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Acceso al Espacio
Una necesidad
Nacional
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2 de septiembre de 2008



Clases de
Misiones Espaciales:

e Alrededor de la Tierra

e Extra-Planeta Tierra



o

Las misiones espaciales
del Plan Espacial Nacional
de la Argentina
estan dirigidas al
Planeta Tierra



o

El Plan Espacial Nacional

esta particularmente centrado
en la observacion del

territorio Nacional desde el
Espacio



o

El Plan Espacial preve
tres series de satelites:

SAC:

Instrumentos argentinos pasivos

SAOCOM:
Instrumentos argentinos activos

SARE:
Ensayos Tecnologicos y/o Aplicaciones Especificas



En la serie SARE
seran de gran futuro
satélites muy particulares,
muy futuristicos



o

Los Sistemas Espaciales con alta
capacidad de respuesta de

Arquitectura Segmentada



%ﬁ‘ ¢, Porqué la necesidad Nacional

de Acceso al espacio?,
la experiencia ha mostrado:
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Ejemplo 3

Gbserved Sea Surface Tem perature Anumaly {C'C}

7-day average centered on 17 September 1997

Climate Prediction Center/NCEP/NWS
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Sistemas Espaciales
Convencionales
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<=swg LDurante un proyecto
espacial aparecen:
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Arquitectura Segmentada
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oo Arquitectura Segmentada
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Costos de las
Arquitecturas Segmentadas
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==, \/entajas de la arquitectura
Segmentada 1
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== /entajas de la Arquitectura
Segmentada 2
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<=2, Ventajas de la Arquitectura
Segmentada 3
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==, /entajas de la Arquitectura
Segmentada 4
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iiii;‘Arquitectura Segmentada
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GRAN LIMITANTE:
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Se requiere de Lanzadores Propios
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Alrededor de la Tierra
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Tipos de Propulsion Quimica:
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Tradicionales
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Diversos Lanzadores Actuales:
Combustible liquido

Orbita Masa | Masaen Emp
Lanzador LEO carga util | rampa [Tonf] Long [m]
[km] [Ton] [Ton]
Space Shuttle 407 16,05 2040 2800 38
Delta IV Heavy 407 23,25 733 860 70
USA Falcon 1 185 0,42 46,76 55 27,40
Falcon 9 200 12,50 333,40 550 54.90
Europa Ariane 5 407 16,00 735 1274 54
Soyuz ST Frega 450 5,50 307 442 45
Rusia Proton M 200 21,00 694 1000 53
Dnepr 407 3,20 211 452 37
_ Zenit 2 407 11,30 462,20 818 60
Ucrania
Tsiklon 3 407 2,85 190 270 39
Japon Serie H-IIA 407 10,24 445,00 550 53
India GSLV 407 4,60 402 670 49
China Serie LM 3B 200 11,20 425,00 590 55
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Diversos Lanzadores Actuales:
Combustible solido

Orbita

Masa

Masa en

Lanzador LEO carga util| rampa ['E(;Tr]\?] LOFn%itUd
[km] [Ton] [Ton]
USA Taurus 407 1,09 73 131 27
Brazil VLS 407 0,260 49,6 107 19
Shavit 366 x
Israel LK-2 695 225 70 145 26
Japon M-V 200 1,80 137 420 31
India PSLV 407 3,20 283 714 46
ESA Vega 700 1,50 137 300 30

(Italia)
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Inyector Satelital de Cargas
Utiles Livianas (ISCUL):
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Inyector Satelital de Cargas
Utiles Livianas (ISCUL):
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o Vuelos previos de la serie ISCUL

TRONADOR IB

Vuelos sonda.

Telemetria de
motor y elementos
de N,G&C.

Primeros cohetes
con combustible
liquido contruidos
y volados en
Argentina.

Lanzados desde
Puerto Belgrano.

Vuelo sonda, con recuperacion
de la carga util en el mar.

Altura alcanzada 140 Km

Telemetria de motor
elementos de N,G&C (sistema
de posicionamiento,
navegacion inercial y otros
datos auxiliares).

