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Resumen

En el presente trabajo, se realiza un estudio preliminar sobre una misién a Jupiter
utilizando velas solares como método de propulsion. Las velas solares aprovechan la
presion de la radiacion solar para impulsar una nave espacial sin necesidad de combustible
convencional, lo que ofrece ventajas significativas en términos de sostenibilidad y costos.

La tecnologia de velas solares ha demostrado ser una tecnologia prometedora para
misiones interplanetarias debido a su capacidad para proporcionar un empuje continuo y
su potencial para reducir la masa total de la nave. El desarrollo de este proyecto se centra
en diseniar un propagador orbital que tenga en cuenta el empleo de velas solares. Este
propagador permite estudiar las perturbaciones introducidas por el uso de velas solares
sobre la trayectoria del vehiculo. Se analizan factores como las variaciones en la radiacion
solar, la influencia gravitacional de otros cuerpos celestes y los efectos de la orientacion

de las velas.



Abstract

This paper presents a preliminary study on a mission to Jupiter using solar sails as a
propulsion method. Solar sails take advantage of solar radiation pressure to propel a
spacecraft without the need for conventional fuel, offering significant advantages in terms
of sustainability and costs.

Solar sail technology is promising for interplanetary missions due to its ability to
provide continuous thrust and its potential to reduce the spacecraft’s total mass. The
development of this project focuses on designing an orbital propagator that takes into
account the use of solar sails. This propagator allows the study of disturbances introduced
by the use of solar sails on the vehicle’s trajectory. Factors such as variations in solar
radiation, the gravitational influence of other celestial bodies, and the effects of sail

orientation are analyzed.



Resum

En el present treball, es realitza un estudi preliminar sobre una missié a Jupiter utilitzant
veles solars com a metode de propulsié. Les veles solars aprofiten la pressié de la radiacié
solar per impulsar una nau espacial sense necessitat de combustible convencional, la qual
cosa ofereix avantatges significatives en termes de sostenibilitat i costos.

La tecnologia de veles solars és prometedora per a missions interplanetaries degut a
la seva capacitat per proporcionar un empenta continua i el seu potencial per reduir la
massa total de la nau. El desenvolupament d’aquest projecte se centra en dissenyar un
propagador orbital que tinga en compte I'tis de veles solars. Aquest propagador permet
estudiar les pertorbacions introduides per 1'is de veles solars sobre la trajectoria del
vehicle. S’analitzen factors com les variacions en la radiacio solar, la influencia gravitacional

d’altres cossos celestes 1 els efectes de 'orientacid de les veles.



Indice

1 Introduccién 1
2 La vela solar 1

2.1 Historiadelavelasolar. . . . . . . . . . . . . .. 2
3 Diseno de la vela solar 3

3.1 Mecanismo de despliegue . . . . . . .. ...

3.2 Tiposdevelassolares . . . . . . . . . . . . ... ... 4
3.2.1 Velatipo Clipper . . . . . . . . .. .. !

3.2.2  Quadsailer y trisailer . . . . .. ... oo 5

3.2.3 Ribbed sailer . . . ... ... 5

3.24 Velasolardedisco . . . . . ... ... ... ... . 6

3.3 Patronesdedoblaje . . . . . ... Lo 7
3.4 Materiales para las membranas . . . . . . ... ... ... 8
3.5 Dimensionamiento . . . . . . . . ... 9

4 Modelo dinamico 10
4.1 Sistema de coordenadas de referencia . . . . . . .. ... ... 10
4.2 Ecuaciones de movimiento . . . . . . . .. ... 11
4.3 Efectodelavelasolar . . . . ... ... ... ... ... ... ..., 12
4.3.1 Aceleracién debida a la velasolar . . . . . . ... .. ... ... .. 15

4.3.2 Degradacién de la vela solar . . . . . . .. . ... oL 16

4.4  Perturbacién debida a otros cuerpos . . . . . . . ... 17
4.4.1 Perturbacion debida a la gravedad lunar . . . . . . ... ... ... 17

4.4.2 Perturbacién debida a la gravedad solar . . . . . .. ... ... .. 18

4.4.3 Perturbacion debida a los planetas del sistema solar . . . . . . . .. 19

4.5 Perturbacion debida a la atmésfera . . . . . .. .00 19

5 Validacién del modelo dindmico 21
6 Primera aproximacion a una misién a Jupiter 24
6.1 Orbita de parking . . . . ... 25
6.2 Trayectoria a Jupiter . . . . . . .. ..o 27
6.3 Degradacion optica de la misién . . . . . . ..o 30

7 Conclusién 36
8 Trabajo futuro 36

9 Presupuesto 38



10 Pliego de condiciones
11 ODS

Referencias

38

42

43



Indice de tablas

3.5.1 Caracteristicas de la misiéon IKAROS . . . . . . . . ... .. ... .. ...
6.0.1 Datos de los coeficientes 6pticos [12] . . . . . . .. ..o oL L
6.0.2 Datos de lanave . . . . . . . ... ..
6.1.1 Condiciones iniciales de la trayectoria de parking . . . . .. ... ... ..
6.3.1 Datos y sus valores utilizados en los célculos [12] . . . . . ... .. ... ..
6.3.2 Datos de degradacién [13] . . . . .. ... oo
9.0.1 Presupuesto detallado . . . . . . . . ... ...
10.0.Especificaciones del Ordenador . . . . . . . . . .. ... ... .......
10.0.Requisitos de Propiedades para MATLAB y Mathematica . . . . .. . ..



Indice de figuras

3.2.1 Vela sola tipo Clipper . . . . . . . . . . . . . . .
3.2.2 Configuraciones velas . . . . . . . . . ..o
3.2.3 Configuracion ribbed sailer . . . . . . . . ... oo
3.24 Velasolar de disco . . . . . .. ..
3.3.1 Patrén de doblaje Flasher . . . . . . . . . ... ... ... ... ... ..
3.3.2 Patrén de doblaje Miura-ouri . . . . . . . ..o
3.3.3 Patrén de doblaje leaf-in . . . . .. ..o
3.5.1 Imégen de la vela solar IKAROS [9] . . . . . . .. ... ... . ...
4.1.1 Sistema de referencia heliocéntrico. . . . . . . . . ...
4.3.1 Variacion de la presion solar con la distancia al Sol . . . . . . ... .. ..
4.3.2 Esquema del modelo ISR . . . . . . . . . ...
4.3.3 Esquema modelo NPRM . . . . . . ... ..o oo
4.5.1 Variacion de la densidad con la altitud . . . . . .. .. ... ... ... ..
5.0.1 Error de posicién en funcién del tiempo . . . . . . . .. ...,
5.0.2 Error de velocidad en funcién del tiempo . . . . . . . ..o
5.0.3 Error de posicién en funcién del tiempo con la perturbacién J2 . . . . . . .
5.0.4 Error de velocidad en funcién del tiempo con la perturbacién J2 . . . . . .
6.1.1 Trayectoria en la salida de la esfera de influencia . . . . . . . ... ... ..
6.2.1 Trayectoria Tierra-Jupiter . . . . . . . . . . .. ... L
6.2.2 Variacién de x [m] con el tiempo . . . . . .. ..o oL
6.2.3 Velocidad de la componente = [km/s| . . . . ... ...
6.2.4 Velocidad de la componente y [km/s| . . . ... ...
6.2.5 Aceleracién de la componente r [km/s] . . . . ..o
6.2.6 Aceleracién de la componente ¢ [km/s] . . . .. ... 0L
6.3.1 Variacion de las aceleraciones ante variacionde p . . . . . . . ... ...
6.3.2 Variacion de los coeficientes py ¢ . . . . . . ..o
6.3.3 Variacién del coeficiente ey . . . . . . ...
6.3.4 Variacion de la aceleracién radial debida a la degradacién expresada en
porcentaje . . . ..o
6.3.5 Variacion de la aceleracion transversal debida a la degradacién expresada
en porcentaje . . . ... Lo
6.3.6 Variacion de la trayectoria debida a la degradacion . . . . . . . .. .. ..

6.3.7 Variacion de la distancia debida a la degradacién . . . . . . .. ...



Nomenclatura

Variable Definicion Unidades
A Area de referencia m?

« Angulo de incidencia de la vela solar respecto a la direccion del Sol radianes
By Coeficiente no-Lambertiano de la parte trasera de la vela solar -

By Coeficiente no-Lambertiano de la parte delantera de la vela solar -

c Velocidad de la luz en el vacio km/s
Cp Coeficiente de arrastre -

Fspr Fuerza de presién de radiacion solar N

Fp Fuerza de resistencia atmosférica N

G Constante de gravitacién universal km?/kg - s*
H,; Altura caracteristica en el modelo atmosférico km

Jo Coeficiente zonal armoénico de segundo orden de la Tierra -

A Constante de degradacion -

Lo Luminosidad solar W/m?
my Masa del cuerpo principal (Tierra) kg

Mo Masa del satélite kg

ms Masa del tercer cuerpo (Luna o Sol) kg

L Pardmetro gravitacional estandar de la Tierra km3/s?
Hmoon Pardmetro gravitacional estandar de la Luna km3/s?
Hsun Pardmetro gravitacional estdndar del Sol km? /s
Hmercury Parametro gravitacional estandar de Mercurio km? /s
hvenus Parametro gravitacional estandar de Venus km?3 /s
[hmars Parametro gravitacional estandar de Marte km? / 52
Liupiter Pardmetro gravitacional estandar de Jupiter km3/s?
Msaturn Pardmetro gravitacional estandar de Saturno km3/s?
Mhuranus Parametro gravitacional estandar de Urano km? /s
[neptune Parametro gravitacional estandar de Neptuno km?3 /s
[pluto Pardametro gravitacional estdndar de Plutén km3/s?
pr Pardmetro gravitacional estandar de la Tierra km3/s?
Psp Presién de radiacién solar N/m?
pJ, Componente radial de la perturbacién gravitacional zonal N/kg
pJy Componente azimutal de la perturbacion gravitacional zonal N/kg
pJy Componente polar de la perturbacién gravitacional zonal N/kg
r Distancia radial desde el centro del Sol hasta el satélite km

o Distancia promedio Tierra-Sol (1 AU) km

rE Radio de la Tierra km

ro Radio de la Tierra km
Tpark Altitud de la orbita de parking km

Rg Radio del Sol km

p Coeficiente de reflexion de la vela solar -

p(2) Densidad del aire a la altitud z kg/m?




