eliptico , que usa res
incrementas de velocidad es mas econdmico. La misma siluacién sucede para radios menores
(del orden de 6. que s0n caracleristicos para rbitas de transferencia geoestacionarias). Cuando la
inclinacién cambia y excede los 40°, entonces este procedimiento se debe de aplicar para bases
de lanzamiento que se encuentren a gran latilud , este procedimiento consiste en inyectar al
satélite en una drbita de transferencia en la que su aitura de apogeo es mayor que la de la érbita
geoestacionaria (FIGURA 2,2) (drbita supersincrona de transferencla). En el apogeo de esta drbita
de transferencla se lleva a cabo una maniobra que corrige la inclinacién e incrementa la altitud
del perigee tal que se logre la drbita geoestacionaria dof satélite . Esta manlobra requiere
incrementos de velocidad menores que los requeridos para fa misina operacién en ia orbita
geoestacionaria . Al final los Iincrementos de velocidad reducen la altitud de apogeo a la de fos
satélites geoestacionarios Este procedimionto es.también de interds debido a que reduce los
requerimientos de combustible necesarios para el Impulso de apoges, lo que incrementa el tiempo

de vida del satélite .
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2.2.7 Incrementos de veiocidad no impulsives.

Los piocedimientos mostrados anteriormente asumen que los incremenlos de velocidad
impulsivos se aplican en cieftos puntos de la Orbita( Impmso quiere decir que se prenden los
motores durante un periodo de liempo muy reducido) . Es obvio pensar que la cantidad de
combustible que se requiere para este tipo de maniobras es grande y por lo tanio es necesario que
el empuje del motor sea muy grande. mientras que el tiempo que el motor debe de permanecer

encendido es muy corto.

Por otra parte, con motores que utilizan dos tipos de combustibles, el empuje se limita solo
a uno cuantos cientos de newtons (tipicamente de 400 o 490 ) y el tiempo de combustidn para la
comeccidn de ia inclinacién y la maniobra de ‘tircufarizacién” en el apogeo de la 6bita de
transferencia puede ser del orden de cientos de minutos. Durante dicho empuje, ol 2gtélite se
mueve significativamente en ta érbita y por lo tanto no permanece cerca del apogeo; esto reduce
fa eficiencia de la maniobra. Esta perdida de eficlencia causa que una canfldad exira de
combustible tenga que ser utilizada en comparacién con la cantidad que se requeriria para una

maniobra de tipo impulsiva.

El primer paso para reducir la perdida de eficlencla so obtlene encendisndo el motor antes
de que el satélite alcance el apogeo, de esta manera el tiempe de combustidn se extiende sobre

una seccidn de la érbita que es simétrica con respecto al apogeo.

El uso de dos técnicas permiten que la perdida de eficlencia se reduzca de tal manera que
se pueda acercar al satélite lo mas cerca posible del punto de transferencia para que se realice

uns maniobra de tipo impulisivo, dichas técnicas son;



1-Control de 1a direccion del impulso de tal manera que esla siempre permanezca paralela a ta

érota

- Subdividir los incrementos de velocidad en muchas maniobras.

En adicién con la orientacion det impulso, das técnicas pueden ser consideradas durante la
speracidn del molor de apogeo:
1- Conservacion con ejes inerciales del impulso de direccidn que permanece fijo en el espacio.

2- Orientacion def impulso direccional con el desplazamiento del salélite.

L.a orientacién del impuiso de direccion en el espacio se puede oblener facilmente
haciendo girar al satélite sobre su eje mecdnico en el cuat el motor esla montade. Este eje hubo

de ser orientado con anterforidad en la direccion necesitada,

A cierta distancia det apogeo, Ia orientacién del moter de empuje no es sino aqualia que el

veclor velocidad y la eficiencia se reduce.

La rotacion del empuje para que este permanezca alineado con el vector velocidad
requiere un control efective de 1a altiud del satélile. La eficiencia de la manlobra se lnbremenla

entonces y alcanza ei 99.5% con respecto a 1a maniobra de lmpmso.

Ademds , una eficlencia que se aproxima a la de la maniobra de lnipulso so - obtiene
subdiviendo los Incrementos de velocidad que se tequieren para la circularizacién y la cpmccldn
de fa Inclinacién en muchas maniobras. Pasar de la Grbita do transferencia a lh érbita
geoestaclonaria se lagra por medlo de varios Incrementos en fa allitud.de perigeo usando disparos
cortos def motor de poca duracidn haclendo que el salélite pase por el ﬁpogeo de las Orbilas

intermedias. LA FIGURA 2.3 muestra dicho procedimiento.
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de uliizar Impulsos miitiples son :

aque 1a porcién de 6rbita en a que el satélite va e ser insertado se reduce con cada
/maniobra, o logra que la eficiencia se Incremente.
2.+ El motor de Impulso puede ser calibrado durante la piimera operacién permitiendo que eslo se
vuelva mas prer;lso para maniobras posteriores.
3.- Se puede lograr la optimizacién de maniobras sucesivas tomando en cuenta los errores y
variaciones de los Impulsos previos.
4 . Variando la amplitud y ta fecha de los Impulsos, es posible combinar la operacién de la
citcutarizacién y ia correccion de la Inclinacién. Esto pemiite que la canlidad de combustible

consumido para estas operacionas se minimice.

Entre cada maniobra, et satélite desarralla por 1o menos dos revoluciones en érbita, lo que

pemile que los pardmetros orbitales se puedan deteqminar precisaments.

2.3 - Ei motor de apogeo (o de perigeo).

Los incrementos de velocidad fequeridos para los cambios de drbita, cuando. no son
provistos por el orbitador, sor.m provistos por los llamados motores de apogeo o de peﬁgeo segun
sea el caso. Debido a que los incrementos de velocidad que se deben de proveer son largos, el
empuje proporcionado’por el motor debe de ser muy grande y el tiempo de combustion debe de
ser corto. Las tecnclogias que pérmiten que se obtengan grandes empujes en"periodos de Yempo

muy coros son de propelente stlido y fos bi-propelentes.



2.3.1 impulsores de propelente sdlido.

Los motores de prapulsidn sélida son la tecnologia convencional utilizada para los motores
de apogeao y para las etapas de transferencia que se encuentran unidas a el.