Control de actitud por gas frio
Motor cohete VS-30 brasilero.

Lanzado desde Natal, Brasil
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Vuelos previos de la
serie ISCUL
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Vuelos previos de la serie ISCUL

VS-30 T1: ler cohete liquido argentino T1b

o

ot -uml' .

T1y T1lb lanzados
desde Puerto
Belgrano. 39

VS30 en cooperacion con
Brasil, lanzado en Natal.
Motor VS-30 (solido).




VS-30 Natal

Domingo 16 de diciembre, a las 06:15 hs. (hora local de Natal,
Brasil) se realiz6 el lanzamiento suborbital de un cohete
brasileiio VS30 con una carga util argentina y un experimento
cientifico brasilefo.

Recuperacion de carga util 4o
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Metas del ISCUL:

T4000: Ensayo en vuelo de un motor de 4000kgf en diciembre de
2008. Version con control de vuelo en julio de 20009.

T1.4: M =14670kg. Mg=1kg. En diciembre de 2010.
T2.1: M =30463kg. M=50kg. En diciembre de 2012.
12.2: M =57250kg. Mc=200kg. En diciembre de 2013.
12.3: M =94360kg, M=400kg. En julio de 2014.
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Obijetivo
ISCUL
T14
Ms=1kg
Ho=400km
M =14.6tn

Objetivo
ISCUL
T21
M<=50kg
Ho=400km
M, =30.5tn

Objetivo
ISCUL
T22
M<=200kg
Ho=500km
M =57.2tn

42



13.27

250

4.43 1.10 427 250

4.41

4l il I# Tt}
#opr o 11EBto 1540 [0.00 to 3.00 Mach)

vy
=Z

®

0.30 1.0

1827

1.50

0.80

3 CON!I

020

43



<= |1.4: Bosquejo de una
alternativa

e Se obtiene un disefio mas compacto con tanques de
combustible (celeste), oxidante (verde) y motores de E1
en paralelo, resultando una longitud aprox. de 15.5
metros.

e El area efectiva es la misma.

* No se limita el movimiento de la tobera de E2 una vez
separada la E1.

« Un control de magnitud compensa desapareamientos
en la primera etapa entre ambos motores.

* Podria separar dentro de la atmosfera si las aletas se
ubicaran en el cuerpo principal.
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== 11.4: Plan de vuelo

 El plan de vuelo es
comparable al de los
primeros lanzadores de
mision similar (Juno,
Diamant-A, Vanguard).

» Es posible optimizar
las trayectorias aqui
simuladas, aunque se
ha disefiado con
trayectorias
conservativas.
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T2.1: Bosquejo

6!CNG6I
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T2.1: Performance

Elevacion (2 seg)

89.75°
89.81°
89.75°
89.81°

x 10

Altitud
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0
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Las trayectorias polares son las mas utiles para observar un territorio como el
argentino, que es extenso en latitud. Provee un tiempo de revisita adecuado.
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T2.2: Bosque)o
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T2.2: Performance

Elevacion (2 seg) Masa Satélite Acimut Altitud objetivo Inclinaciéon
89.265° 200kg 180° 500m POLAR
6 X 10 Masa [kg] 6 10° Trayectoria
4r 5
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Masa y aceleracion Trayectoria

Una orbita polar con 500km de perigeo es similar a las consideradas

en la serie SARE de satélites a ser construidos por la CONAE.
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Propulsion de avanzada

Prospectiva de sistemas a ser
usadas en el futuro proximo
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Propulsion quimica
de alto impulso especifico

Proyecto FLIAM:

Es el diseno de un motor tripropelente
compuesto por la mezcla de Fluor, Litio
metalico fundido y Amoniaco liquido.

51



Proyecto Fliam

Motor Tripropelente

Pc= 30 bar :: >
Liti0 ey | ¥ Te=3200K
s Productos
T Floruro de litio
Nitdgeno

Amoniaco Hidrégeno



Comparacion

Datos de motor FLIAM
* Impulso especifico 520 s.

e Presidn de camara es
30 bar, lo hace liviano.