Variable Definicion Unidades
by Dosis de radiacién solar acumulada -

) Dosis de radiacion solar de vida media -

S Superficie de la vela solar m?

S, Densidad de flujo de radiacién solar W/m?
v Velocidad del satélite km/s
Upark Velocidad en la 6rbita de parking km/s
Urel Velocidad relativa del cuerpo con respecto al aire km/s
Uy Componente radial de la velocidad en coordenadas esféricas km/s
Vg Componente azimutal de la velocidad en coordenadas esféricas km/s
Vg Componente polar de la velocidad en coordenadas esféricas km/s
Untm Velocidad de la atmoésfera km/s
WE Velocidad angular de la atmédsfera rad/s
XY, Z Coordenadas cartesianas del satélite en el espacio km

Factor de reflexion especular de la superficie de la vela solar




1. Introduccion

La exploracion espacial ha avanzado significativamente en las iltimas décadas, impulsada
por el deseo de expandir nuestro conocimiento del universo y explorar nuevos mundos.
Entre los cuerpos celestes que despiertan un particular interés cientifico se encuentra
Jupiter, el planeta mas grande de nuestro sistema solar. Las misiones hacia Jupiter
presentan desafios importantes debido a las grandes distancias y las condiciones extremas
a las que son sometidas las naves espaciales.

Una de las tecnologias emergentes en la propulsion espacial es el uso de velas solares,
que aprovechan la presién de la radiacién solar para generar impulso. Este método ofrece
la ventaja de no requerir combustible convencional, lo que reduce la masa de la nave y
potencialmente los costos de la misién. Ademads, las velas solares pueden proporcionar
un empuje continuo durante largos periodos, lo que es especialmente beneficioso para
misiones interplanetarias de larga duracion.

El presente estudio se centra en la viabilidad de utilizar velas solares para una misién a
Jupiter. Esta investigaciéon preliminar abarca el diseno de un propagador orbital capaz de
considerar las perturbaciones introducidas por el uso de velas solares, como las variaciones
en la radiacién solar y la influencia gravitacional de otros cuerpos celestes. A través de este
analisis, se busca establecer los parametros clave y las estrategias necesarias para llevar a
cabo una mision exitosa a Jupiter, aprovechando las ventajas que ofrece esta innovadora
tecnologia de propulsion.

El desarrollo de misiones interplanetarias con velas solares no solo representa un avance
tecnologico significativo, sino que también abre nuevas posibilidades para la exploracién
sostenible del espacio profundo. Este estudio contribuye al entendimiento y la planificacion
de futuras misiones que podrian expandir nuestros horizontes y llevarnos a nuevos rincones

del sistema solar.

2. La vela solar

La vela solar es un tipo de propulsiéon para vehiculos espaciales que es capaz de
emplear la transferencia de momento proporcionada por los fotones que se reflejan en
una membrana con un alto ratio superficie-masa para acelerarse. Este método presenta
varias ventajas frente a los métodos de propulsiéon convencionales, ya que no requiere de
combustible y genera un empuje continuo. Aunque el empuje generado por la vela solar
es del orden de milinewtons, la aceleracion constante que produce hace de este tipo de
propulsién una solucion idénea para ciertos tipos de misiones de exploracién espacial,
tales como misiones interplanetarias de larga duracion y observatorios solares.

Una de las caracteristicas mas destacadas de la vela solar es la posibilidad de controlar

su direccién mediante la variacion del dngulo de la vela respecto al Sol. Esto permite



ajustar la direccién en la que se ejerce la fuerza debida a la radiacion solar, proporcionando
un control preciso sobre la trayectoria del vehiculo espacial. Este control direccional es
crucial para maniobras de navegacion precisas, como las correcciones de curso en misiones
de exploracién.

La propulsion de la vela solar se basa en la presién de radiacién solar (SPR, por sus
siglas en inglés), por lo que es necesario disponer de modelos mateméticos adecuados
para evaluar el empuje ejercido. Estos modelos deben considerar varios factores, como la
incidencia de los fotones, el dngulo de incidencia, la reflectividad del material de la vela
y la variabilidad de la presién solar en diferentes regiones del espacio. Estos modelos se
describiran posteriormente en la seccién 4.3.

Ademads de los aspectos técnicos, las velas solares presentan ventajas significativas
desde una perspectiva de sostenibilidad. Al no requerir de combustible, las velas solares
reducen la necesidad de llevar grandes cantidades de propulsante a bordo, disminuyendo
asi la masa total del vehiculo espacial y permitiendo un mayor espacio para carga tutil
cientifica y tecnologica. Esta caracteristica hace que el empleo de velas solares sean una
opcién atractiva para misiones a largo plazo, donde la eficiencia y la reduccién de costos

son factores criticos.

2.1. Historia de la vela solar

La navegacion solar se considerd por primera vez por Johanes Kepler en 1608, quien
escribi6 en una carta a Galileo Galilei acerca de una vela en el espacio capaz de capturar
la luz del sol de la misma manera que la vela de un barco atrapa el viento. [17]

En 1865, James Clerk Maxwell demostré que los fotones tienen energia y momento
que pueden transferir a otros objetos, y a principios del siglo XX unos ingenieros rusos
plantearon la idea de volar en el espacio con enormes espejos hechos de laminas muy
delgadas.

Tras diferentes investigaciones relacionadas con la navegacién solar, en 1974 se demostré
la viabilidad de la idea cuando la nave espacial Mariner-10 se encontré sin suficiente
propulsién para los controladores de actuacién. Este problema se solucioné alineando los
paneles solares de la nave de manera que la luz incidente ejerciera una fuerza sobre los
mismos, estabilizando el satélite y permitiendo continuar con la mision.

En 2010, la misién IKAROS, lanzada por la Agencia Japonesa de Exploracion Aeroespacial
(JAXA), demostré exitosamente la navegacion solar. Esta fue la primera nave en usar una
vela solar de manera efectiva. Para ello, se desplegd una membrana de 14 metros por lado
usando la presion de la luz solar para impulsarse a través del espacio.

Posteriormente, se han realizado otras misiones con velas solares, entre ellas, la mision
LightSail de The Planetary Society, que tuvo su primer vuelo de prueba en 2015 y su

mision operativa en 2019, y la mision NEA Scout de la NASA, con el objetivo de explorar



un asteroide cercano a la Tierra con velas solares.

3. Diseno de la vela solar

En esta seccidén, se explica el diseno de las velas solares. Se comentaran algunos de los
diferentes tipos de velas solares asi como los diferentes tipos de mecanismos de despliegue
que se han desarrollado hasta el momento. Ademas, se hard una breve introduccién a los

métodos de doblaje y materiales usados en las membranas de las velas solares.

3.1. Mecanismo de despliegue

El despliegue de la membrana es el primer paso a realizar y es crucial para el correcto
funcionamiento de la vela solar.

Los métodos de despliegue se pueden dividir en dos categorias: velas desplegadas por
fuerza centrifuga y velas desplegadas por brazos [14].

El primer tipo usa, como su propio nombre indica, la fuerza centrifuga para el despliegue
de la membrana sin ninguna estructura de soporte. Este tipo de despliegue, también
llamado mecanismo de despliegue rotatorio, consiste en dos etapas. La primera estapa
proporciona la forma de cruz a la vela para, posteriormente, desplegar la vela en la segunda
etapa.

La ausencia de brazos en este método ayuda a minimizar el peso del mecanismo
de la vela solar y facilita el despliegue de la misma. Ademads, las velas desplegadas
por giro presentan un gran momento angular proporcionando estabilidad y rechazo de
perturbaciones. Sin embargo, este momento angular provoca que los cambios de actitud
requieran mas energia y sean mas lentos [5].

Un ejemplo de este tipo de vela solar es la empleada en la misién IKAROS (de sus
siglas en inglés, Interplanetary Kite-craft Accelerated by Radiation Of the Sun). La vela
de TKAROS tenia, como también se ha comentado anteriormente, un diseno cuadrado
con una superficie de 14 x 14 metros (196 metros cuadrados) y estaba compuesta de un
material polimérico ultraligero con un revestimiento de aluminio altamente reflectante.

IKAROS utilizé6 un innovador método de despliegue mediante fuerzas centrifugas
generadas por la rotacion de la nave, lo que permitié una expansién controlada y segura
de la vela. Este mecanismo rotatorio no solo minimizé el peso al prescindir de estructuras
de soporte, sino que también proporcioné una gran estabilidad a la nave. Ademas, la
vela incluia células solares integradas en su superficie para generar energia adicional,
demostrando una tecnologia hibrida que combina propulsion fotonica y generacion de
energia solar.

El éxito de IKAROS validé la viabilidad técnica de las velas solares para misiones

interplanetarias, proporcionando datos valiosos sobre la gestién de cargas y las propiedades



de los materiales en el entorno espacial.

El segundo tipo, las velas estabilizadas en tres ejes, presentan mecanismos de despliegue
relativamente complicados. Estos requieren de brazos rigidos para mantener la tensién en
la vela y evitar que esta colapse. De esta manera, si los materiales usados en los brazos
no son perfectamente rigidos, la velocidad de los ajustes de actitud se debe limitar para
evitar el pandeo de estas estructuras debido a su propia inercia.

Estos mecanismos se clasifican habitualmente en tres tipos segin el método usado.
En el despliegue por Inflado se utilizan gases para inflar estructuras que soportan la
vela, proporcionando una rapida y sencilla forma de desplegar la vela en el espacio. El
despliegue Mecanico emplea brazos mecéanicos que se extienden para desplegar la vela.
Aunque es un método robusto, puede ser complejo y pesado. Finalmente, el despliegue
Elastico utiliza materiales elasticos que, al ser liberados, despliegan la vela mediante su
propia tensién interna. Este método puede ser eficiente en términos de peso, pero requiere

materiales especializados para garantizar la durabilidad y la fuerza necesarias.