Un mator de propelente sdlido consiste en una mezcla de oxidantes con algin combustible
en forma sélida en este caso de Titanio o de algin material compuesto (un epoxico impregnado
con Keviar) que comunica al exterior por medio de un surtidor. ( La FIGURA 2.4 muestra un motor
de este tipo ) El surtidor generaimente esta hecho con un esqueteto da fibra de carbono o de algin
substrato que sirve de refuerza y de matiz de carbén que asegura la unidn de las fibras, Este
material puede soportar temperaturas muy altas que se encuentran alrededor de los 3500°C y

ademas presenta una gran resisiencia a la distorsidn y es de muy baja densidad.
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El propelente en grano usa un combustible con allos porcentajes de carboxidos de
polibutadieno o de algin tipo de hidréxide. Polve de aluminio se utiliza como acelerador de {a
combustion, Se provee de proteccién en la superficie interior del propulsor antes de mezclar el
grano para proteger al propuisor durante la combustién. €} blogue del combustible que se obtiene
después de la solidificaclén es maquinado de tal manera que se coloca en un tubo de metal en el
que la combustion se propaga de muy f4cilmente. La forma que se da a este tubo determina la
variacién de combustible que se encuenlra disponible para la combuslién y es el que da las
sondiciones de desempefio del motor. La mezcla se enciende por un controlador eléctrica que se

encuentra en la parte trasera de! suitidor o cerca del cuello del surtidor.
2.3.2 Matores de bipropelente liquido.

Estos molores utilizan propelentes de liquidos hypergolicos que generan pases calientes

debidos a la combusiién que se expanden en un surtidor divergente.

Para los molores de satéliles se utiliza generalmenle una combinacién de tetroxido de
nitrégeno (N; O4 0 NTO )como oxidante y monomethylthydrazina ( CHy.NH.NH; o MMH )como
combustible, que permite obtener témperaluras del onden de fos 3000°C y-los empujes qus se

obtlenen son del orden de los 400N 4 los 490N,

El impulso especifico es del orden de 310 a 320N en condiclones nominales en el que una
maezcla promedio de propelents genera la presion adecuada al motor. La meztla promedio esta
definida como el promedio de masa de oxidante de {a masa de combustible inyectida onia
cdmara de combustién en una unidad de iiempo. Este prqmedio enel lmpul#o especifico debe do
ser oplimizado para obtener el méximo valor de Impuiso como funcién de la combustién qufmlca

do los propelentes. Para este tipo de propelenies se pueda surlir de una manera adecuada se.



utiliza gas presurizado ( helio ) almacenado a gran presion (200 bar) en una reserva. Esle gas
después de haber pasado a través de un regulador de presion, forza a salir al propelente de los

tanques de) satélite a una presion constante (10 a 14 bar ) durante la operacion.

Se esta pensando en utilizar bombas eléctncas para alimentar al motor. Las bombas
permitirian que Ja masa del sistema de propulsién se redujera conslderablemente debido a la
eliminacién de la reserva presurizada de helle y una reduccidn de ia masa de los tanques de

propelente.

La enorgla eléctrica necesaria para que dichas bombas operaran se podria proparcionar

por medlo de un generador solar a por las baterias de! satélite.

Eif uso de propulsores bi-propelentes para el motor de apogeo genera up Sistema de propulsién
bastante flable; esto pemmite que la masa se reduzca en comparaclén con la comblnncidn de un
motor de apogeo de combustible sdlido y un sistema de propuisién para la altitud y el control
orbital que funciona por medio de descomposicidn catatitica, Ademas penn'rlo que él exceso de’
propelente que no se utllizd durante el Impulsob de apogeo nominal pueda ser usado para-su

control orbital, permitiendo incrementar el tiempo de vida del satélite.



CAPITULO 3,

INYECCION EN ORBITA DE SATELITES USANDO VEHICULOS EXPANDIBLES DE
LANZAMIENTO,

La Instalacién de un satélite geoestacionario en 6rbita usando un orbitador que se sepura
en vanas etapas esta dividido en las tres sigulentes fases:
1.- Fase de lanzamiento.
2.- fase de transferencla.

3.- Fase de posicionamiento.
3.1 FASE DE LANZAMIENTO:

Desde el momento del despeguo del orbitador, hasta el momento en que el satélile se
inyecta en ¢l perigeo de ia érbita de transferencla, el orbitador permite que el satélite desarulle tas

sigulentes funciones nominales:

1.- Seincrementa la altitud del satélite, o que le permilo alcanzar la aftitud de perigeo.

2.- Se coloca al satélite en un lugar seguro, lo cual protege al satéiite mleniras este pasa a través
de las capas mas densas de la atmésfera,

3.- Permite quo e salélite sea Inysctado en una trayectoria que intersecia al planc ecuatorial que
es paralelo a la superficie de a tlerra con la velecidad necesarla para pasar por el perigeo de la

4rbia de transforencla,

La FIG 3.1 llustra el proceso de calocacién del satélite por medio de un orbitador de tipo

Ariane
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Se puede cbservar que 1a trayectoria del satéliie « - tal que et punio de Inyeccién.del

salélite se alcanza a una allura aproximada de 200 Km.

En cada fase del vuela se incrementa la aceleraclon del orbltador por la acclon que los
molores de cada fase ejercen sobre su prapia elapa en funcién de [a. masa y a una velocidad en
particular que al final seréin las que definan 1a fongitud de la trayectoria. Esta tmyec@oria debe do
estar contenida entre ia base de tanzamiento y alguna interseccién con el plano ecualorial. La
optimizacién en el desarrolio de la trayectoria permite que esta s aleve sobre la allitud requerida,
esto Implica que se ganard energla polencial que permitird al satéiite ganarun poco de empuje
extra que Se usara despuds para lograr un incremento en fa veiocidad. s|m||hnnenlg, i inyeccién

en ia Orbita de transferencia se desarroflara en un punto debajo del de perigeo.

Se debe de nolar también que el argumento do ef perigeo de fa drbita de transférencia no

¢s de 180° pero es de alrededor do 178°. Esto ocasionara que ef satélite glre-en und érbita



incorrecta que se ira comrigiendo por medio de la maniobra de apogeo, pero dicho eiror se
corregira hasta que ef satélite de 5.5 drhitas alrededor de 1a tierra ( osto se tarda aproximadamente

2.5 dias) y coincida con el nodo del plano ecuatorial (El argumento del perigeo es igual a 180°)

3,2 FASE DE TRANSFERENCIA.

La fase de transferencia se Infcia con {a inyeccidn en drbita de a uittma etapa del orbitador
que es en 1a que se encuentra alojado el satétite en una drbita casi-geoestacionaria en el apageo

do fa érbita de transferencia. En esta parte se permile que et satéllte reallce las slguientes

funclones nominales:

1.- Separacion del satéilte en ia etapa final.
2.- Determinacién de la trayectorla y restauracidn de la drbita de transferencia requerida.

3. Correcclén de ta orfientacion def satélite en funclén de la maniobra de apogc'o‘

Esta odentacién se puede lograr ya sea haclendo glrar al salélite sobre ‘'su eje
{estabilizaclén glroscéplca) o por medlo de la aclivacién de un control de altitud utiizando

sensores y actuadores { eslablilzacin de triaxial ) .

