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/\bstract. Ei proposito inicial del trabajo surgié del

planteamiento sobre la viabilidad de realizar una mision
espacial cuya meta fuese llegar a las inmediaciones de una
estrella diferente al Sol.

En primer lugar se presenta un estudio del estado del arte, en
el que se deja patente la diferencia entre donde estamos y
donde se pretende llegar. El apartado también abarca una
comparacion de los distintos sistemas de propulsion
disponibles para misiones espaciales y la eleccion del
método de propulsion elegido para la mision de la sonda.
También se establecen las caracteristicas que tendra la sonda
necesarias para el desarrollo del siguiente bloque.

La segunda parte del proyecto consiste en la investigacion y
desarrollo por fases de la mecanica y dindmica orbital a lo
largo del viaje de la sonda. El alcance de la mision
comprende desde la salida de la sonda de la Estacion
Espacial Internacional hasta la llegada a las proximidades de
la estrella Alpha Centauri, donde se han contemplado los
distintos contratiempos que podria sufrir la sonda al
atravesar las diferentes etapas del sistema solar y la duracion
temporal del viaje.

La conclusion mas destacable tras el estudio de la mision es
la inviabilidad de llegar actualmente a Alpha Centauri por
suponer una duracion de trayecto superior a los cuatro mil
afios, aunque se obtienen por otro lado datos muy
interesantes consiguiendo alcanzar grandes velocidades
nunca registradas hasta el momento.

Palabras clave. Mecanica orbital, viaje interestelar, vela
solar, cinturon de Kuiper, Nube de Oort, astrodinamica,
Alpha Centauri.

l. INTRODUCCION

EI proyecto tiene como principal objetivo realizar un

estudio de una mision espacial para un viaje interestelar
utilizando como propulsion velas solares. El estudio se
focaliza en la realizacién de un andlisis detallado desde que
la sonda esté ubicada en la Estacién Espacial Internacional
(ISS) hasta la llegada a una orbita de la estrella Alpha
Centauri, el destino seleccionado [1]. Queda fuera del
alcance del estudio el lanzamiento desde la superficie
terrestre asi como el posicionamiento en la ISS. Por
limitacion de tiempo disponible para la realizacion de este
trabajo final de carrera, se ha tenido que acotar el contenido
de la mision. Para determinar el alcance se ha considerado
que hay numerosas misiones realizadas y documentadas con

éxito en las cuales el foco recae en el lanzamiento desde la
superficie terrestre (en nuestro caso el origen seria la
Guayana Francesa) hasta el posicionamiento de la nave en la
ISS, por lo que incluir esa parte del viaje en nuestro
desarrollo no aportaria un estudio novedoso.

El estudio se desarrolla teniendo siempre en mente las
limitaciones que un proyecto de esta envergadura presenta.
Existen obstaculos destacables como por ejemplo el tiempo
y los recursos disponibles para la realizacion del trabajo.

Se pretende llegar a realizar un estudio fundamentado, sin
perder el foco en ninglin momento. La intencion es tener en
consideracion el mayor nimero posible de etapas por las que
pasaria la nave en un caso real. La mision que nos ocupa esta
disefiada tedricamente. Haria falta un estudio de ingenieria
posterior para ver como se podria llegar a alcanzar lo que se
propone.

Se incluye en la presente memoria un estudio del estado del
arte, investigacion del espacio (Sistema Solar e Interestelar
Medio), métodos de propulsion y estudio de misiones
anteriores de alcance limitado al Sistema Solar.

La mision de la sonda se encuentra dividida en tres grandes
etapas, donde en cada una de ellas se tratan los calculos y las
estrategias idéneas para abastecer el viaje interestelar. La
primera etapa transcurre desde la salida de la sonda de la ISS
hasta la llegada al sol. La segunda etapa corresponde a la
abertura de la vela solar y el comportamiento de la sonda en
todo el viaje hasta llegar a las proximidades de Alpha
Centauri. En la tercera etapa se explica las distintas fases del
medio interestelar por las que pasara la sonda hasta la llegada
a Alpha Centauri.