3.2. Tipos de velas solares

En este apartado se discuten diferentes tipos de configuraciones de velas solares. Puesto
que se han desarrollado multiples tipos de velas solares, se describiran a continuacién los
mas destacables y que se consideran viables para esta mision

El disenio de las velas solares se centra principalmente en las cargas aplicadas sobre
las mismas. Tras un estudio en el JPL (Jet Propulsion Laboratory) en 1997, se determiné
que se podian realizar estructuras muy eficientes con la vela solar cuadrada.

Ademas de las cargas aplicadas sobre la vela, se deben tener en cuenta también la
mision a realizar ademas de las restricciones de temperatura. Por otra parte, se encuentran

también las restriccidénes debidas a la fabricacion de las velas.

3.2.1. Vela tipo Clipper

En esta configuracién, los brazos estan sujetos al méstil a menos de 90° para crear la
estructura que se muestra en la Fig. 3.2.1. Este tipo de vela mantiene todos los largueros
y riostras en el lado de sotavento de la vela, permitiendo un despliegue sin restricciones

de la vela y evitando la doble iluminacién de la vela al reflejar la luz [18].



Figura 3.2.1: Vela sola tipo Clipper

Segtun datos bibliogréaficos, la mejor configuracién para este tipo de vela es la mostrada
anteriormente, que consiste en cuatro velas triangulares repartidas entre los brazos contra

a una vela cuadrada completa.

3.2.2. Quadsailer y trisailer

La configuracion quadsailer utiliza cuatro velas completamente separadas, sujetas cada
una por un par de largueros articulados. Cada vela puede colocarse en cualquier posicién y
rotar sobre su eje gracias al movimiento de estos brazos. Ademads, el cabeceo y la guinada
se pueden conseguir mediante la variacién del angulo de las velas solares con respecto al
Sol en pares de velas solares, o juntando dos velas para alterar la presion ejercida sobre
ellas.

Dado que los largueros no estan estabilizados con tensores, estos deben ser reforzados
para soportar las cargas de flexién de las velas. Esto provoca que esta configuracion
presente cargas superiores a la vela solar cuadrada y, por tanto, un peor desempeno.

Por otra parte, la configuracién trisailer utiliza tres velas separadas, similares a las
mostradas anteriormente en el quadsailer, y se puede controlar completamente en todos
sus ejes.

La representacién de estos dos tipos de vela solar se muestran en la Fig. 3.2.2

3.2.3. Ribbed sailer

Esta configuracién se basa en costillas flexibles que se pliegan alrededor del eje central
Fig. 3.2.3. Esta configuracion usa diferentes antenas que ya han operado satisfactoriamente
en el espacio. Ademads, la tension en las costillas produce la fuerza necesaria para el

despliegue de este tipo de velas de manera que las velas se pueden desplegar a la vez.



(a) Configuracién quadsailer (b) Configuracién trisailer

Figura 3.2.2: Configuraciones velas

Figura 3.2.3: Configuracion ribbed sailer

3.2.4. Vela solar de disco

En este tipo de vela, la fuerza centrifuga del movimiento del giro se usa para mantener
la forma de la vela, eliminando la necesidad de estructuras de soporte rigidas, lo que
permite una construcciéon mas ligera y eficiente.

La configuracion de la vela solar de disco es, esencialmente, un disco cuyas dimensiones
pueden variar dependiendo de la misién a realizar. El perimetro puede presentar segmentos

rectilineos o con una pequena curvatura como se presenta en la Fig. 3.2.41



Figura 3.2.4: Vela solar de disco

3.3. Patrones de doblaje

Con el objetivo de facilitar el transporte de la vela solar, la membrana de la misma
suele plegarse para que se pueda almacenar de manera compacta dentro del mecanismo
de despliegue.

Para ello, se han estudiado métodos de doblaje basados en el principio del origami. En
1985, Koryo Miura desarrollé el método de plegado y despliegue de grandes membranas
en el espacio. Este método, llamado Miura-ouri y representado en la Fig. 3.3.2 transformo
el problema de doblaje bidireccional de un plano en un plano infinito [8].

Por otra parte, el patréon de doblaje Flasher, Fig. 3.3.1, se disend por los artistas
de origami Jeremy Shafer y Chris Palmer[16]. Este patron es el usado por la NASA
para plegar las velas solares, ya que el JPL desarrollé un nuevo modelo de doblaje tipo
flasher, que combina pliegues diagonales y rectangulares y podrian ser cuadrilaterales o

pentagonales.
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Figura 3.3.1: Patrén de doblaje Flasher



Figura 3.3.2: Patrén de doblaje Miura-ouri

Algunos mecanismos rigidos basados en el patrén de doblaje flasher se han estudiado
por el Jet Propulsion Laboratory (JPL). El modelo de doblaje de hoja tinica, mostrado
en la Fig. 3.3.3, puede ser plegado y desplegado desde uno o méas puntos de sujecién. Este

es el modelo usado en la mision IKAROS, quue adopté un patrén tipo leaf-in.

Figura 3.3.3: Patrén de doblaje leaf-in

3.4. Materiales para las membranas

El uso de polimidas metalizadas de uso comercial o films de poliéster son materiales
aceptables para vehiculos espaciales o prototipos de velas solares de tamano reducido.
Sin embargo, estos materiales, junto con los ensamblajes manuales, no son précticos para
aplicaciones de velas solares a gran escala. Es por ello que, actualmente, se estan realizando
investigaciones cuyo objetivo es reducir el grosor del material y mejorar la eficiencia de
los procesos de ensamblaje [15].

Tras el estudio realizado acerca del uso de films poliméricos en el NASA ECHO I,
un balén inflable fabricado con Mylar (marca registrada que se utiliza comtinmente para
referirse a una pelicula de tereftalato de polietileno o PET), y metalizado en ambas
caras con aluminio, se demostro que la mayor fuerza de deformacion en estas estructuras
es la presién debida a la luz solar. Ademads, se destacaron tres areas problematicas
del uso de polimeros en misiones espaciales de larga duraciéon que podrian provocar

pérdida de material, cambios en las propiedades fisicas y una degradacion acelerada: los



efectos térmicos, los efectos fotoquimicos debidos a la radiacién ultravioleta y la radiacion
ionizante.

En la actualidad, los materiales usados para la fabricacién de las membranas de
las velas solares tienen propiedades 6pticas e infrarrojas. El PEN, siglas de polietileno
naftalato, un tipo de poliéster que es conocido por sus excelentes propiedades mecénicas,
térmicas y de barrera, tiene la menor densidad por area, aunque presenta poca resistencia
a la radiacion ultravioleta. El PET también tiene una baja resistencia a la radiacion
ultravioleta y no puede ser expuesto a la luz solar por largos periodos, por lo que requiere
un recubrimiento en ambas caras. Finalmente, las polimidas (PI) tienen una elevada
resistencia a la radiacion y pueden mantener sus propiedades fisicas y mecéanicas en
un amplio rango de temperaturas. Esto, junto a su gran adhesion a films metalicos y
adhesivos, las convierte en uno de los principales candidatos para la fabricacion de las

membranas.

3.5. Dimensionamiento

El dimensionamiento de la vela solar es crucial en el estudio de una misién espacial
con este tipo de dispositivos, puesto que la aceleracién debida a este modo de propulsion
se debe principalmente a la relacién entre la superficie de la membrana y la masa del
satélite.

Segtn el libro ”Space Sailing”, escrito por Jerome L. Wright [18], el dimensionamiento
de la vela solar se determina por dos factores principales. El primer factor es la masa del
satélite, asi como la naturaleza de la trayectoria de la misién. El segundo es el analisis del
tiempo de la trayectoria del viaje.

Puesto que este calculo debe realizarse de manera iterativa para poder obtener un
valor de la superficie de vela solar necesaria, se tomara como referencia para este estudio
la misién IKAROS”. A pesar de la diferencia en la distancia de las misiones, se toma
esta mision como referencia por ser una de las pocas misiones que se han realizado con
éxito con velas solares y para tener un valor del ratio superficie-masa razonable. De esta

manera, las condiciones se muestran en la Table 3.5.1.

Valor
m [kg] | 310
S [m?] 196

Tabla 3.5.1: Caracteristicas de la misién IKAROS



Figura 3.5.1: Imagen de la vela solar IKAROS [9]

4. Modelo dinamico

En los siguientes apartados se describe el modelo dinamico con el que se han realizado
los célculos de la mision a Jupiter. Este es fundamental para predecir el comportamiento

y la trayectoria de la nave espacial.

4.1. Sistema de coordenadas de referencia

Para facilitar el célculo del propagador con el uso de velas solares, se usard un sistema
de referencia heliocéntrico como se muestra en la Fig. 4.1.1 en coordenadas esféricas.
El sistema de coordenadas esféricas se caracteriza por tres variables principales como se
puede apreciar en la Fig. 4.1.1 r, 0, ¢.

La variable r representa la distancia radial desde el centro de masas del sistema, en
este caso el Sol, hasta el cuerpo de estudio, en este caso el satélite. La variable 6 es el
angulo azimutal, definido en el plano XY con valores de 0 a 27. Finalmente, ¢ es el angulo

polar, medido desde el eje Z, con valores desde 0 a 7.
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Figura 4.1.1: Sistema de referencia heliocéntrico

Siguiendo este sistema de referencia, se realizaran los calculos en coordenadas esféricas
para, posteriormente, obtener los resultados en coordenadas cartesianas mediante el siguiente

cambio de coordenadas.