Es de gran Importancia oblener una drblta de transfarencia en 1a que sus pardmelros sean
muy simitares a los de fa drbita nominal; ia altiud en el apogeo debe de ser ia de la drbita
geoestacionaria y ia linea apsidal debe de estar en el plano ecuatodal, Si este es el caso, el
resultado después de fa fnyeccion en la rbita geoestacionaria Serd una drbita con excentdcidad
diferente de cero y se deberd da corregir la Inclinacién del satélite usando sus adﬁadores.' to que

ocaslonara un gran gasto de combustible que reduclra el tlempo de vida del salélite.



3.3 FASE DE POSICIONAMIENTO:

La fase de posicionamiento se inicia con la circulacion del satéfite en una Grbita contenida
en ¢ plano ccuatorial por medio del motor de apogeo, y tetmina con el posicionamiento- det
satélite en la érbila geoestacionaria. £l molor de apogeo se debe de disparar cuando el satélite se

encuentre en linea con por lo menos 2 estaciones de control pafa lograr que dicha maniobra sea

confiable.

Debido a la dispersién de los parametros de la drbita de transferencla y de la maniobra de
apogeo, la 6rbita final no es exactamente ta de un satélite geoestaclonario , la érbita final tiene una
excentricidad diferente de cero y una pequeila inclinacién que causa que e! satélite se desvie de
su trayectoria, estos emores en la trayectoria se corrigen con ayuda de las estaciones terrenas

y por medio de los molores de apogeo .

Una vez que el salélite s encuentra posicionado en la drbita geosincrona, este se prueba

antes de que entre en funcionamiento.

3.4 - INYECCION EN ORBITAS DIFERENTES A LA GEOESTACIONARIA,

En los capltulos anteriores se ha podido observar que todos los satdlites se colocan en una
érbita Ylamada geoestacionaria que es la que utilizan todas los satélites de. (elecomunléaciones
esto no quiere decir que la drbita geoestacionaria sea la dnica quo 5o uliliza para poder orbitar
alrededor de fa lema, tamblén existen olras drbilas que uenen propledades muy utites. EI

procedimlento para inyectsr a un satéite en dichas drbitas depende del tipo de érbita que so

qulera oblaner,



3.4.1 INYECCION EN ORBITAS DE TIPO POLAR,

Las 6rbitas polares son de interés para las comunicaciones debido a que los satélites son
solamente visibles por un periodo de tiempo limitado en ciertas poblacionas de la  superficie
terrestre, Una constelacion de satélites con fase apropiada (varios satélites en la misma Grbita y
diferentes planos orbitates ,con lo que se logra un aproplade indice de ascenso de todos los
satélites) que permite una coberura continua de ia tierra. La inyeccién de! saléiite en una drbita
con una Inclinacién deseada se fogra poniendo el dngulo de fanzamiento como funcidn de la latitug
de la base de lanzamlento . Para Grbitas de baja altitud ( varios cientos de kilémetros ) se puede
inyectar directamente 8! satélite en su drbita final. Para rbltas circulares de gran altitud ( varios

miles de kiidmetros ) tiene que utilizar una 6rbita de lransferencia para posiclonar al satélite en su

posicién final,

3.4.2 - INYECCION DE SATELITES EN ORBITAS ELIPTICAS INCLINADAS,

Este procedimiento depende de la masa de el salélite que se qulera colocar en érbita y de

ia capacidad del orbitador.

Para satélites de gran masa que utllizan al orbitador a su mdxima capacldad, se obtendrd
una drbita con la Inclinacién deseada sjustando el Angulo de lanzamlento de acuerdo a las
caraclerfsticas de fa Grbita final, generalmente para lograr este tipo de ¢rbitas se utilizan

maniobras de dos o de res Impuisos, dicha maniobra se selecclonani segﬁh el tipo devbrbna que

se qulera lograr,

Para un satéifte de masa limitada que no ocupa af orbilador a su méxima capacidad, se

puede compartir al orbitador poniendo varios satélites dentro del orbitador, con io que se.reduce el



3.4.1 INYECCION EN ORBITAS DE TiPO POLAR,

Las orbilas polares son de inlerés para las comunicaciones debido a que los satélites son
solamenle visibles por un pericdo de lismpo limitado en clentas poblaciones de la  superficie
temestre. Una constelacion de satélites con fase apropiada (varios satélites en 1a misma drbita y
diferenles planos orbitales ,con 10 que se logra un aproplado indice de ascenso de lodos los
satélites) que permite una cobertura continua de la tierra. La Inyeccién del satélite en una dibita
con una Inclinacidén deseada se logra pantendo ol &ngulo de lanzamiento como funcidn de la latitud
de la base de lanzamiento . Para Grbitas de baja altitud ( varios clentos de kilémetros ) se puade
inyectar directamente al-satdlite en su drbita final. Para orbitas clrculares de gran altitud ( vardos
miles de kilémetros ) tiene que utilizar una drbita de transferencia para posicionar al satélite en su

posicidn final.

3.4.2 - INYECCION DE SATELITES EN ORBITAS ELIPTICAS INCLINADAS.

Este procedimlento depende do Ia masa de ¢l satélite quoe se qulera colocar en drbita y de

la capacidad del orbitador.

Para satélites de gran masa que utiiizan ai orbltador a su méxima capaqidnd, se obtendrd
una drbita con la Inclinacién deseada ajustando el énghfo de lanzamiento de acuerdo a las
caracleristicas de la drbita ﬂnai, generalménl_e para. lograr 6s(e‘tlpo de drbitas s ulilizan
manlobras de dos 0 de Ires impulsos, dicha manlobra se salecdoham_segﬁn elﬂ!lpo‘doy drblta que

se quiera lograr,

Para un satélite de masa fimitada que no ocupa al orbitador a su maxima ‘capaddvad, s6.

puede compartir al orbitador poniendo varlos satélites dentro del orbitador, con o que se reduce e|



coslo del lanzamiente, sin embargo todos los satélites que se coloquen con ese orbitador tendran
que tener forzosamente la misma inclinacién  Es entonces necesario considerar pracedimientos
que permitan que la drbita elfptica inclinada se intersecte con una drbila de tensferencia
geoestacionaria estandar provista por el orbitador, modificando la inclinacién y fa altura del apogeo

y del perigeo

3.5 LA VENTANA DE LANZAMIENTO.

La ventana de lanzamiento especifica el periodo do tiempo cuando es posible realizar un

lanzamiento, tomando en cuenta las sigulentes restricciones:

1.- Permitir la determinacién de la aftitud con la precision requerida( esto se hace tommando en
consideracidn los rangos de la direccidn de los dngulos del sol y de la tierra con respecto a los
ejes del satélite , considerando que 1a tierra, el satéfite y el sol no deben de estar alincados)

2- Para evitar el saturamlento de los sensores o la desaparicion de referenclas durante las
manlobras da apogeo ( Esto se hace tomando en cuenta la posicidn del satélite con respecto al sot
y con respeclo a la posicidn y duracién de los eclipses ). o )

3.~ Para asegurar ei suministro de energla eléctrica ( Esto se hace tomando en cuenta fa posicion
del satélite con respecto al sol y a la posicién de los edlipses.)