Il. METODO PROPULSION

La base de la mision pasa por estudiar los métodos
potenciales para poder realizarla con éxito, comparando
ventajas y desventajas de estos y finalmente hacer un
pequefio analisis sobre el elegido [2].

Para ello se eligen las principales caracteristicas de los
métodos conocidos hasta el momento, tanto los que se
utilizan como los que estan en proceso de estudio y también
alguno que ha alimentado las obras de ciencia ficcion. Estos
métodos propuestos son: el motor quimico, el motor atdmico
(fisién, fusion y orion), el motor de antimateria, el motor
Bussard Ramjet, la vela solar, el motor de magnetosfera de
plasma y finalmente el motor de iones.

Entre las diferentes oportunidades que ofrecen cada uno de
ellos se impone que el elegido debe tener la menor masa
posible. Esta condicidn excluye todos aquellos que deban



transportar el combustible, puesto que en un viaje de tan
larga duracion es el factor que mas masa aporta.

Entonces, restan la vela solar, el motor Bussard Ramjet y el
motor de magnetosfera-plasma. Aunque este dltimo no lleva
consigo el combustible que acelera la nave, si que requiere
de Helio para introducirlo en un campo magnético y con ello,
gracias al momento transferido por la radiacion, acelerarse.
El motor Bussard requiere de altisimas velocidades para
poder recoger suficientes atomos del espacio para poder
funcionar, siendo un método inservible en un proceso de
aceleracion partiendo de bajas velocidades. Finalmente nos
queda la vela solar que, gracias a la innovacion de materiales
como el grafeno, permite disefiar una nave de muy baja masa
y aceleracion media-alta cerca de la fuente de radiacion y
casi nula a grandes distancias. Con tal de poder visualizar y
cuantificar cada método se ha realizado en la memoria una
tabla comparativa detallada de este estudio previo
incorporando ventajas e inconvenientes de cada método de
propulsion.

Fig. 1. Ejemplo de vela solar. NASA

La nave dispone de una vela solar de 2 km?, con un peso de
tan solo 1,54 kg. Con el cuerpo principal que contiene todo
el equipo necesario para la recopilacion de informacion, y la
estructura, la masa final de la nave es de 301kg.

1. VIAJE INTERESTELAR

La mision se encuentra segmentada en fases, con el propésito
de facilitar tanto la comprensidn como el desarrollo correcto
de todas las maniobras requeridas [3]. Se aplicaran
estrategias orbitales en el &mbito de la astrodindmica y la
mecénica orbital con el objetivo de alcanzar la maxima
velocidad y obtener la estrategia orbital mas dptima.

A. Fasel

La Fase 1 corresponde a la fase inicial del viaje interestelar.
Se determina que la sonda de velas solares se encuentra
disefiada y creada en la ISS (Estacidn Espacial Internacional)
y por lo tanto, sera su Orbita de salida. Suponiendo una érbita
estacionaria de la ISS, a una velocidad media en el nodo de
ascension, se encuentra la sonda. Para poder averiguar la
velocidad orbital exacta de la sonda a una cierta altitud
respecto el centro de la Tierra se ha utilizado la siguiente
ecuacion (1), donde G es la constante gravitacional, M la
masa de la Tierra y R el radio medio de la 6rbita:

Ecuacion |
Vo = G*M
1SS — R

Aplicando la ecuacion anterior la sonda se encuentra
orbitando a 7,67 km/s respecto la Tierra y se procede a
realizar una maniobra de cambio de plano, para situar-se en
el plano de la ecliptica, para a posteriori simplificar los
calculos de las transferencias orbitales. Para cambiar la
orientacion del plano de la érbita de una nave, por lo general
la inclinacion, hay que cambiar la direccién del vector de
velocidad. Esta maniobra requiere un componente de V que
sea perpendicular al plano orbital y, por lo tanto,
perpendicular al vector de velocidad inicial [4].