X =rcosfcoso

Y =rsinfcos ¢ (1)
Z =rsin¢
X cosfcos¢p —rsinfcos¢p —rcosfsing| |r
Y| = |sinfcos¢ rcosfcos¢ —rsinfsing| |0 (2)
Z sin ¢ 0 7 COS ¢ b

4.2. Ecuaciones de movimiento

Las ecuaciones de movimiento en coordenadas esféricas son las siguientes:

i —r¢? — rf% cos® ¢ = —% + ay,
r
76 cos o+ 270 cos ¢ — 2r9d> sin ¢ = agy (3)

ré + 27'”¢ + r6? sin ¢ cos ¢ = a,

Definiendo las siguientes velocidades
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Vp =T
ngré (4)
U(b:T‘gZ.S

podemos obtener las ecuaciones de movimiento como sigue:

=1,
. 1
0 =

r COS qﬁve
.1
¢ = ;%

5)

. Ly 2 H (
Uy = ; (’U@ +v¢) 2 + a,

1
Vg = — (Vgvg tan ¢ — v,vg) + ag

r

1

Vp = - (v tan ¢ + v,vy) + ay

4.3. Efecto de la vela solar

Como se ha explicado anteriormente, debido al uso de la vela solar, los fotones incidentes
sobre la superficie debidos a la radiacién solar transfieren momento al sistema, ejerciendo
una presion sobre el mismo. Esta presién se modeliza respecto a la distancia del Sol, como

se indica en la Eq. (6).

a2 (2)

donde:

So = 1368 W/m” es la constante solar

¢ es la velocidad de la luz en el vacio

ro = 1 AU en km

r es la distancia en km

De la ecuaciéon anterior, se puede deducir que la presion solar decrece a medida
que aumenta la distancia respecto al Sol. Con el objetivo de estudiar esta variacién, se
ha representado la presion solar para diferentes distancias correspondientes a diferentes
planetas en el sistema solar. Puesto que la mision a estudiar se dirige a Jupiter, se ha
analizado ademas la variacién de esta presién solar para las distancias minima y maxima
de Jupiter respecto del Sol, correspondientes al perihelio y afelio de la érbita del planeta

gaseoso. Esta gréfica se puede observar en la Fig. 4.3.1.
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Figura 4.3.1: Variacién de la presion solar con la distancia al Sol

Siguiendo este principio, existen diferentes simplificaciones de las caracteristicas opticas
de la vela solar, resultando esto en diferentes modelos de las fuerzas que actiian sobre la
vela solar.

En primer lugar, el Modelo de Reflexion Ideal (IRM) considera la superficie idealmente
reflectiva. De esta manera, la fuerza se modela teniendo en cuenta solamente la superficie

de la vela y el angulo de incidencia de dicha superficie respecto de los fotones incidentes

[6].
De esta manera, la fuerza aplicada por los fotones incidentes en este modelo viene

determinada por la siguiente ecuacion:
Fspr = (2PspScos*a) (7)
donde
= S es la superficie de vela solar

= « es el angulo incidente

El esquema de esta fuerza se muestra en la Fig. 4.3.2:
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Figura 4.3.2: Esquema del modelo ISR

En segundo lugar, el Modelo de Reflexion Imperfecto (NPRM) considera seis coeficientes

de la membrana de la vela solar. Estos coeficientes son {p, (, €f, €, By, By}, donde

= p es el coeficiente de reflexion

( es el factor de reflexion especular

ey es el coeficiente de emision de la parte delantera de la vela

€, es el coeficiente de emisién de la parte trasera de la vela

By y By son los coeficientes no-Lambertianos de la parte frontal y trasera de la vela

respectivamente.

Este modelo se representa en la Fig. 4.3.3 y sus ecuaciones se desarrollardn en el

siguiente apartado.

Sol 3
"
Iaol.o t
]110 .
.{({61][6
(l\(\ .
Y -
RC
L O
2O
Vela solar

Figura 4.3.3: Esquema modelo NPRM

Finalmente, el Modelo de Reflexiéon Imperfecto Simplificado (SNPRM) es un modelo
pseudo ideal en el cual los coeficientes 6pticos del modelo anterior se simplifican en un
solo coeficiente.

Para el estudio a realizar, se usara el modelo NPRM mediante el cual se determinaran

las aceleraciones debidas a la vela solar.
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4.3.1. Aceleracién debida a la vela solar

Utilizando el modelo previamente comentado, la aceleracion debida a la presion se
puede modelar con dos componentes: la componente normal y la tangencial de la superficie.

Las ecuaciones de estas aceleraciones se muestran a continuacién [13].

r

S -cosa - (al - cosa + a2)
c-m (8)
aj = —2——3S - cosa-a3-sina

al:2

c-m

En estas ecuaciones, las aceleraciones al, a2 y a3 se definen como:

@l = 5(1+¢p)

1 B — ¢ B
2= (5= op+ - p B0 )
a3 = 1(1-¢p)

2
Donde los coeficientes correspondientes a la membrana de la vela solar ya se han
mencionado anteriormente, « es el angulo de incidencia de la vela respecto de la direccion
hacia el Sol, m es la masa de la aeronave y S, es la densidad de radiaciéon de flujo

electromagnético por unidad de drea definida como [1]:

3

Lo Rs\2\?
- 1—(1- (28 |
Sr 3T R% ( ( r ) ) (10)

» Rg = 1,392 x 10 es el radio del Sol en metros

donde:

» Lo =3,9 x 10% es la luminosidad solar en vatios

Asumiendo que el vuelo se da en el plano ecliptico, podemos simplificar las ecuaciones
de movimiento puesto que la inclinacién de la orbita de Jupiter es de 1 grado. De esta
manera, 0 = % y ag = 0. Asi, obtenemos las aceleraciones debidas a la presion solar en

coordenadas esféricas.

r

S - cosa(—a3 - sin*a + (al - cos a + a2) cos a)

ap = — ;nS -sin 2a(a3 - cos «v - sign(sina) 4+ al - cos a + a2)

a, =2

Finalmente, estas son las aceleraciones que se implementaran en las ecuaciones de

movimiento del satélite.
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4.3.2. Degradacion de la vela solar

Durante la vida de la vela solar, esta se ve sometida a diferentes fuentes de degradacion
que provocan que tanto la magnitud de la presién debida a la radiaciéon solar como
la actuacion de la propia vela solar se vean afectadas negativamente. La degradacion
mecanica de la vela solar (MSSD) se debe a la disminucién de la fuerza de tension de la
membrana, afectando asi a la actuacion de la vela. Sin embargo, puesto que el estudio
de este tipo de degradacién implica conceptos estructurales, no se tendré en cuenta en
este trabajo. La degradacion de la vela solar que se estudiard en la misién a Jupiter es
la correspondiente a los efectos dpticos de la membrana (OSSD). Esto provocara que la
magnitud de la aceleracién debida a la vela solar decrezca con el tiempo.

En este modelo, se describe la variacion de los coeficientes 6pticos de la vela solar con
respecto al tiempo, dependiendo pues, de la dosis de radiacién solar obtenida. Para este
modelo, se asumen las siguientes simplificaciones.

En primer lugar, la tinica fuente de degradacion son los fotones solares y particulas. En
segundo lugar, los fotones y particulas de flujo no dependen del tiempo. En tercer lugar,
los coeficientes opticos no dependen de la temperatura de la membrana de la vela ni del
angulo de incidencia de la luz solar. Finalmente, no se producen efectos de autorreparacion

en el film de la vela solar. De esta manera, podemos expresar la degradacion éptica como:

[2]

(1+de™™0)/(1+d) sipe{p}
M _dicap— o) sip=g (12)
1 sip € {e, By, By}
En esta ecuacion, la variable p es un coeficiente 6ptico arbitrario que, con el modelo de

degradacion de estudio, se vuelve una variable dependiente del tiempo. A es la constante

de degradacién definida como:

In
A= — 13
. (13

siendo 3 la dosis de radiacién solar de vida media. La variable & define la dosis de
radiacion solar a la cual se ha expuesto la vela solar y depende de la distancia de la vela

solar al Sol histérica y de la altitud historica. Esta se calcula como:

t
S (t) = <r3/ @dt) /1 yr (14)
to r
donde:

" 7o = 1AU

= « es el angulo de incidencia de la vela solar con la luz incidente
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Finalmente, la variable d es el factor de degradacién expresado como un porcentaje.

Con el objetivo de simplificar los célculos, la degradacion éptica de la membrana de la
vela solar se estudiard de manera aislada y, por lo tanto, no se incluira en los calculos de
la misién. Este estudio, sin embargo, se realizara con el objetivo de observar la variacion
de los coeficientes épticos durante la mision y conocer las consecuencias de esta variacion.

Los resultados de este estudio se detallardn en la Seccién 6.3.

4.4. Perturbacion debida a otros cuerpos
4.4.1. Perturbacién debida a la gravedad lunar

Esta seccion se centra en obtener una expresion para la aceleracion perturbadora que
resulta de incluir un tercer cuerpo en el problema, en este caso, la Luna, cuyo campo
gravitacional influye en el cédlculo de la érbita de un satélite alrededor de la Tierra.

El vector 7 representa la posicién del satélite con respecto a la Tierra, y Tmoon denota
la posicién de la Luna vista desde la Tierra y, finalmente, 7,00n/s corresponde a la posicién
de la Luna desde el satélite.

El desarrollo matematico comienza considerando la adicion de este tercer cuerpo en la

aceleracion del segundo con respecto al cuerpo principal, como se observa en la Eq. (15).

. L Gmy™  GMsTmoon/s GmoT GMsTmeon
2—0,1:(— 1 + 3 /)_( 2+ 3 00) (15)

e Tiloon/s e ngnoon
Sabiendo que g = G(my + ms) y considerando pimeon = Gms, se obtiene la Eq. (16).
Es importante notar que el segundo término es, en realidad, la aceleracion perturbadora

debida al efecto de la Luna, la cual se anade al lado derecho de la ecuacion fundamental

del movimiento relativo.

- NF ,Fmoon/s Fmoon NF -
a = -3 + Hmoon 3 3 = 3 +pmoon (16)
r ,rmoon/s Tmoon r

Para introducir la expresion de py0on €n el propagador para la integracién, cada vector
y coeficiente debe definirse previamente. Primero, im0, €S €l pardmetro gravitacional de
la Luna, que tiene un valor de 4902,800066 km? /s?. Luego, solo quedan por definir 700
Yy Fmoon/s-

En cuanto al vector myoon, la posicién de la Luna se ha obtenido de la web Horizons.
Luego, para encontrar una expresion en funcién del tiempo que pueda insertarse en la
ecuacion diferencial a integrar, se ha empleado las ecuaciones paramétricas de la Luna
para cada una de las componentes, z, y v z del vector Timon, en funcion del vector fspan.

Una vez obtenidas las coordenadas de 7,00, €n funcién del tiempo, la posicién de

la Luna vista desde el satélite, noon/s, €8 facil de obtener. Se puede calcular facilmente
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restando el vector Tyeon del vector 7, como se observa en la Eq. (17).