4.- Para asegurar el control térmico ( Esto se hace tomando en cuenta la poslcidn del satélite con
respecto al sol y al numero y duraclén de los eclipses)

5. Para asegurar las radlocomunicaciones entre el satélile y la estaclén de control durante las
fasos criticas { esto se hace tomando en cuenta las interferencias en ¢! radio durante el amanecer

y of anochecer.
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Se puede deducir de la combinacién de varias restricciones los posibles periodos de
liempo o ventanas de lanzamiento en los que se puede Ianzar un orbilador para que cologue un
satélite en orbita logrando con eslo que el salélite no se vea afectado por ninguno de los
pardmelros menclonados anteriormente  dicha ventana de lanzamiento se puede calcular para
lodos los dias del aio. La FIGURA 3.2 muestra ia ventana de lanzamienlo para un orbitador del

tipo Ariane en fa 6rbila geoestacionarias
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CAPITULO 4;

VEHICULOS DE LANZAMIENTO.

4.1 INTRODUCCION.
El riesgo econdmico representado por la instalacion de un sistema de telecamunicaciones
ha generado una gran competencia entre los palses para obtener el dominio en el campo de los

vehlculos de lanzamiento u orbitadores.

Para quedar libre de Ias restricciones impusstas por el {inico pals que vendia vehiculos de
lanzamiento al principio de los ailos ochentas ( Estados Unidos con los cohetes Delta y Atlas
Centauro ), algunos palses industrializados como China Japén y algunos palses Europeos han
desarrollado programas de orbitadores que permiten posicionar salélites en la. 6rbita

geoestacionaria.

Al mismo tiempo, los Estados Unidos se involucraron en un proyedo que tenia como
objetivo desarrollar un orbitador recuperable y reutilizable con el objeto de reduclr e} costo de
instalacidn en drbita ( El transbordador Espacial ) y con la idea de abandonar la produccldn de sus
Qorbitadores convencionales. La tragedia de Challenger en Enero de 1985‘. que suspendid la
Instalaclon en drbita de todos los satélites milllares y de uso comercial por cerca de dos aflos y
medio acasiono que se revisara a fondo su programa espacial. La produccion y desarrollo de sus
arbitadores tradiclonales fue subsequentemente reiniciada. Ademés , la administracion Regan
decidio que el uso del orbitador espacial estaria reservado exciusivamente para su uso en
misiones gubemamentales. Tamblén se propuso que Jas compafilas que desarrollaran orbitadores
de tipo comercial podrian comercializar sus servicios de lanzamiento y las instalaclones de yadas
bases de janzamiento que eran parte del goblemo ( Fuerza aérea y Nasaf fueron puestas a su

disposicién.
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En 1983, fa Unién Sovidlica se decidié a ofrecer sus servicios de su cohete Protdn a!
mundo occidental para poner en drbita a los satélites Inmarsat 2. En 19085 la organtzacion
Licensistorg que eslaba palrocinada por ia agencia Glavkosmos decidié comercializar dicho
orbilador y ofrecit garaniias con respecto a los problemas de lransferencia de los paises

occidentales.

4.2 CHINA.

En 1986 China se decide a comercializar sus orhitadores llamados Long March. Las
caracleristicas do eslor orbitadores estdn dados en la tabla 4.1 . €l Long March 30 LM-3 es un
cohete do tres elapas que utifiza propelentes lfquidos y que {lene una tercera etapa de tlipo
criogenico y es capaz de poner en Orbita 1400 Kg. en la érbila de transferencla geoestacionaria
con una inclinacién de 31.1°, Una versidn mejorada del orbitador ( El LM 3-A) fue capaz de poner

en drbila hasta 2.5 toneladas en la dmila de transferencia geoestaclonaria en 1882, osta se debid

al uso deé una nueva elapa.

Un incremento en el desarrolio del orbitador de dos etapas LM-2¢ debido ala adicién de 4
propulsores con garganias mas chicas, permitieron que el omitador pudiera colocar hasta 8.8
toneladas en la rbita de transferencla gooestacionara, E! orbitador LM-4 difiere un poco dal LM-3

por tener una tercera etapa diferenta que esta disefiada para fnyectar 2.5 toneladas en una dibita

polar,
La base principal de lanzamlentos s encuentra en Llangshan cerca de Xhicag en la

provincla de Sichuan (Jatitud 31.1°-N ) , China liene también una base espaclal an el centro Chiu

Chuan Space Center, cerca de Julquqn {latitud 40.7°N) en la provincla de Gansu en las orillas del

]



desierto de Gobi. Se esta planeando la construceidn de una tercera base al sur de Beijing para

realizar los lanzamientos de satélites en drbitas polares.

Caracteristicas del LM-1(Long March 1) LM-2 (Long March2)  LM-3 (Long March 3)

orbitador
Configuracién General 3 Etapas 2 Etapas 3 Etapas
Peso 86.11 1911 20214
Longitud 29.45m 31.65m 43.25m
Funclonamiento en 1970 1974 1984
{nclinaclén Orbital 70° 42°-63° 3110
tabla 4.1
4.3 EUROPA (ARIANE).

La famllia de vehicutos espaclales Ariane fue desamollada por la agoncla espacial
europea, En Jullo de 1073, durante la conferencla espacial europea se decldié combinar la
organizaclén europea de desarotlo espacial (ELDO) y la organizacién europea de investigacién
espaclal (ESRO) en una sola organizaclén llamada Agencia Europea Espaciat {ESA)..Uho de los
objetivos principales de la agencia fue desarrollar una sere de cohetes do'lm otapas que
permitieran la Inyeccidn de un satélite en la Grbita geoestaclo«\aﬂa dosdo unai, Gibita de
transferencia, despegando desde Ia base de lanzamiento localizada en Kourou en ia Guyana
Francesa, Esta drbita podria ser oblenida con gran precisién gulando al vehfculo de lanzamlento
por medio de una computadora 1a cual usa Informacién proporcionada por una unidad Inerclal. La
direccién es provista por la orientacién de uno de los motores pn'hclpales de una'de sus etapas,
ademas un slslema de control de aftitud permite a la tercera otapa y af salélite posicionarse én la

altitud deseada antes de la separaclén, Esta maniobra se hace pafa reduclr ia cantidad - da
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oropelente requerida para las dltimas correcciones de la 6rbita del satélite. Este ahomo de

sombustible representa un incremento cn el tiempo de vida dei satélite que va de uno a tres ados.