Si el tamafio de la drbita se mantiene constante, la maniobra
se llama cambio de plano simple. Podemos encontrar el
cambio requerido de la velocidad mediante el uso de la ley
de los cosenos. Para el caso en el que Vs es igual a V;, esta
expresion se reduce a la ecuacion (11):

Fig. 2. Esquema de velocidades cambio de plano

Ecuacion 11

6
AV = ZVisinE

Aplicando la teoria al problema en particular, se debe
realizar un cambio de plano de 51,65° (ISS) a 23,45°
(Ecliptica). Aplicando la ley de los cosenos obtenemos un
incremento de velocidad de 3,74 km/s que debe aplicarse en
el dngulo de 104,10° respecto la direccion de la velocidad
inicial de la sonda.
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Fig. 3. Gréaficos de la 6rbita inicial y final (Matlab)

Una vez realizado un cambio de plano se busca situar la
sonda a una orbita final denominada SOl (Esfera de
influencia). Donde podemos considerar despreciable la
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atraccion del planeta en comparacion con la fuerza que ejerce
el Sol.

Ecuacion 111
2
m\s
Rgo = a(ﬁ)

Sabiendo que la masa de la Tierra es m = 5,98-10%* kg, su
radio Rt = 6,37-10° m, la distancia entre la Tierra y el Sol
esd = 1,5:10'* m y la masa del Sol M = 1,98-10% kg, se
obtiene que Re=926,71-10° m o bien 145,5 radios terrestres.
El tamafio de las esfera de influencia de la Tierra es muy
pequefio comparado con la distancia entre la Tierray el Sol a
= 1,49-10" o hien 23485 radios terrestres. De modo que la
nave espacial seguird una trayectoria heliocéntrica
determinada casi exclusivamente por las condiciones
iniciales en el momento del lanzamiento y la fuerza de
atraccion del Sol.

Fig. 4. Esquema de fuerzas atraccién gravitacional del Sol y la Tierra
(Celestia)

Con el objetivo de visualizar las fuerzas que ejercen el Sol y
la Tierra justo en el punto de llegada a la 6rbita SOI final se
aplica la ecuacién (1V):

Ecuacién IV
G-M-m
Fr=—p—

Donde G es la constante gravitacional, M es la masa de la
Tierra o Sol, m es la masa de la sonda y R la distancia entre
la sonda vy el centro de la Tierra o entre la sonda y el Sol.
Analizando las fuerzas en el instante a la llegada a la drbita
SOI se obtienen valores de F+-138,74N y F; - 1784,69 N.
Para poder visualizar como cambian las fuerzas de atraccion
gravitacional con la distancia respecto al Sol y a la Tierra, se
ha modelizado un programa con Matlab que visualiza esta
variacion.
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Fig. 5. Comparativa entre las fuerzas gravitacionales del Sol y la Tierra
respecto la Sonda

En la figura (5), se representa la fuerza que ejerce el sol Fs'y
la fuerza que ejerce la Tierra Fr sobre la sonda de velas
solares situada en el interior de la esfera de influencia de la
Tierra, en el intervalo -150-Rt a 150-Rt alrededor del centro

de la Tierra. Como podemaos apreciar, la fuerza que ejerce el
Sol es practicamente constante e igual a la que ejerce sobre
el centro de la Tierra [5].

A.1 Cdnica de transferencia de Hohmann.

Una vez definida la 6rbita final a la que se debe situar la
sonda con tal de realizar el viaje hacia el acercamiento al Sol
se procede a buscar la mejor solucion de transferencia orbital
con el objetivo de minimizar combustible del propulsor con
el minimo tiempo.

coordinate (ER)

Fig. 6. Transferencia de Hohmann hacia la 6rbita SOl (Matlab)

En este caso, la elipse de la drbita de transferencia es
tangente a ambas 6rbitas inicial y final en el perigeo y apogeo
de la orbita de transferencia, respectivamente. Las orbitas
son tangenciales, por lo que los vectores de velocidad son
colineales, y la transferencia de Hohmann representa la
transferencia mas eficiente de combustible entre dos drbitas
circulares, coplanarias [6].