Tmoon/s, = Tmoon,z — L
Tmoon/s,y = Tmoon,y — Y (17)
Tmoon/s,z = T'moon,z — #

Finalmente, las expresiones resultantes en cuanto a la perturbacion gravitacional lunar

se muestran explicitamente en la Eq. (18)) y Eq. (20).

. Tmoon/s,x Tmoon,x 1
pmoon,m - Mmoon 3 - 3 ( 8)
7dmoon/s T moon
Tmoon/s,y Tmoon,y
Pmoon,y = Hmoon 3 — 3 (19)
Tmoon/s Tmoon
. Tmoon/s,z Tmoon,z 9
pmoon,z - Mmoon 3 - 3 ( 0)
7dmoon/s T moon

Cabe anadir que, considerando que ag es la aceleracion del satélite debido a la atracciéon
gravitacional de la Tierra, entonces la aceleraciéon perturbadora debido a la gravedad
lunar es aproximadamente 10~" aq, y por lo tanto la solucién obtenida al introducirla no

cambiarda mucho con respecto a los resultados obtenidos para el caso sin perturbaciones.

4.4.2. Perturbacion debida a la gravedad solar

Con el objetivo de tener en cuenta la gravedad del Sol en la determinacién de la 6rbita
de un satélite alrededor de la Tierra, se sigue el mismo procedimiento que anteriormente,
en el caso de la introduccién de la gravedad lunar. El esquema de la situacion ahora,
considera la trayectoria aparente del Sol alrededor de la Tierra.

El pardmetro gravitacional del Sol, fiqun, tiene un valor de 132712440041,93938 km?® /s2.
En este caso, los vectores Tmoon ¥ Tmoon/s S€¢ Teemplazan por 7, ¥ Teunss- Bl primero se
obtiene a partir de los datos extraidos de Horizons, mientras que el segundo sigue la
Eq. (17).

Al final, las expresiones resultantes de llevar a cabo el mismo procedimiento que en el

caso de la Luna, pero con los datos del Sol, se muestran en la Eq. (21) y Eq. (23).

Tsun/s,x Tsun,z
Psun,z = Msun ( 53 . - ) (21)

3
sun/s Tsun

3
sun/s Tsun

Tsun/s, Tsun,
Psun,y = Hsun ( 3 [ - y) (22)
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Tsun/s,z Tsun,z
Psun,z = Msun ( 3 / e ) (23)

3
sun/s Tsun

Ademas, esta aceleracién perturbadora también es siete 6rdenes de magnitud menor

que la aceleracién obtenida para el problema de dos cuerpos sin perturbaciones incluidas.

4.4.3. Perturbaciéon debida a los planetas del sistema solar

El objetivo de esta seccién es aumentar, si es posible, la precisién de los resultados
de la integracion numérica para reducir el error del vector de estado al minimo posible.
Para este proposito, también se tiene en cuenta la gravedad de todos los otros planetas del
sistema solar en forma de aceleraciones perturbadoras. El procedimiento es, nuevamente,
exactamente el mismo que para la Luna y el Sol, pero sustituyendo el tercer cuerpo por uno
de los planetas cada vez. Los tinicos coeficientes necesarios son el parametro gravitacional
de cada planeta, y la expresion de la aceleracién perturbadora a introducir en cada caso es
similar a la Eq. (16). Cabe mencionar que Plutén, aunque ya no se considera un planeta,

también se ha tenido en cuenta para mayor precision.

 flmereury = 22031,86855 km? /s?
" flvenus = 324858,592 km? /s
 fmars = 42828,375214 km? /s?

" fjupiter = 126686531,900 km? /2
" flsaturn = 37931206,159 km? /52
= fluranus = 5793951,322 km? /s?

" Jlneptune = 6835099,97 km? /52

" fpluto = 869,96 km?® /2

Los datos correspondientes a la posicién de cada planeta con respecto a la Tierra para
cada instante se extraen de la pagina web Horizons para cada coordenada, x, y y z, del

vector de posicion de cada planeta en el sistema solar.

4.5. Perturbacion debida a la atmodsfera

En este apartado, se detalla la perturbacién debida a las fuerzas de resistencia ejercidas
por la atmosfera a altitudes relativamente bajas de la Tierra.

A pesar de que la influencia de la atmoésfera es notablemente mayor en los primeros
100 km de altitud, desde esa altitud hasta aproximadamente los 1000 km, la densidad del
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aire es suficiente para desorbitar un cuerpo. Es por ello que, puesto que una etapa de la
trayectoria se realiza en una 6rbita de estacionamiento a 300 km de altitud, se estudiara
la perturbacion de la atmoésfera.

Uno de los modelos atmosféricos que permite representar la variacién de la densidad
con la altitud es el US Standard Atmosphere 1976. Este modelo se describe en la Eq. (24).

Z—Z5

p=pie T (24)

Zi+l — %
Hi -

Con ello, se representa la variacién de la densidad con la altitud en la Fig. 4.5.1 [4].

(25)

o Variacion de la densidad con la altitud
10 T T T T

)
-
S

w

Densidad (kg}’m3

10—10 L

1 0-15 L I I I
0 200 400 600 800 1000

Altitud (km)

Figura 4.5.1: Variacién de la densidad con la altitud

Se observa como el valor de la densidad decrece con la altitud de manera notable. El
efecto de esta perturbacion en el cuerpo de estudio resulta en un calentamiento del mismo
debido a la fuerza de resistencia. Esto implica un descenso en su velocidad y, con ello, la
pérdida de altitud.

Siguiendo esto, la magnitud de la fuerza de resistencia se calcula siguiendo la Eq. (26).
Fp = —%C’DpAUQ@ (26)

donde:

= (p es el coeficiente de arrastre, que depende de la forma y caracteristicas del cuerpo.

= p es la densidad del aire en la altitud correspondiente.

s A es el drea de referencia del cuerpo perpendicular a la direcciéon del movimiento.
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= U es la velocidad relativa del cuerpo con respecto al aire.

La direccién de esta fuerza es la contraria a la velocidad relativa del cuerpo. De esta
manera, podemos expresar la componente que se anadira a las ecuaciones de movimiento

COImMo:

D = =D, (27)

. D 1 ) Trel 1p(2)ACp
g — — — ——— AC - = rel Ure 28
Porag = - ois P(2) Ve Ch 5y Vel (28)

La velocidad relativa del cuerpo con respecto al aire se puede calcular con el producto

vectorial de la velocidad angular de la atmédsfera con el vector posicién del satélite.

Vool = T — Tngmn = T — @ X 7 (29)

5. Validacion del modelo dinamico

Previo al célculo de la trayectoria, se procede a realizar una validacién del propagador
en coordenadas esféricas usando el satélite LAGEOS-1.

El satélite LAGEOS-1 (Laser Geodynamic Satellite 1), lanzado por la NASA el 4 de
mayo de 1976, fue disenado especificamente para estudios de geodesia y geodindmica de
la Tierra. Este satélite orbita la Tierra a una altitud media de aproximadamente 5,900
kilometros en una érbita casi circular y con una inclinacién de 109.8 grados, lo que lo
sitiia en una 6rbita media-terrestre altamente estable [11].

La eleccién de esta orbita se debe fundamentalmente a su estabilidad. Al situarse por
encima de las capas mas densas de la atmésfera terrestre, LAGEOS-1 esta practicamente
libre de las perturbaciones atmosféricas que afectan a los satélites en orbitas mas bajas.
Esta estabilidad orbital permite que las mediciones de geodinamica sean extremadamente
precisas, sin las variaciones introducidas por la friccién atmosférica.

El diseno de LAGEOS-1 también contribuye a su estabilidad. Con una masa de 407
kilogramos y un disenio pasivo (sin componentes electrénicos o sensores a bordo), esta
cubierto por 426 retroreflectores que permiten el seguimiento preciso mediante laser desde
estaciones terrestres. Esta configuracion reduce significativamente las fuerzas perturbadoras,
asegurando que el satélite mantenga su trayectoria planeada durante décadas.

La misién de LAGEOS-1 ha sido esencial para el desarrollo de modelos precisos del
campo gravitatorio terrestre y para la medicién de movimientos tecténicos y deformaciones
de la corteza terrestre. Ademas, las pequenas desviaciones observadas en su érbita han
proporcionado datos valiosos sobre la influencia de la presion de radiacién solar y otros

efectos no gravitacionales.
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Para reducir el error con este satélite, se incorporaran al propagador las perturbaciones
debidas al achatamiento de la Tierra. Ademas, puesto que este satélite no tiene incorporada
ninguna vela solar, no se anadirdn las aceleraciones provocadas por la vela solar. La
eleccién de este satélite se debe a la falta de correcciones que se han realizado en el
satélite, facilitando asi la validacion del propagador. Asimismo, no se ha escogido un
satélite con velas solares debido a la falta de informacion en cuanto a las caracteristicas
de la vela solar, lo que complica la validacién.

En primer lugar, se detalla a continuacion el desarrollo teérico de las perturbaciones

debidas al achatamiento de la Tierra (J2). Considerando las siguientes variables:

x =1 -cos(f) - cos(¢);
y =r-cos(¢p) - sin(f); (30)
z =r-sin(¢p);

Las perturbaciones gravitacionales en el sistema de coordenadas esféricas, teniendo en

cuenta que se sustituyen los valores de x, y, z en las perturbaciones, quedan de la siguiente

manera;
PR N -(1—5(—)2)-x-
pdr = 9 2 715 r )
3 wery 2\ 2
pi=—5 e (M) =5 (2)) (1)
3 ,u-r?E Z\ 2
pJ¢——— JQ( 5 )(3—5(;))2
donde:
IT'E:63711(H1

= J, = 1082,63 x 1076

Las perturbaciones se anaden a las ecuaciones de movimiento, quedando estas:

P —rd? —r? cos® ¢ = —7% +pJ,
76 cos o+ 270 cos ¢ — 27"9¢ sin ¢ = pJy (32)

ré 4+ 27 + 6% sin ¢ cos ¢ = pJy
Finalmente, obtenemos los valores de posicién y velocidad de la pagina web Horizons
[7] para un intervalo de 10 dias entre el 3 de julio del 2021 al 13 de julio del 2021.
Con estos datos, se procede a calcular el error de la posicién y velocidad primero sin el
efecto de las perturbaciones. Estos se han graficado en funcién del tiempo. Los resultados
de este estudio que validan el propagador realizado aparecen en las Fig. 5.0.1 y Fig. 5.0.2.