Et pimer lanzamiento del Ariane 1 se realiz6 el 24 de diciembre de 1979, Un programa de
maodificaciones menores de lanzamiento ( adicion de molores de propelente sdlido, modificacién
de la cdmara de combustién y cambios en ta masa de propelente) penmilieron que se desamollara
el Ariane 3, ef cual fue lanzado por primera vez en agosto de 1984. La figura 4.2 muestra la

evolucién de la serie Ariane.

4.3.1 ARIANE 4.

El programa del Ariane 4 se desarroilé de acuerdo a lo decidido en enero de 1982. Fue el
Ultimo de 1a familia y el caballo de batalla de la compafiia Arianespace en la década de los 90°s;

el primer vuelo det Ariane 4 se roaliz6 el 15 de junio de 1988.

Las mejoras en el desarolio de éste orbitador se obtuvieron por medio de un incremento
de ia capacidad de la primera etapa y el uso adicional de motores més poderosos,uComo
consecuencia del uso de propulsofes adicionales, el desarrolle nominal aument6 de 1.9 a 4.27
tonetadas en fa drbita de transferencla para satéiites geoestacionarios cuyas altitudes en et parigeo

y en el apogeo son 200 Km. y 35,786 Km. y una Inclinacidn de 7°,

El programa de fanzamiento se Inicla aproximadamente nusve semanas antes del primer
lanzamiento con la transportacién de fos componentes del vehiculo de Janzamienio desde Le
Havre. El ensamblaje y las pruebas del vehiculo requieren aproximadamente de cuatro semanas y
trasladar el vehiculo al 4rea de fanzamlento toma aproximadaniente dos semanas. Ddrénte éste

tiempo los satdlites que van a ponef en érbita son preparados y probados en edificios esbeclales



TERCERA ETAPA

ALTURA 9 81m

OAMETRO 28m

PESO 143t

PROPELENTES . 10 Tt de hidrogena

fiquida y axigenc.
EMPUJE SIN CARGA 628 W
TIEMPO DE COMBUSTION. 7338,

SEGUNDA ETAPA.
ALTURA 10.4m con 1 eupas micimediae
DIAMETRO: 3 #in

PESQ. 334

PAOPELENTES: 38118 LM2S 204y HO
EMPUIE $IN CARGA: TBSIN,

TIEMPO DE COMBUSTION: 13is.

mova.smssum«umm,cm
EMPUJE DESOE NIVEL DE TIERRA: 2080kN.
TIEMPO DE COMBUSTION: 1384

CONTENEDOR PRINCIPAL
VARIAS ALTURAS,
DIAMETRQ 4m,

COHTENEDOR DE EQUIPO.
ALTURA: 0 54m

b DIAMETRO. 2 €.
MASA 213Kg

FiG 4.2



s~tes de almacenarlos en los contenedores del Arjane. Este proceso se lleva aproximadamente 5
=.as. La secuencia final del lanzamiento dira 38 horas que soh divididas en los tres dias previos
2! lanzamiento en 1as cuales se llenan los tanques de las diferenles etapas. Seis minutos antes del
tanzamiento el control de las operaclones es tamado por las computadoras principales que checan
105 parametros del vehfculo, controlan la separacién de los brazos de propelente criogénico de la
‘ercera etapa cualro segundos antes del fin de la secuencia que lermina con ¢l comando para
iniciar los motores de la primera elapa y _Ios propulsores adicionales de propelents liquido, E!
vehiculo de lanzamienio que era retenido por medio de tenazas se libera cuando los pardmelros
de! motor son verificados 3.4 segundos después; cuando Se encienden los motores de propelente
solido. La separacién de los Impulsores de propelente sélido ocurren después de 87 segundos y
los de propelente liquido 148 segundos después. E} vuelo del vehiculo desde su despegue hasta fa

separacion de la tercera etapa dura aproximadamente 18 minutos.

4.3.2 ARIANE 6.

El programa espaclal Columbus generado para el desamollo de una estructura orbital que
estuviera formada por médulos y ptataformas, que podrian ser autométicos o manuales, requeriria
de fa Instalacién y mantenimiento de dichos elementos, lo cuat implicara ! desarrolio de una

nueva aeronave con la compafia aeroespacial Hermes.

Por otra parte un numero crecients de satélites con mayor masa han acaparado gran parle
del mercado. Las misiones futuras estdn previstas para que los orbitadores puedan Hevar satéilles
desde 2,500 Kg. hasta 4,000 Kg. en una drbita de transferencia geceslacionaria con un diémelro
disponible del satélite del orden de 4.5 m ( comparado con 3.65 m def Ariane 4). Para log;afr fa

competitlvidad, el costo de lanzamiento "debe reducirse a lo minimo. Uno de los factores que



intervienen en la reduccién de los costos es el uso de un orbitador lo suficientemente poderaso
para poder lanzar varios satéliles al mismo tiempo. Finalmente se requiere también que un
orhitador comerclal tenga el espacio suficiente para colocar en €l al mayor nimero de satélites lo

que haria al lanzamiento inds econdmico.

El desarrollo del programa el Ariane 5, tomado en 1985 fue enfocado para responder a

estos objetivos desarrollando un sistema automatico que pusiera a los satéliles en dibita.
Las caracteristicas esperadas para un orbitador del tipo Ariane 5 son:

1 - Una capacidad total de 6,800 Kg. en la drbita de Iransferencia geoestaclonaria que puede ser
para un solo satélite o para varios satélites adapiados en una plataforma de lanzamiento miltiple.
2.- Una capacidad en 1a drbita circular baja (550 Km., 28.6° de Inclinacién) de 18 toneladas a 21
toneladas.

3.- Inyeccidn en 1a érbita del plano espaclal de Hermes con una masa de 21 toneladas en una
6rbita circular.

4.- Utllizar un didmelro de satélite de hasta 4.57 m.

5.- Una confiabilldad del 98% de la misidn.