Para poder realizar esta Orbita de transferencia, primero de
todo se han calculado las velocidades de las orbitas inicial y
final mediante la ecuacion (I). Obteniendo velocidades
orbitales de Vi = 7,67 km/s y Vs= 0,66 km/s. Para poder
encontrar los incrementos de velocidad necesarios para
general la conica correspondiente, se ha calculado mediante
un balance de energia (ecuacion V) dénde la energia total del
cuerpo es solo la suma de suenergia cinéticay energia
potencial, y esta energia total es igual a la mitad del potencial
en el punto mas lejano a (el semieje mayor).

Ecuacion V
F= 1 V.2 GMm _ 1 , GMm
M TR T ™ e TR,

Donde V p es la velocidad en la periapsis, V4 es la velocidad
en apodpsis, R1 es radio en la periapsis y R es el radio en
apoapsis. Con tal de poder resolver el sistema se necesita otra
ecuacion. Donde se utiliza el momento angular de una
particula material respecto un punto.

Ecuacién VI
m-Vp-Ri=m-V,-a

Combinando las ecuaciones (V) y (VI) se obtienen las
velocidades (VII) y (VIII) necesarias para poder generar la
Orbita de trasferencia de Hohmann.


https://es.wikipedia.org/wiki/Energ%C3%ADa_cin%C3%A9tica
https://es.wikipedia.org/wiki/Energ%C3%ADa_potencial
https://es.wikipedia.org/wiki/Energ%C3%ADa_potencial

Ecuac;eén VII Ecuacion VIII
%=iw

Aplicando las ecuaciones anteriores se obtienen que las
velocidades necesarias para poder situarse a la drbita SOI
corresponderian a V.=0,078km/s y V,=10,81 km/s
generando un incremento de:

AV, = 10,8091 — 7,6701 = 3,14 km/s
AV, = 0,6556 — 0,078496 = 0,58 km/

nats (€
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Figura 7. Orbita de Hohmann con las velocidades en apoapsis y
periapsis (Matlab)

La sonda se encuentra a 926.714 km del centro de la Tierra,
orbitando respecto de ella a 0,66 km/s en la posicion que se
muestra en la figura 8.

Viena

Direccion Sol

Fig. 8. Posicion sonda de Velas Solares en el plano de la ecliptica
(modelado Celestia).

Situandose en el plano de la ecliptica y alineandose con la
direccion del Sol se procede a realizar otra maniobra de
Hohmann para acercarse lo mas préximo posible al Sol, y asi
realizar la abertura de las Velas Solares y empezar el viaje
interestelar hacia Alpha Centauri. Una vez ubicada como en
la figura 9 y con una distancia al Sol de 1,45-10% km, se
procede a realizar los célculos de transferencia para ubicar la
sonda a la distancia del limite térmico de 0,2 UA.

Fig. 9. Orbita terrestre y 6rbita a 0,2 UA (modelado Celestia).

Aplicando las ecuacion (1) se obtienen velocidades V4=66,72
km/s y V3=29,61 km/s. Donde es necesario alcanzar la
velocidad en apoéapsis aplicando la ecuacién (VII) de
V,.=17,68 km/s. En consecuencia generar un incremento de
velocidad negativo:

AV; = 17,6776 — 29,607 = —11,93 km/s

Como se muestra en la figura (10) se genera una drbita de
trasferencia definida como una cénica eliptica con llegada a
la peridpsis de 0,2 UA a una velocidad V,=85,94 km/s.

»
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Fig. 10. Maniobra de Hohmann a 0,2 UA (Matlab).

B. Fasell

En este apartado se estudia el comportamiento dindmico de
la sonda de velas solares mediante el diagrama del cuerpo
libre para analizar las fuerzas incidentes que actGan en ella 'y
poder extraer una ecuacion diferencial que defina su
movimiento en el espacio [7].