 Densidad del Litio es
O,5 g/cm3 tanque chico.

e La mezcla hipergolica,
facil de encender.

 Elamoniaco es un gran
refrigerante

Datos motor H2/0O2

* Impulso especifico 452 s.

e Presidn de camara es
250 bar, complejo.

e Densidad del H2 es
0,05 g/cma3.

e El encendido no es
espontaneo.

Hidrégeno es un pobre
refrigerante.




Conclusiones

El mayor impulso especifico nos dice gque se necesita
menos masa de propelente para cumplir una misma
mision.

Un presion de camara menor aliviana el motor y lo hace
mas seqguro.

Una mayor densidad (orden 10) achica 10 veces el
volumen del tanque de combustible.

Una mezcla hipergodlica permite reencendidos y aliviana
el motor.
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Principales problemas a resolver:

e Seqguridad ante accidentes

e Ecologico
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Propulsion Nuclear

La energia nuclear por fisibn en motores
tiene dos caminos:

Energia térmica perdida

Productos del proceso
nuclear

T

Fuente de
Energia nuclear

Energia

1

térmica

v

Energia termica
para la
conversion en

v

Propulsion

eléctrica

energia eléctrica

La energia térmica se
usa directamente para

A 4

calentar el gas propulsor
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VENG

Empresa especifica para
desarrollos de Acceso al
Espacio
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VENG

La Ley N°11672 (t.o. Decreto
1110/05) Articulo 15,
y los Decretos N°134/07 y 350/07

habilitan la total participacion del Sistema
Cientifico Tecnoldgico Nacional.

Incluyen la capitalizacion de tareas
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Tema Relevante:
Seleccion de un sitio de
lanzamiento en Argentina

Los factores que se han tenido en cuenta para la seleccion
de posibles sitios han sido los siguientes:

gue se encuentre en territorio argentino,

que exista facilidad de acceso e Infraestructura
disponible,

gue se halle relativamente alejado de lugares habitados,
0

ue las trayectorias deseadas no sobrevuelen lugares
habitados durante la fase suborbital del vuelo.

59






La etapa muy critica del vuelo, desde el punto de vista de la seguridad material y
humana, transcurre entre el momento del despegue y los 260 segundos de vuelo, en
gue se desprende la primera etapa.

En consecuencia, si ocurre un fallo en el sistema de propulsion a 1500 Km. de la base de
lanzamiento (a los 500 segundos de vuelo) el impacto se registrara a 3000 Km. del lugar de
lanzamiento.

En cambio si la falla ocurre a una distancia de 10 Km del sitio de lanzamiento el impactgge
registra a los 10Km del sitio de lanzamiento.



Mar Chiguita
(Latitud: 38° S - Longitud: 57° W)

Mar Chiquita permite obtener orbitas con inclinaciones entre 38° y 85°.
Inclinaciones mayores implican sobrevolar la ciudad de Mar del Plata durante la

etapa critica del vuelo.
62



Necochea
(Latitud: 39° S - Longitud: 59° W)

Necochea permite obtener orbitas con inclinaciones entre 39°y
98° (incluye orbitas heliosincronicas). El sobrevuelo durante la
etapa critica es sobre el océano.
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Zonas analizadas

La zonas analizadas se encuentran ubicadas al noreste y al sudoeste de la ciudad
de Necochea.
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Conclusiones

Tomando en cuenta las condiciones de seguridad durante la
etapa critica del vuelo e infraestructura de acceso, etc. se
puede concluir que una base de lanzamiento en las
proximidades de la ciudad de Necochea permitiria alcanzar el
mayor rango de inclinaciones posible (incluyendo Ia
heliosincronica).
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Si no pudiese resolver la instalacion de una base
de lanzamiento en tierra firme , las soluciones son:

e Plataforma marina ad hoc

e Barco ad hoc
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