La estructura adoplada por ei Arfane 5 esté compuesta de dos etapas propulsoras {Figura
4.3). La parte inferlor es independiente de 1a misién y consiste de una unidad criogénica asistida
por dos motores de propelente séiido que se wlifizan Unicamente pnfa la operaclén de despegue.
La parte princlpal lleva 155 toneladas de oxigeno ilquido e hidrégeno y es expuisado- por el
propulsor de tipo vulcan en tan solo 615 segundos; lo que.genera un impulso de 60 toneladas. Los

propuisares adlclonales queman sus 230 toneladas de propelente en 120 segundos mientras
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generan un empuje de 750 toneladas. La parte superior que es la que se Jleva al plano de Hermes
contiene una elapa de propelente liquido no criogénico y una estructura externa de soporte en

caso de que lanzara tres satélites.
4.4 LOS ESTADOS UNIBOS,

Antes del inicio de la décacla de los 80°s, los Estados Unidos tenian varlos programas para
orbitadores convencionales con una gran varedad de capacidades. En forma shnilar se estaba
desamollando un diferenle sistema de transpontacién espacial que tenia la pecullaridad de que
utilizaba unidades recuperables (El sistema de transportacidn espacial o transbordador espacial).
La decisién de la NASA de abandonar los programas de orbitadores convencionales en 1984 a
favor del transbordador espacial parecla poner fin a 1a mayorfa de sus programas. Ef accidente del
Challenger en enero de 1886 llevd a 1a NASA en ése mismo afo a tomar la decis!én de continuar
con el desarrollo de orbitadores convencionales a fin de proveer un reemplazo para el lanzamiento
de satélites militares y do satélites comerciales. De modo que durante 1987 varias compafias
americanas se prepararon para el uso comercial de versiones mejoradas de sus viejos orbiladores
con disponibilidad alrededor do 1989-1890 después de restaurar las fineas de produccidn de los

componentes da los orbitadores.

4.4.1 DELTA.

El programa del orbliador Delta, desarrollado por Me Donnell‘ Douglas - Astronautics
Company (MDAC), se Inicld a! final de fos §0°s. El primer Ianzafnlon_io del orbilador Delta se
realizé en 1980; y tenla una capacidad de 54 Kg. en la drbita de tmnéferélicla geoestaclonaria.

Modificaclones posteriores permitteron el desarrollo del Delta 3920 PAM que on 1982 fue capaz de
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inyectar 1,270 Kg. en fa 6rbita geoestacionaria debido al uso particular de la ctapa superior PAM
(Molor de apogeo o perigeo) en 1a tercera etapa. En 1984, la NASA toind ta decisidn de abandonar
el programa pero debido a 1a escasez de medios de lanzamiento durante 1986, MDAC aobtuvo un
contrato para ta fuerza aérea en 1987 paia el desarrollo del pragrama Delta |). Al mismo tiernpo

MDAC se preparaba para proveer sus servicios de lanzamiento de modo comercial .

La estruclura del orbitador Delta |l se presenta en 1a figura 4.4, El primer lanzamiento del
orbitador Delta 6925 que fue capaz de Inyectar 1,447 Kp. en la drbita de transferencia

geoestacionana toms lugar el 14 de febrero de 1989.

En comparacién con el Delta 3920 PAM, el incremento de 164 Kg. en el desarroiio det
Delta 6925 se obtuvo gracias al incremento de 86.5 toneladas en la capacidad de las resecvas de
la primera etapa, lo que generd un mayor desempefio. La segunda efapa permanecld sin cambios

del mismo modo que la tercera etapa.

La direccién del cohele es generada por medio de una unldad Inerclal y una compuladony
localizada en la parte superior de la segunda etapa que controlaba el impulso y Ia orientacidn por
medlo del motor principal. Para la tercera etapa se Implemento un sistema de rotacidn en el que el
satélite es acoplado por medio de una tomamesa que genera Ia'eslablllzvacldn glrbscdpica dol

salélite durante los (ltimos 87 segundos de combustién.
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4.4.2 ATLAS | CENTAURO.

E{ orbitador Atlas /Centauro desarrollado por General Dynamics también tiene una historia

rmuy larga. El arbitador Atlas lanzo su primer satélite de comunicaciones en 1958.

La familia Atlas esta constiluida por el Atlas H que es capaz de posicionar 1860 Kg. en
&bita baja y el Atlas G que sirve como la primera etapa de Atlas / Centauro o Atfas 1. Dicho
orbitador fue construido para su uso comerclal por la compafifa General Dynamics.( su primer
vuelo comercial se realizo el 15 de julio de 1990.) Para realizar lanzamientos de satélites y todo lo
refacionado a su Janzamiento por medio de un acuerdo que fimnd con la NASA y la fueiza aérea,
que le permitia utilizar las instalaciones del goblemo , asi camo las bases de lanzamiento en

Cabo Cafiaveral.

El atlas G con un didmetro de 3.05 m y una aliura de 23 metro utlliza Keroseno y oxigeno
liquidos como propelentes y genera un lmpuiso de 1950 kN. Después-de 2.5 min. do vuelo ei
orbitador se separa de los molores para deshacerse de peso y abtener el Impulso suficlente con un
solo motor. Esta fase continua hasla que se quema todo el propelents del cohéto después de
285s. Es entonces cuando ef Centauro se separa del Atlas. El Centauro liebe 2 motofes
uiogenlcbs que queman hidrogeno y oxigeno y que desamolian 147 kN. de impulso, Despuds de
325 seg. de operacién fos motores se detienen para ta fase de aproximamiento que permite
acercar al cohete al punto de inyeccién. Estos motores 50 vuelven 8 encender después para

inyectar al satélite en {a orbita de transferencia.

La direccién se genera por un sistema Inerclal que penmite que se oblenga una Inyeccién
precisa, Este sistema permite que e} satélite se lance en ta drbita do transferoncia con lu altitud

deseada .



La figura 4.5 muestra un cohete de este tipo.
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4.4.3 TITAN,

Los cohetes de la serie Titén (il han sido utilizado por {a fuerza aérea norteamericana por
mas de 20 aitos y se originaron graclas al desarrollo de jas series TitAn | y Titdn Il que se utilizaron
en 12 misiones para poner hombres en drbita, fa serie Titdn ' se uliliza exclusivamente para
propdsitos mililares. Se han desarrollade vanas varsiones del Titan [l que estan constituldos por
dos etapas impulsoras que funclonan utilizando propelentes liquidos; las diferanles versiones del

Titén difieren en fas unidades de poder extra qus utilizan para llegar a fas diferentes drbilas.

Una de las ultimas versiones del Tildn es ¢l modelo 34D que pess 650 t al momento del
despegue y s capaz de poner 15 tonefadas en drbita circular b;jn y 4 {oneladas en la drbita
gevestacionaria de transfersncia. La versién mas poderosa de la serie Tildn es 8] modelo Titn IV
que os capaz de poner 20 t en drbita circular baja  Este cohele s diferente al Titdn IV debido al
hecho que este tiene los motores los motores de Impulso mas anchos y ademas su tanque
principat es de mayor capacidad. Lo que le parmile generar un fmpulso mayor y por lo tanto

puede colocar satélites en drbitas de transferancia mas altas,

Para la inyeccién de satédlites en drbita de transferencia geoesiacionaria ef cohels
comercial Titan 1l tiene una etapa de perigeo extra que es capaz de generar {os incrementos de
velocidad para transforir al cohete de su drblta nominal (150 x 260 Km. a 28.8°) & una broita de
transfesencia de 180 x 35786 Km. Con una inclinacidn de 26.4°. E| cohete comercial Titdn Il es

compatible con la mayoria de las etapas de las series Titdn t y 1l .