Intervienen dos fuerzas, la fuerza generada por la presion de
radiacion solar (fotones), Fy, que corresponde a la fuerza que
genera la vela solar y la fuerza de atraccion gravitacional del
Sol, Fs. La gravedad es una fuerza conservativa, ya que
varia s6lo en funcidn de la distancia al sol. La gravedad es
proporcional al inverso del cuadrado de la distancia al Sol, r.
Su magnitud es el producto del pardmetro gravitacional del
Sol, ps, y la masa de la sonda, m. Por lo tanto, la fuerza
gravitacional del Sol viene dada por la ecuacion (IX):

Ecuacion IX
— Hs'm .,
FSal = r2 [xryv Z]

Por otro lado, se manifiesta la fuerza de la radiacion solar
gue es no conservativa, debido a que la fuerza producida por
la luz solar depende del angulo de incision de la vela, asi
como la inversa del cuadrado de la distancia desde el Sol. La
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presidn de la radiacion solar surge del impulso presente en
cualquier flujo de radiacién electromagnética. La fuerza
llevada por una cantidad de energia se puede derivar de la
equivalencia masa-energia de la relatividad especial de
Einstein [8]. Donde R es un parametro de valor entre 0 y 1
que depende de la eficiencia del material de la vela, S es el
area de la vela solar, a el angulo de incidencia de los fotones
de luz, c la velocidad de la luz y r la distancia respecto del
Sol.

Ecuacion X
= (1+R 3,83-10%°-S- (cosa)®  _,
v=0+R): 4m-r?-c [%.3,2]

Aplicando la segunda ley de Newton se obtiene el siguiente
sistema de ecuaciones diferenciales que definird el
movimiento de la sonda en el espacio:

Zﬁy_)szSol,y

ZFx g Fw,x = FSul,x

—_

_— — .
{x_) Fv,x_FSol,x=m'x
y _)Fv,y_FSol,yzm'y

Habiendo establecido las ecuaciones que definen el
movimiento, se procede a simplificarlas y reescribirlas para
poder resolver el sistema de EDOs:

(X1=X (X'1:X
Xp= X _ )X, =X
=Y Y, =Y
Y, = Y,=V
X, = X,
.1
XZ_X:(FV,X_FSOI,X)
Y,=Y,

3~

(=7= (%, -

Como se puede observar, se trata de un sistema de 4
ecuaciones y 4 incognitas.

Para simplificar el sistema y los calculos se define la
constante k:

3,83-10%-5- (cosa)?
4m-c

k=(1+R)-

Combinando el sistema con las ecuaciones (IX) y (X) se
obtiene:

[ X=X,
, .. k s-m
X, X=(— n

- x2+y2_x2+y2>'_cosy
}}1= Y,
k us - m .
L=Y= (x2+y2_x2+y2)._smy

Una vez el sistema esta definido se deducen las componentes
COSy y siny para obtener un sistema de ecuaciones
diferenciales que definira la trayectoria de la sonda.

Ecuacién XI
X =X,

[. . (K x
{XZ_X_(E_“S)'W
V=Y,

l. s (kK y
,=Y= (E‘ HS) : (x2 + y2)3/2

Una vez se ha definido correctamente la ecuacién que
definird la trayectoria de la sonda y su funcion ha sido
resuelta con Matlab. Se procede a la interpretacion de la
solucidn especifica de la EDO, con la Sonda de Velas solares
abierta y con un angulo de incidencia de los fotones a 5°.

-4 -3 2 -1 o 1 2 3 4
0
x10

Fig. 10. Trayectoria inicial de la sonda a 0,2 UA (Matlab)

La sonda inicia su viaje en la fase de aceleracion donde se
estudia la viabilidad de incrementar su velocidad utilizando
una asistencia gravitacional con Venus como se muestra en
la figura (11).