En el primero se puede observar que el valor del error de posiciéon para un periodo de
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tiempo de 10 dias aumenta hasta una diferencia de 2500 km, mientras que la velocidad

se diferencia en un maximo de 1 km/s.

Error de posicion en funcion del tiempo
2500 T T T T
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Figura 5.0.1: Error de posicién en funcién del tiempo

. Error de velocidad en funcion del tiempo

o
w
T

:

Error [km/s]

o
3]
T

15 . . . .
0 2 4 6 8 10

Tiempo [dias]

Figura 5.0.2: Error de velocidad en funciéon del tiempo

A continuacién, se incluye el efecto de la perturbacién debida a la J2. Se ha decidido
incluir solamente esta perturbacion J debido al poco efecto que tienen las demas J sobre
el resultado. El error de posicién y velocidad obtenidos con la incorporaciéon de la nueva
perturbacién se muestran en la Fig. 5.0.3 y Fig. 5.0.4 respectivamente. Se observa como

tanto el error de posicion, como el error de velocidad disminuyen.
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Error de posicion en funcion del tiempo
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Figura 5.0.3: Error de posicién en funcién del tiempo con la perturbacién J2
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Figura 5.0.4: Error de velocidad en funcion del tiempo con la perturbacion J2

6. Primera aproximacion a una misién a Jupiter

El presente estudio de la trayectoria hacia Jupiter representa una primera aproximacion
a la mision. Esta se simplificara en las siguientes etapas.

En primer lugar, la etapa de lanzamiento. En esta primera fase, el satélite serd lanzado
al espacio hasta alcanzar una oOrbita de estacionamiento alrededor de la Tierra a una
altitud de 300 km sobre la superficie terrestre. Esta 6rbita proporcionara una base estable

desde la cual se iniciaran las maniobras hacia el planeta gaseoso.
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En segundo lugar, cuando el satélite se encuentre estabilizado en la érbita, se procedera
al despliegue de la vela solar. De esta manera, el satélite podra aprovechar la aceleracion
provocada por la misma en su viaje hacia Jupiter. Una vez desplegada, el satélite debera
escapar de la esfera de influencia de la Tierra.

Con el objetivo de simplificar los calculos, se asume que el satélite empieza su trayectoria
desde una posicién 6ptima tras escapar de la esfera de influencia de la Tierra.

Por tdltimo, ya con la influencia de las aceleraciones debidas a la vela solar, se procedera
con la trayectoria a Jupiter. Esta fase se considerara finalizada cuando el satélite se
encuentre en la esfera de influencia de Jupiter.

Los datos de los coeficientes opticos que se han utilizado para la realizacion de los

calculos aparecen en la Table 6.0.1.

Variable | Valor
¢ 0,94
ef 0,05
ep 0,55
By 0,79
By 0,55

A [°] 45

Tabla 6.0.1: Datos de los coeficientes dpticos [12]

Las caracteristicas de la nave se muestran en la Table 6.0.2.

Variable | Valor
m [kg] 15
S [m?] 32

Tabla 6.0.2: Datos de la nave

6.1. Orbita de parking

Definiendo la érbita de parking a 300 km de la Tierra, la velocidad de parking se puede

calcular siguiendo la ecuacion:

M
ark = | ——— =T7,73 [k 33
Upark S [km /s] (33)
donde:
= i = 398600 km? /s?

» rp = 6378 km
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= Tpark = 300 km

Tras estabilizarse en la érbita de parking, el satélite debera desplegar la vela solar. De
esta manera, el satélite orbitara alrededor de la Tierra con la vela solar desplegada hasta
salir de la esfera de influencia de la Tierra, correspondiente a 9,24 x 10° km.

El célculo de esta etapa se realizara en el sistema de referencia geocéntrico, puesto que

se quiere estudiar el movimiento del satélite alrededor de la Tierra, y su trayectoria hasta

salir de la esfera de influencia de la misma.

Ademas, sabiendo que la 6rbita de parking se realiza a una distancia relativamente
cercana a la Tierra, se tendra en cuenta en este cédlculo la influencia de la perturbacion
J2, cuya modelizacién matemética se ha desarrollado previamente en la validacién del

propagador asi como la perturbacién debida a la atmoésfera. Las ecuaciones de movimiento

que rigen este movimiento se muestran en la Eq. (34).

f—rq52—r92cosz¢:—

0

ﬁ + Dr.atm + er

6 cos o+ 270 cos o — 21”9(25 Sin @ = Dy atm + PJo
ré + 27¢ + 16 sin ¢ cos ¢ = D atm + PJo

Considerando que el lanzamiento se realiza de manera que las condiciones iniciales

de la érbita de parking se dan en el punto vernal, los valores en el sistema de referencia

heliocéntrico y coordenadas cartesianas aparecen en la Table 6.1.1.

Parametro Valor (coordenadas cartesianas)
Posicién [km] (6671,0,0)
Velocidad [km/s] (0,3,75,0)

Tabla 6.1.1: Condiciones iniciales de la trayectoria de parking

Para un tiempo de 17 dias y medio, el satélite es capaz de salir de la esfera de influencia
de la Tierra. La trayectoria de este movimiento se muestra en la Fig. 6.1.1 en la que se
observa el aumento de la distancia del satélite respecto de la Tierra con el paso del tiempo.
Este movimiento se mantiene hasta una distancia suficiente. Las condiciones finales de

velocidad, seran las utilizadas como condiciones iniciales para la siguiente etapa.
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Trayectoria en el plano xy

x [km] x10°

Figura 6.1.1: Trayectoria en la salida de la esfera de influencia

6.2. Trayectoria a Jupiter

En la trayectoria a Jupiter, el efecto de la perturbacion J2 es nulo, por lo que no se
tendra en cuenta en las ecuaciones de movimiento. Ademas, la perturbacion debida a los
eclipses se daria solamente por los planetas, cuyo tamano es muy inferior al del Sol. Es
por ello que el efecto de los eclipses se puede considerar despreciable.

Asi pues, se tendran en cuenta las aceleraciones debidas a la vela solar, cuyo efecto
decrecerd con respecto a la distancia al Sol y, puesto que la misién se dirige a un planeta
mas alejado del Sol que La Tierra, el efecto disminuira con el tiempo.

Esta etapa de la mision se dard por finalizada cuando el satélite se encuentre en la
esfera de influencia de Jupiter, cuyo radio es de 54,17 x 10° km. Esta esfera respecto al Sol
implica una distancia r = 7,237 x 108 km. Las condiciones iniciales para esta trayectoria
se corresponden a las condiciones finales de la érbita de parking.

La trayectoria del satélite en el plano X — Y se muestra en la Fig. 6.2.1. El tiempo de
integracién de la trayectoria es de 6 anos y medio para llegar a la esfera de influencia de

Jupiter.
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y [km]

Figura 6.2.1: Trayectoria Tierra-Jupiter

La variacién de la posicién de la nave respecto del sol r [km] con el tiempo se muestra
en la Fig. 6.2.2. Se observa una tendencia creciente y un comportamiento oscilatorio,

en el nimero de oscilaciones corresponde al nimero de vueltas que experimenta la nave

alrededor del Sol.

=108 x [km] vs Tiempo

X [km]

Anos

Figura 6.2.2: Variacién de x [m] con el tiempo

Ademas de la variacién de la posicion, se representan también las evoluciones de la
velocidad en el eje X e Y en coordenadas cartesianas. Estas evoluciones aparecen en la
Fig. 6.2.3 y Fig. 6.2.4 respectivamente. Se observa de nuevo el comportamiento oscilatorio

comentado anteriormente. Ademas, se observa como la velocidad decrece con el tiempo,
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correspondiente a la reduccion en la aceleracién provocada por la vela solar. Esto se debe
al incremento de la distancia respecto al Sol con el tiempo, y con ello, la disminucion de

la presién debida a la radiacién solar.

Velocidad x [km/s] vs Tiempo

10

vx [km/s]

10}

Afos

Figura 6.2.3: Velocidad de la componente z [km/s]

Velocidad y [km/s] vs Tiempo

151 1

1071 1

vy [km/s]
&

10 F 1

251 4

Afos

Figura 6.2.4: Velocidad de la componente y [km/s]

Para poder confirmar que la aceleracién decrece con el tiempo, explicacion comentada
anteriormente, se ha representado graficamente la evolucién de las aceleraciones en sus
componentes en coordenadas esféricas. Recordamos que la aceleracion en la componente

0 es constante y nula.
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Figura 6.2.5: Aceleracién de la componente 7 [km/s]
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Figura 6.2.6: Aceleracion de la componente ¢ [km/s]

6.3. Degradacion 6ptica de la mision

Con el objetivo de estudiar la degradacion éptica de la membrana de la vela solar,
cuyo desarrollo tedrico se ha explicado anteriormente, se ha representado la evolucion de
la variacién p en funcién de los diferentes valores de la dosis de radiacion solar ¥ para
diferentes valores de degradacion d.

En primer lugar, se estudia la degradacién de los coeficientes p y (. La ecuacién que

estudia la variacion de estos dos coeficientes es idéntica, por lo que la representacién gréfica
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es valida para ambos. Estos dos coeficientes se corresponden al coeficiente de reflexiéon y
al factor de reflexién especular respectivamente.

El primero describe la amplitud o intensidad de una onda reflejada respecto a la onda
incidente. Se analiza su influencia en la ecuacién de la aceleracion proporcionada por la
vela solar, variando el valor de p entre 0, correspondiente a un cuerpo sin reflexiéon y 1,
correspondiente a un cuerpo en el que toda la luz es reflejada. Se observa en la Fig. 6.3.1
que la aceleraciéon aumenta al mismo tiempo que aumenta el valor de este coeficiente. El
presente estudio y los que se muestran a continuacién se han realizado con los valores que

se muestran en la Table 6.3.1.