El cohete Titdn Il wllliza un didmetro méximo de satélite de 4m. Con una allura do 4m. ¥
es simiiar a! del Ariane 4 . Se puede realizar el lanzamiento simultaneo de dos satélites

extendiendo el moduto pHncipal a una longHud de 5.1m. con un didmetro de salélite da 4m.



ta figura 4.6 muestra un cohete de este tipo,
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4.4.4 SISTEMA DE TRANSPORTACION ESPACIAL. { TRANSBORDADOR ESPACIAL.)

El sistema de transportacidén espacial o transbordador espacial consta de tres pailes
principales:
1.- La aeronave espacial o orbltador que después de panerse en drhila es capaz de atravesar las
capas mas densas de la almésfera y regresar a la superficie terrestre.
2.- Un enorme tanque extemno de reserva no recuperable que contlene fos propelente criogenicos
(hidrogeno y oxigeno) que alimentan les tres motores principales (Cada uno genera un empuje de

2001).

3.- Dos motores de propelente sétido adicionales que generan un empuje de 12251,
La figura 4.7 muestra al transbordador espacial.

El primer lanzamiento del Columbla tuvo lugar of 12 de Abril de 10881, después se
construyeron ofros dos vehiculos de fa misma serie ( el Chalfenger y el Discovery ). Un dramélico
accidene que costo la vida de los 7 miembros de fa tripulaclén def Challenger en Enero de 1986
debido a una fuga de combustible en uno de ios tanque auxiliares forzd a rediseflar los molores
auxiitares y a mejorar las condlclones de seguridad. Las mislones se refniclaron en Octubre de-

1688 con el Discovery.

. Las grandes dimensiones del puerto de carga (18,3m. de largo y 4.8m de cidmetro) y su
gran capacldad de lanzamiento ( 28 {. En drbita circular a 300 Km. ) permite posicionar g'randes
saléfites en drbiia y también permite considerar fa idea de consiruir ‘estaciones espaciales para

misiones clentificas o para las talecomunicaciones.
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FIG 4.7.
Por olra parte, el transbordador espacial puede alcanzar Unicamente una drbita circular
baja ( Su 6rbita nominal es de 300 Km.) y por lo tanto para poder posicionar los satélites en la

érblta geoestacionaria son necesarios dos grandes Incrementos de velocidad.

Para posicionar un satélite en érbita desde el transbordador , to priimero que hay que hacer
elevar la plataforma de el puerto de carga, Para expulsar el satélite se uliliza un dispositivo
rotatorio que asegura la estabilizaclén de la alfura. Este método se conoce con él ‘nombre *
método frisbee “ que consiste en colocar unas propelas al satélite que generan el movimiento de
fotaclén para lograr Ia altitlud de control. Finalments un brazo mecdnico puede exiraer al salélite

del puerio de carga y depositario en el exterior,

Por ultimo up sistema adecuado de propulsién permite al satélite alcanzar su 6rblta final.

49



4.5 LA UNION SOVIETICA.

L.a Unidn Soviética ha tenido diferentes series de cohotes, para diferentes capacidades y

diversos usos.

La Unidn Soviétlca tiene tres bases de lanzamiento. La mas vieja que se localiza en la
provincia de Turytam se encuentra localizada a uno 2000 Km. Al suresto de Mosci con una fatitud

de 51.6°N. Esta base fue utiiizada para lanzar al primer satélite artificlal lamado *Sputnik 1.

1.2 base de lanzamlentos mas compleja se encuentra en {a provincia de Plasetsk, cerca de
1a frontera con Finlandia. Y 1a tercera base se encuentra en la provincla de Kapulsir Yar y se

utiliza principalmente para disparar proyectiles de tipo mititar.
4,5.2 SERIE A.

Esta serie que se ulillzo para lanzar a los primeros Spulniks, estaba coastituida por
cohetes de 2 0 do 3 elapas, de acuerdo a 13 vers{én , Buxiliado por 4 propulspms adicionales . Los
prapelentes principales que utilizo esta serie fueron Queroseno y Oxigeno liquido para l{i,s' pﬂrﬁeras
dos etapas e Hydrazina y Oxigeno liquido para la tercera etapa. Estos dmotes se armaban de
forma ho'rizontal‘ Este tipo de cohietes generaban un empuje de 7.5 t en 6rbita baja y hasta 2.4t en

1a 6rbila de transferencia geoestacionaria.



4.5.2 SERIE C,

Esta serie que siguié a una serie de cohetes de bajo desempedlo (sere B - de 260 a 500
Kg. en 6rbita baja.), se usa para lanzar a los satélites de {a serle cientifica Cosmos. Estos cohatas
estan constituidos de dos etapas de impulsién. Este tipe de coheles puede poners alrededor de 1.5

t. En orbita baja.
4.5.3 SERIED,

La serie D esta constitulda de varios cohetes de gran capacidad que son capaces de paner
hasta 27 t. En la érbita clrcular baja de acuerdo a su configuracién, Las diferentes etapas de estos
cohetes ( que van desde 2 hasta 4 de acuerdo con la versidn) utifizan propefentes Hquidos. La
primera etapa consta de un Cuerpo central que contiene al oxidante y sels reservas auxiiares de
combustible y de seis motores que se montan al final de las resorvas auxillares y que generan un
empuje de hasia 150 1, Por 130 seg. La segunda elapa es impulsada por cuatro motorés , tada
motor genera un empuje de hasta 650 kN. . La tercera efapa utifiza un solo motor con cuatro
salidas, esta etapa funclone aproximadamente por 140 seg. Estas etepas utilizan Hydrazina y

Perbxido de Nitrdgeno como propelentes.

La versién Die o cohete Proldn es usado pama posicionar satétites en la 6rbita
geoestacionarin. La untén Soviética decidi6 en 1983 afrecer los servicias del cohete protén al

mundo occidental para el lanzamiento de ia serie de satélites Inmarsatt li .¢

E! cohate protdn consta de cuatro etapas y mide 52'm. De altura . Su masa en ¢! momento
del despegue es del orden de 700 t. Las primeras tres elepas soportan a la cuarta que es en donde

se oncuontra el puerto de carga que es el que coloca al satélite a una altura de 200 Km. Con una’



inclinacién de 51.6°. La caita elapa de hecho funciona como la etapa de fransferencia y uliliza

Oxigeno liquido y Queroseno corno propelentes.