Fig. 11. Llegada de la sonda a la 6rbita de Venus (Matlab)

Realizando un andlisis de calculo mostrado con detalle en la
memoria sobre el intento de utilizar la masa de Venus y su
velocidad orbital se Ilega a la conclusion que la sonda viaja
tan rapido que cuando pasa cerca de Venus este apenas
influye y la sonda sigue su misma trayectoria que llevaba en
su inicio [9]. Como se muestra en la figura (12) la sonda
alcanza Plutén con su méaxima velocidad de 295,118 km/s
con un angulo respecto el eje x de -57,69°. Alli la sonda
pliega velas con tal de empezar el viaje interestelar.

I | | I | |
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Fig. 12. Llegada de la sonda a la 6rbita de Plutén (Matlab)



B.1 Simulaciones dindmicas

En este apartado se han estudiado todos los posibles
problemas en la dinamica de la sonda con el objetivo de
simular los cambios que produciria en su trayectoria y
velocidad. Analizando los factores y las variables que
pueden influir mas en una dindmica no deseada y en
consecuencia provocar un fracaso de la mision. Han sido
estudiados 3 casos: Incremento en su masa figura (13),
variacion de las condiciones iniciales de la EDO figura (14)
y la variacion del angulo de incidencia de los fotones de luz
figura (15).

Fig. 13. Simulacién en el incremento en la masa de la sonda (Matlab)

'
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Fig. 15. Variacion del angulo de incidencia (Matlab)

Como se puede observar en la figura (15). Por un lado, los
valores donde el angulo esta comprendido entre 0° y 60° la
sonda es eficiente y consigue una trayectoria lineal para
poder escapar del sistema solar. Para estos angulos las
trayectorias que les corresponden son: Ko, Ki, Kz, K3, Ka. En
estos casos con valores de K calculados con detalle en la
memoria, estas sondas serfan las Unicas que aunque
cambiase su velocidad conseguirian escapar de la gravedad
del Sol. A medida que aumenta el angulo pierdes fuerza de
la vela y en consecuencia aceleracion, por lo tanto, la vela
mas rapida seria Ko (azul) y la mas lenta de las que escapan
es Ka(verde). Por otro lado, los valores comprendidos desde
55° hasta los 90° (vela paralela al fotdn incidente) la sonda
no consigue una trayectoria que escape del sistema solar y
corresponden a trayectorias elipticas y parabolicas, donde
con el paso del tiempo, la sonda terminaria impactando con
el Sol [10].

C. Faselll

La fase 1l comprende desde la salida de la 6rbita de Plutén
hasta la llegada al destino final Alpha Centauri. La mision de
esta fase es identificar las fases y riesgos que atravesard la
sonda. Tras el estudio, atravesar el Cinturdn de Asteroides,
el Frente de Choque, la Region de Hidrogeno Caliente, el
Arco de Choque y el Disco Disperso no supone peligro de
colision de la sonda con objetos celestes. Sin embargo, existe
cierta probabilidad durante el viaje a través del Cinturon de
Kuipier y de la Nube de Oort.

C.1 Cinturdn de Kuipier

Primero de todo, se ha calculado la colision tipo 1 (sonda)
con las de tipo 2 (asteroides). Para ello, en lugar de tratar de
resolver el problema con movimiento de los dos cuerpos, se
considera las de tipo 2 en reposo, mientras que la de tipo 1
se moverd con una velocidad igual a la velocidad relativa
media. Esta estrategia permite describir el problema tal y
como aparece representado en la figura (16) con un modelo
probabilistico simplificado. Se hace la suposicion del estudio
dinamico de los asteroides orbitando respecto el Sol y con
una velocidad orbital media de 4,59 km/s. La sonda entra en
el cinturdn con una velocidad Vi de 295,118 km/s. Asi, la
colision promedio 1-2 tiene lugar entre los cuerpos con
velocidades perpendiculares. En ese caso, la velocidad
relativa media resultante es de 295,15 km/s. En un tiempo
infinitesimal dT el cuerpo 1 recorrerd4 una distancia dl y
chocard con todos aquellos asteroides (Tipo 2) que se
encuentren a una distancia menor de la suma de los radios en
cualquier momento de la trayectoria descrita por la 1. Es
decir, la sonda tipo 1 puede colisionar con cualquier cuerpo
de tipo 2 cuyo centro se encuentre en el interior de un cilindro

; o dy+dy)\?
de altura igual a dt-V12 y base con area igual a m - (%)
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Fig. 16: Escenario simplificado de la sonda entrando en el cinturén de
Kuiper (Esquema modelado con Adobe llustrator).