Variable | Valor

c [m/s] 3,0 x 10°
R, [m] 6,9599 x 10%
L, [J/¢] 3,826 x 102
S [m?] 196

m [kg] 310

¢ 0,94

€f 0,05

€ 0,55

By 0,79

B, 0,55

a [°] 45

R, [m] 1,392 x 10°
r [m] 1,496 x 101

Tabla 6.3.1: Datos y sus valores utilizados en los calculos [12]

«x10™  Variacion del médulo de la aceleracion con p

la| (m/s?)

P

Figura 6.3.1: Variacién de las aceleraciones ante variacién de p

El segundo mide la proporcién de luz incidente que es reflejada en una tnica direccion.
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Sus valores, al igual que con p, varian entre 0, indicando que la luz incidente no se refleja
de manera especular y 1, suponiendo lo contrario. Del mismo modo que el coeficiente
anterior, la aceleracién debe aumentar con el valor del coeficiente de estudio ya que, si la
luz incidente se refleja de manera especular, implica que se ejerce una mayor presion vy,

con ello, una mayor aceleracion.

Variacion de pp, pc con ¥ para diferentes valores de d

d=0.02
0.98
d=0.04
0.96
d=0.06
0.94
d=0.08
. 0.92 d=0.1
o g
0.88 d=0.15
0.86
0.84 d=0.2
0.82 ; ; ‘ ‘ :
0 1 2 3 4 5

Figura 6.3.2: Variacién de los coeficientes p y ¢

La Fig. 6.3.2, que muestra la evolucion de la variaciéon de los coeficientes p y ¢ en
funcién de la dosis de radiacién solar recibida por la vela solar y, por tanto, del tiempo
(siendo que la dosis aumenta con el tiempo), se observa que, para una degradacién del
2 %, la variacién, como cabria esperarse, es minima, estabilizdndose el coeficiente en un
98 % respecto al valor inicial. De esta manera, la variaciéon aumenta con el porcentaje de
degradacién que se le impone a la vela solar, siendo que, para una degradacién del 20 %,
el coeficiente se encontraria en, aproximadamente, un 83 % de su valor inicial.

Seguido de este estudio, se procede a analizar la variacién del coeficiente de emision de
la parte delantera de la vela (ef) referido a la capacidad de la membrana de la vela solar de
emitir radiacion térmica. Sus valores oscilan entre 0, que indica que la vela es altamente
reflectiva, y 1, indicando que la superficie emite radiacién térmica. El valor deseado para
este coeficiente es el cercano a 0, puesto que indica que la superficie es altamente reflectiva
y, por tanto, se aumenta la presion de radiacion.

En la Fig. 6.3.3 se muestra la evolucién de la variacién del valor de € en funcién de la
dosis de radiacién. Observamos que, al contrario que en el anterior caso, los coeficientes
aumentan hasta un 12 % respecto su valor inicial para una degradacion del 20 %. Como
se ha comentado antes, los valores deseados para este coeficiente son los cercanos a 0, por
lo que resulta coherente que, con el paso del tiempo, la degradacién de este coeficiente

implique el aumento de su valor, lo que significaria un descenso de la aceleracion debida
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a la vela solar.

Variacion de €, con 3} para diferentes valores de d
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1 | |
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Figura 6.3.3: Variacion del coeficiente €

Por 1ltimo, tanto el coeficiente de emisién de la parte trasera de la vela €, como
los coeficientes no lambertianos By y B, no se ven afectados por la degradacion éptica,
por lo que sus valores permanecen constantes durante toda la mision. Es por ello que la
degradacion de estos coeficientes no se estudiara con mas detalle.

Como ultima aportacion al estudio de la degradacién éptica de la vela solar, se realizara
un estudio de la variacion en la trayectoria segun la variacién de estos coeficientes. Para
ello se han considerado los siguientes valores. Estos valores se corresponden a un deterioro

del 50 % del coeficiente de reflexién.

Variable | d A
p 0.3 | 0.231
¢ 0.5 ] 0.139
€f 0.3 | 0.231

Tabla 6.3.2: Datos de degradacién [13]

Con estos valores, se procede al célculo de la trayectoria de la vela con la degradacion
optica. Puesto que esta degradaciéon afecta principalmente a las aceleraciones debidas a la
vela solar, se realiza el calculo de la diferencia entre la aceleracion con y sin degradacion.

La variacién de esta diferencia con el tiempo se representa en la Fig. 6.3.4.
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Figura 6.3.4: Variacién de la aceleracion radial debida a la degradacién expresada en
porcentaje

En esta, se observa que la diferencia crece con el tiempo. Esto se debe a que la
degradacion aumenta con el tiempo hasta estabilizarse, como se ha observado en el estudio
realizado anteriormente. Es por ello que, al principio, no debe haber mucha variacién entre
ambas aceleraciones, ya que la vela no se ha degradado y con el paso del tiempo aumenta
la diferencia debido a que el efecto de la degradacién se hace cada vez més notorio.

Se representa graficamente también la variacién de la componente transversal de la

aceleracion.
Error de a, debido a la degradacion [%] vs Tiempo
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Figura 6.3.5: Variacién de la aceleracion transversal debida a la degradaciéon expresada en
porcentaje
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En esta gréafica, se observa una tendencia idéntica a la de la aceleracion radial. Su
figura se justifica, de nuevo, por la definicién de la degradacion.

Ademas de la variacién de la aceleracion, se representa también la variacién en la
trayectoria debida a la degradacion de la vela Fig. 6.3.6. En ella se observa como la
variacion parece ser minima para un tiempo de vuelo de 30 anos. Se puede apreciar el
aumento de la variacién con la trayectoria y, como cabria esperarse, las distancias x e y

de la trayectoria degradada son menores que la trayectoria original.

<108 Trayectoria en el plano xy
I
! = = Trayectoria original
4 Trayectoria degradada
2 L
O ,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, -1
€
=
> .2
4t
B
-8 L L L : I I L I L
-6 4 -2 0 2 4 6 8 10
X [km] %108

Figura 6.3.6: Variacién de la trayectoria debida a la degradacién

Esta variacion de la distancia se aprecia en la representacién comparativa entre la

distancia x con y sin el efecto de la degradacién éptica Fig. 6.3.7.
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Figura 6.3.7: Variacién de la distancia debida a la degradacion

7. Conclusion

Se concluye que es factible llevar a cabo una mision a Jupiter utilizando velas solares.
El estudio exhaustivo de las érbitas involucradas ha validado el propagador en coordenadas
esféricas y ha demostrado que la consideracion de perturbaciones gravitacionales disminuye
significativamente el error comparado con el satélite LAGEOS. Esto asegura una precision
adecuada para la navegacién hacia el destino interplanetario.

El célculo detallado de la trayectoria hacia Jupiter ha confirmado la viabilidad técnica
de este tipo de misiones espaciales. La capacidad de las velas solares para proporcionar
una propulsion continua y sostenible abre nuevas perspectivas para la exploracién y el
estudio de planetas distantes dentro de nuestro sistema solar.

Ademas, se ha verificado que el modelo utilizado es robusto frente a las variaciones
orbitales y las condiciones dindmicas del espacio interplanetario. Este estudio representa
un avance significativo en el diseno y la planificaciéon de misiones espaciales utilizando
velas solares, destacando su potencial para la exploracion y la investigacion cientifica en

el contexto de misiones interplanetarias.

8. Trabajo futuro

El objetivo de esta seccion es proponer una continuacién de la investigacion y el analisis
realizados en este proyecto, siempre buscando una mejora en el proceso y la consecuente
reduccion de errores y aumento de precision en los resultados. Para ello, se propone llevar

a cabo un trabajo de investigacion.
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En el desarrollo de este trabajo, se han realizado varias simplificaciones en el célculo
y consideracion de algunos aspectos cruciales. En primer lugar, se deja como trabajo
futuro estudiar la actuacion de la vela solar. Esto implica controlar la érbita mediante el
ajuste del dangulo de incidencia de la vela solar. Al variar este angulo, se podria corregir
la posicion del satélite, logrando resultados mas precisos y mejorando la efectividad de la
mision.

Ademas, se considera necesario realizar un estudio detallado sobre la reentrada del
satélite en una drbita alrededor de Jupiter. Hasta ahora, solo se ha considerado hasta que
el satélite entra en la esfera de influencia de Jupiter, por lo que entender y planificar la
reentrada en una orbita estable alrededor del planeta es crucial para el éxito de la mision.

También se deja como trabajo futuro un estudio en profundidad de la misién a Jupiter
para poder disenar un satélite con unas propiedades de masa y superficie mas acordes a la
mision, ya que se han tenido en cuenta las de la misién IKAROS. Este estudio permitiria
optimizar el diseno del satélite para las condiciones especificas de la mision a Jupiter.

Ademas, es necesario estudiar la variacién de la vela solar durante la mision, para
tener en cuenta las limitaciones de los materiales en cuanto a este aspecto. La exposicién
prolongada al entorno espacial puede afectar las propiedades de los materiales de la vela
solar, por lo que un analisis detallado de estas variaciones es esencial para asegurar el
rendimiento y la durabilidad del satélite durante toda la misién.

Finalmente, se propone investigar la variacién de la temperatura sobre la vela solar, ya
que este factor puede influir significativamente en su rendimiento. Segiin datos bibliograficos
fiables, las variaciones de temperatura pueden causar deformaciones y cambios en las
propiedades reflectantes de la vela, lo que podria afectar su capacidad para generar empuje
de manera eficiente. Por lo tanto, un estudio exhaustivo sobre este aspecto es crucial para

mejorar la precision y efectividad del control de la 6rbita mediante la vela solar.
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9. Presupuesto

En este apartado se describe el presupuesto requerido para la realizacion de este
trabajo. En este, se tiene en cuenta el coste de mano de obra, considerando las horas
invertidas en la investigacion y desarrollo del estudio realizado por la ingeniera asi como

el coste del software usado en el estudio y el coste del ordenador para ello.