El empuje del cohete Protdn es capaz de Inyectar una carga def orden de 2.5 . Con un
didmetro de satédlite de 3.7m directamente en {a drbita geoestacionarla ded satélite. La precision del
posicionamiento no es muy buena; la inclinacién residual esta estimada entre 0.1° y ei error en el

periodo puede ser de hasta 20 min.
4.15 COSTO DE INSTALACION EN ORBITA,

Es bastante diflclt poder estimar el costo de! {anzamiento de un satélite, debido a que &
coslo depende del tipo de servicio qua se quiera obtener, 1a eficlencia del cohete, as polificas

comerciales de la compaii{a que ofrece sus serviclos, etc.

El solo hecho de poder ocupar un iugar dentro de un cohete cuesla aproximadamente 120
miliones de déiares , aparte hay que consisderar una cantidad de 30,000 ddlares por kg. de satélite

ai momento del despegue.

Debe de notarse el hecho de que faito mencionar muchisimas caracteristicas .que ‘se
toman en conslderacidn para poder fijar el costo del lanzamlento wmﬁ 1a inclinacién de ja 6rb|(a'
de transferencla, la precisidn para poner al satélite en la dbita final, el numem’de éatélités que
van a ser lanzados, caps;ldad del contenedor del satéifte, restricclonos meg:éhlcds otc, Todas

estas conslderaclones tienen un impacto bastanie grande en ef precio de lanzamlanto.



CONCLUSIONES:

Las comunicaciones via satélite han alcanzado en ia actuaiidad una etapa muy interesante
en su desanmollo. Antiguamente, los satelites geoestacionarios solo eran utilizados para
proporcionar el servicio de telecomunicaciones internacionales transoceanicas por medio de
grandes antenas de entrada que eslaban conectadas a las redes nacionales de comunicaciones.
Hoy en dia los satdlites no solo se utilizan para lograr los enlaces de las telecomunicaciones
internacionates, sino que tambien se han convertido en estaclones receploras Inteligente quo son
capaces de procesar la informaclén antes de mandara a su lugar de destino, logrando con esto
que se mejore la calidad de la nfonmacidn transmitlda. Las fibras opticas representan abora un
reto para los satélites debldo a que {a Introducclén de esta nueva tecnnlogla ocasoinara un cambio
muy importante en lo que concleme a 1as rutas de acceso tradicionales, pero en lugar de anunclar
{a desaparicién de las comunicaclones por satélilo, han permilldo desamollar nuevos mercados
para los cuales fos satélites son a mejor opcion Los cambio principales que han ocumido son la
{ntroduccion de antenas mas pequeilas para sejvicios nuevos tales como la recepcion direcla de
television, de sistemas de negocios con apaerturas muy pequefias , y de terminales moviles para
comunicaciones maritimas, aeronauticas y tamblen teestres . la utilizacién de los satélites para ia
percepcion remota de la superficie y el medio amblente de la ilerra aun se encuentra en su
{nfancia y esta a punto de extenderse acaleredadamente en el amblente Intemacional, 'Todus estas
nuavas y exitantes aplicaciones de las comunicaciones via satélite se han hecho posible gracias al
desarrollo de {a tecnologia. En el futuro, esto continuara con avances tales como el procesamiento
de seRales abordo , enlaces entre safelites, y anlenas desplegables de grandes dimensiones que .
haran posibles olras aplicaclones nuevas tales como las comunicaclones de persons & persana,

qulza a principlos del siglo veintuno,

@



Otro aspecto que ha permitido el desarrollo de las telecominicaciones via satélite ha sido
el desarollo de los orbitadores , en los que se ha aumentado considerablemente la capacidad de
carga que los salelitas pueden poner en arbita, permitiendo con esto que el costo de lanzamlento

de un satélite se reduzca.

Es muy probable que en el fuluro los orbitadores mejoren fanto en su desanollo que tat

vez para principios del siglo veintuno se pueda poner a un hombre sobre la superficie de Marte.



GLOSARIO:

APOGEOQ.- Maniobra que se utiliza para cambiar a un satélite de una 6rbita a otra, cambiando 13
inclinacidn de su orbita final.

CCITT.- Comité consuitivo internacional telegrdfico y telefonico. ( Comité Consultatit internacional
de Radio.)

CIRCULARIZACION.- Que rodea a la terra.

ELDO.- Organizacién Europea de Desarmollo Espacial. ( European Launcher Development
Organization.)

ESA.- Agencia Espaciai Europea ( European Space Agency.)

ESRO.- Omganizaclén Europea de Desarollo Espacial. { European Space Research Organization.)
GEO.- Orbita Geopstaclonaria Temestre ( Geostaclonary Earth Obit.)

GEOESTACIONARIO.- que siempre se encuenlra en un mismo punto con relacién a la tierra,
GTO.- Orbita de transferencia geoostacionaria, ( Geoestaclonary Transfer Orbit.)

HERTZ.- Unidad de frecuencia equivalente a un ciclo por segundo. Su simbolo es Hz.
HYPERGOLICO: Presenta Ignicidn espontanea at conjaclo.

1TU.- Unidn Inlemacional de Telecomunicaciones. ( Intemational Telecomunications Unlon.)

LEO.- Orbita baja ( Low Eartt Orbit)

MDAC.- Mc.Donnell Dougias Astronautics Cormpany.

NASA.- Natlonal Aeronautics & Space Admintstration.

ORBITA GEOESTACIONARIA.- Orbita en la que se colocan la mayoria de fos satélites de
lefecomunicaciones, en esta érbila los satéliles se mueven a la misma velocidad de ia tierra,
ORBITA.- Trayectorla que describe un asiro alradedor de ofso.

PAM.- Motor de apogao o de perigeo. ( Perigee Apogee Motor.)

PERIGEO.- Maniobra quo se utiliza pa’ra'cambl'ara' un_satélite dnicamente de una-drbita a olra

manteniendo su inciinacién.
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PROPELENTE.- Tipo de combustible de gran potencia que se utiliza en vehfculos espaciates.
SATELITE.- Cuerpo de mediane o (ran tamafio que se mueve alrededor de algtin planeta bajo el
efecto de la fuerza de atraccion de los cuerpes

SPUTNIK.- Nombre, que en ruso slgnifica satélite, dado por la URSS a la primera serle de naves
espaciales que circundaron la tlerra.

USUARIO.- Persona que usa ordinariamente una cosa.

VSAT.- Terminales de apedura muy pequefia ( Very Small Apeiture Terminals.)

WARC,- Conferoncia mundlal de administracldn do radlo.( Woirld Administration Radio

Conference.)
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