El ndmero de asteroides de tipo 2 que cumplen esta
condicién es:

N, d, +d,
ch'7= ”'( 2

2 1\]2

) VypdT S

Con este resultado se procede a calcular el nimero de
colisiones que sufre el cuerpo sonda de tipol con los
asteroides de tipo 2 por unidad de tiempo, o frecuencia de
colisién Z1, como:

Ecuacién XI1

pom (B34, 2 e -t

Se ha supuesto que de unos 108 asteroides que orbitan dentro
del cinturén de Kuiper un cierto porcentaje equivale a cuatro
diferentes medidas, cada una con su respectiva frecuencia de
colision.

Una vez obtenidas las frecuencias de colision en los
diferentes tipos de asteroides se procede a calcular la
probabilidad en el transcurso del viaje en el interior del
cinturon.

Ecuacién X111

P(culisién A) = ZA -dT = ZA : (tf - ti)

El tiempo que transcurre la sonda en el cinturon de Kuiper
viajando a la velocidad de crucero es de 3,55-107s. Tras el
analisis de frecuencias de colision con los diferentes
didmetros y cantidades de asteroides supuestos en la
memoria, la probabilidad de choque en el Cinturén de
Kuipier es:

1
P(colisién total) = P(A) + P(B) + P(C) + P(D) =249-1071 = 40 mil millones

Como se puede observar en el resultado anterior, la
probabilidad de colisionar con un asteroide durante el viaje
en el interior del cinturén de Kuiper es muy baja, de una entre
40 mil millones.

C.2 La Nube de Oort

Una vez la sonda llega a la nube de Oort el peligro principal
sera el choque con algin objeto presente en la nube. Esta
region esta constituida por una distribucién dispersa de
cometas alrededor del Sol que vagan en orbitas lejanas, a
distancias que van desde 20.000 hasta 100.000 UA. El
tiempo necesario para que la sonda consiga cruzar la Nube
se trata de mas de mil millones de segundos (10°) que eso
significa 771,5 afios viajando y por lo tanto un dato
complicado de creer para que la sonda pueda sobrevivir por
otras causas que no sean los asteroides, como fatiga de
materiales, etc. Con el tiempo requerido para cruzar la nube
calculado, se procede a cuantificar qué probabilidad hay de
impacto en este tiempo, suponiendo el modelo simplificado
adoptado en este caso. Donde la probabilidad de colision es:

Piotisisngy = Py = Zg - dT = Zg - (t; — t;)

Py =Zp-dT =1,5168- 107" - (2,4332- 10*° — 0) = 3,691 - 107**

1 1
Py =3,691-10711 = =
® 27,1-10° 27 mil millones

Como se puede observar, la probabilidad de impacto de la
sonda con un cometa es muy baja ya que es una entre 27 mil
millones.

IV. TIEMPOS DE VIAJE

A continuacion de detalla de manera resumida los
resultados temporales de cada etapa del viaje.