Actividad Horas | Coste por hora (€) | Coste total (€)
Investigacion 100 20 2000
Programacion 150 20 3000
Validacién 80 20 1600
Otros 50 20 1000
Total coste humano 380 20 7600
Costos adicionales - - -
Software Matlab - - 300
Software Mathematica - - 250
Ordenador - - 1300
Total costos adicionales - - 1850
Coste total - - 9450

Tabla 9.0.1: Presupuesto detallado

10. Pliego de condiciones

En esta seccion se detallan las carcateristicas del entorno de trabajo en el que se ha
realizado el presente trabajo de fin de grado. El 14 de Abril de 1997 se publicé en el
Boletin Oficial del Estado la regulacién acerca de las “disposiciones minimas de seguridad
y salud relativas al trabajo con equipos que incluyen pantallas de visualizacion”. En esta

publicacion se detallan las siguientes disposiciones minimas.

Real Decreto 488/1997, de 14 de abril, sobre disposiciones minimas de
seguridad y salud relativas al trabajo con equipos que incluyen pantallas de

visualizacién [3]
Disposiciones minimas

Observacion preliminar: las obligaciones que se establecen en el presente anexro se
aplicardn para alcanzar los objetivos del presente Real Decreto en la medida en que, por
una parte, los elementos considerados existan en el puesto de trabajo y, por otra, las

extgencias o caracteristicas intrinsecas de la tarea no se opongan a ello.
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En la aplicacion de lo dispuesto en el presente anexo se tendrdn en cuenta, en su caso,
los métodos o criterios a que se refiere el apartado 3 del articulo 5 del Real Decreto de los

Servicios de Prevencion.
1. Equipo

a) Observacion general: La utilizacion en si misma del equipo no debe ser una

fuente de riesgo para los trabajadores.

b) Pantalla: Los caracteres de la pantalla deberdn estar bien definidos y configurados
de forma clara, y tener una dimension suficiente, disponiendo de un espacio
adecuado entre los caracteres y los renglones. La imagen de la pantalla deberd
ser estable, sin fenomenos de destellos, centelleos u otras formas de inestabilidad.
El usuario de terminales con pantalla deberd poder ajustar facilmente la luminosidad
y el contraste entre los caracteres y el fondo de la pantalla, y adaptarlos facilmente
a las condiciones del entorno. La pantalla deberd ser orientable e inclinable a
voluntad, con facilidad para adaptarse a las necesidades del usuario. Podrd
utilizarse un pedestal independiente o una mesa regqulable para la pantalla. La
pantalla no deberd tener reflejos ni reverberaciones que puedan molestar al

USUATLO0.

c¢) Teclado: El teclado deberd ser inclinable e independiente de la pantalla para
permitir que el trabajador adopte una postura comoda que no provoque cansancio
en los brazos o las manos. Tendrd que haber espacio suficiente delante del
teclado para que el usuario pueda apoyar los brazos y las manos. La superficie
del teclado deberd ser mate para evitar los reflejos. La disposicion del teclado
y las caracteristicas de las teclas deberan tender a facilitar su utilizacion. Los
simbolos de las teclas deberdan resaltar suficientemente y ser legibles desde la

posicion normal de trabajo.

d) Mesa o superficie de trabajo: La mesa o superficie de trabajo deberdn ser poco
reflectantes, tener dimensiones suficientes y permitir una colocacion flexible de
la pantalla, del teclado, de los documentos y del material accesorio. El soporte
de los documentos deberd ser estable y requlable y estard colocado de tal modo
que se reduzcan al minimo los movimientos incomodos de la cabeza y los 0jos.
El espacio deberd ser suficiente para permitir a los trabajadores una posicion

comoda.

e) Asiento de trabajo: El asiento de trabajo deberd ser estable, proporcionando
al usuario libertad de movimiento y procurdndole una postura confortable. La
altura del mismo deberd ser regulable. El respaldo deberd ser reclinable y su

altura ajustable. Se pondrd un reposapiés a disposicion de quienes lo deseen.

2. Entorno
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a) Espacio: El puesto de trabajo deberd tener una dimension suficiente y estar
acondicionado de tal manera que haya espacio suficiente para permitir los

cambios de postura y movimientos de trabajo.

b) Iluminacion: La iluminacion general y la iluminacion especial (lamparas de
trabajo), cuando sea necesaria, deberdn garantizar unos niveles adecuados de
tluminacion y unas relaciones adecuadas de luminancias entre la pantalla y
su entorno, habida cuenta del cardcter del trabajo, de las necesidades visuales
del usuario y del tipo de pantalla utilizado. El acondicionamiento del lugar
de trabajo y del puesto de trabajo, asi como la situacion y las caracteristicas
técnicas de las fuentes de luz artificial, deberdn coordinarse de tal manera que
se eviten los deslumbramientos y los reflejos molestos en la pantalla v otras

partes del equipo.

c¢) Reflejos y deslumbramientos: Los puestos de trabajo deberdn instalarse de tal
forma que las fuentes de luz, tales como ventanas y otras aberturas, los tabiques
transparentes o translicidos y los equipos o tabiques de color claro no provoquen
deslumbramiento directo ni produzcan reflejos molestos en la pantalla. Las
ventanas deberan ir equipadas con un dispositivo de cobertura adecuado y requlable

para atenuar la luz del dia que ilumine el puesto de trabajo.

d) Ruido: El ruido producido por los equipos instalados en el puesto de trabajo
deberd tenerse en cuenta al disenar el mismo, en especial para que no se

perturbe la atencion ni la palabra.

e) Calor: Los equipos instalados en el puesto de trabajo no deberdn producir un

calor adicional que pueda ocasionar molestias a los trabajadores.

f) Emisiones: Toda radiacidon, excepcion hecha de la parte visible del espectro
electromagnético, deberd reducirse a niveles insignificantes desde el punto de

wista de la proteccion de la sequridad y de la salud de los trabajadores.

g) Humedad: Deberd crearse y mantenerse una humedad aceptable.

3. Interconezion ordenador/persona: Para la elaboracion, la eleccion, la compra y la
modificacion de programas, asi como para la definicion de las tareas que requieran

pantallas de visualizacion, el empresario tendrd en cuenta los siquientes factores:

a) El programa habrd de estar adaptado a la tarea que deba realizarse.

b) El programa habrd de ser facil de utilizar y deberd, en su caso, poder adaptarse
al nwel de conocimientos y de experiencia del usuario; no deberd utilizarse
ningun dispositivo cuantitativo o cualitativo de control sin que los trabajadores

hayan sido informados y previa consulta con sus representantes.

c¢) Los sistemas deberdn proporcionar a los trabajadores indicaciones sobre su

desarrollo.
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d) Los sistemas deberdn mostrar la informacion en un formato y a un ritmo

adaptados a los operadores.

e) Los principios de ergonomia deberdn aplicarse en particular al tratamiento de

la informacion por parte de la persona.

Siguiendo esta regulacion, el trabajo de fin de grado se ha realizado cumpliendo la
normativa publicada.

El equipo con el que se ha realizado el trabajo consiste en una pantalla de 27" con
posibilidad de regular facilmente tanto el brillo de la misma, como la inclinacién y altura.
Un teclado inclinable para la comodidad del usuario, una mesa de trabajo suficientemente
grande para poder contener el ordenador de trabajo y trabajar con el dispositivo con
comodidad asi como espacio suficiente para poder realizar apuntes a mano en caso de
requerirlo. Finalmente, el asiento de trabajo ha consistido en una silla con altura ajustable
y respaldo alto para poder mantener una postura adecuada durante la realizacion del
trabajo.

El espacio de trabajo ha consistido de una habitacién amplia y limpia, con luz natural
asi como lampara de trabajo para el momento del dia en el que se requiere. Para evitar
deslumbramientos por el sol, las ventanas estdn equipadas con cortinas. Asimismo, el
silencio en la habitacién se ha mantenido con el objetivo de obtener un buen nivel de
concentracion, evitando de este modo las distracciones durante las horas de trabajo. Por
ultimo, La temperatura del espacio de trabajo se ha regulado manteniendo una buena
ventilacion en el mismo.

En cuanto al ordenador usado, se trata de un ordenador de sobremesa cuyas especificaciones
se muestran en la Table 10.0.1. Estas caracteristicas cumplen los requisitos minimos para
trabajar con los software matematicos que se han empleado. Estos requitistos aparecen
en la Table 10.0.2. En esta ultima tabla, los requisitos de los dos sotfware son similares,
difiriendo en el espacio en disco requerido. Las licencias de estos dos programas son las

proporcionadas por la universidad.

Componente Especificacién
Procesador AMD Ryzen 9 5900X 12-Core Processor @ 3.70 GHz
Memoria RAM 32.0 GB
Disco Duro 2 TB SSD NVMe
Tarjeta Grafica NVIDIA GeForce RTX 3050
Placa Base TUF GAMING B550-PLUS
Sistema Operativo Windows 10 Pro

Tabla 10.0.1: Especificaciones del Ordenador
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Propiedad MATLAB - MATHEMATICA
Sistema Operativo Windows 10
Procesador Cualquier procesador Intel o AMD x86-64
Memoria RAM 4 GB minimo, 8 GB o més recomendado

Tabla 10.0.2: Requisitos de Propiedades para MATLAB y Mathematica

11. ODS

Los Objetivos de Desarrollo Sostenible son 17 objetivos adoptados por las Naciones
Unidas en 2015 con el objetivo de poner fin a la pobreza, proteger el planeta y garantizar
paz y prosperidad para todas las personas para el 2030 [10].

En este trabajo académico en el que se ha realizado un estudio preliminar acerca de
una mision a Jupiter, se puede considerar que esta misién, propulsada por velas solares,
se alinea con el ODS 7 (Energia asequible y no contaminante) y el ODS 13 (Accién
por el clima). El uso de la presién de la radiacién solar para propulsarse implica una
reduccion del combustible necesario para realizar la mision, reduciendo asi la dependencia
de combustibles fésiles y minimizando las emisiones de carbono, en consonancia con el
ODS 9 (Industria, innovacién e infraestructura).

Ademas, realizar la misién a Jupiter promueve la investigacién cientifica y la innovacion
tecnolégica. Es por ello que el trabajo estd relacionado con el ODS 4 (Educacién de
calidad) al fomentar la formacién de cientificos e ingenieros capacitados para el estudio

de misiones espaciales e innovacion acerca de soluciones sostenibles.
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