Posicion | Posicion I

Etapa Incial Final AP((SX;OH (dAigs) Tacumulado
(UA) (UA)

Limite
térmico — .
Cinturén 0,2 30 29,8 246,7 | 246,7 dias
Kuiper
Limite
térmico — 0,2 39,5 39,3 325,6 | 325,6dias
Orbita Plutén
Cinturén j
Kuiper 30 100 70 410,7 | 657,4 dias
Frente de
Chogue 75 90 15 88 -
Fin Cinturén
Kuiper — 100 121 21 123,2 | 780,6 dias
Heliopausa
Heliopausa —
Arco de 121 230 109 639,5 3,9 afios
Choque
Arco de
Choque — o
Inicio Nube 230 2000 1770 10384,7 | 32,3 afios
Oort
Nube Oort 2000 50000 48000 281620 | 803 afios
Fin Nube
Oort — Alpha | 50000 277000 227000 1331828 | 4448 afos
Centauri

Tabla 1. Tiempos de viaje de la sonda

V. CONCLUSIONES

En esta memoria se muestra la primera fase tedrica de una
posible misidn, estudiando la viabilidad en el dmbito del
método de propulsién, de la estrategia de viaje, a grandes
rasgos en mecanica orbital y la astrodindmica de la sonda.

En primer lugar, se ha llegado a un punto en la ciencia
espacial en que los materiales de construccion son una de las
bases mas determinantes, ya que la masa es una de las
variables mas influyentes. En este trabajo se investigaron los
mejores materiales disponibles hasta el momento, haciendo
hincapié en la importancia de la investigacion y desarrollo
de nuevos materiales como el grafeno.

En segundo lugar, una de las conclusiones remarcables del
proyecto y de la misién en concreto, es la velocidad tedrica
alcanzada de 295 km/s mediante el método de propulsion
alternativo de velas solares y la utilizacion de la presion de
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radiacién solar. Esta velocidad teérica obtenida supera muy
notablemente las registradas hasta el momento, logrando asi
desarrollar una estrategia orbital 6ptima y propia, utilizando
el propio sistema solar con el fin de obtener la maxima
velocidad en el minimo tiempo.

Analizando los datos obtenidos en el método estudiado y
toda su dinamica propuesta, se consiguen resultados muy
interesantes obteniendo tiempos de viaje de la sonda nunca
conseguidos hasta el momento, saliendo del Gltimo planeta
enano (Plutén) en 325 dias y alcanzando a la Voyager 1
(lanzada al espacio en el 1977 y actualmente situada
aproximadamente a 120 UA vy alejandose) en tan solo 534
dias. Gracias a esta velocidad y estrategia propuesta en este
trabajo, la sonda consigue llegar a zonas del medio estelar
nunca observadas hasta el momento, como todas las capas
gue atraviesa hasta llegar a la Nube de Oort 32 afios después.
En conclusion, podran ser estudiadas y analizadas estas
diferentes zonas del espacio interestelar mediante los
equipos que incorporaria la sonda, ya que actualmente no ha
llegado ninguna otra a tales distancias.

Una de las tematicas estudiadas en este proyecto, ha sido el
andlisis de la posibles probleméticas, desde problemas
dindmicos hasta la probabilidad de colision con asteroides y
cometas en el cinturon de Kuiper y Oort llegando a unas
conclusiones muy beneficiosas en la posibilidad de colision
con alguno de ellos.

Por Gltimo, hay que remarcar todos los puntos complejos
desde un punto de vista fisico y técnico que se han estudiado
y analizado en esta memoria.

Como se puede observar en el apartado de tiempo tratado en
la memoria, el objetivo de llegar a Alpha Centauri es en
conclusiones generales imposible para estandares humanos,
puesto que tardariamos en llegar a dicha estrella 4448 afios
viajando a la velocidad obtenida en el trabajo de 295 km/s.
Para llegar a Alfa Centauri en un tiempo aceptable, se deben
alcanzar los 25.000 km/s, reduciendo el tiempo de viaje a 50
afios.

Para concluir el proyecto destacar que se han cumplido en su
totalidad los objetivos planteados al comienzo del mismo.
Elaborando un analisis del estado del arte actual y
comparando los diferentes mecanismos de propulsién y las
tecnologias asociadas, analizando las ventajas e
inconvenientes de cada uno. Llegando a determinar cudl es
el sistema de propulsién mas adecuado para un viaje
interestelar. También se ha realizado la investigaciéon y
desarrollo de la mecanica y dindmica orbital para realizar un
viaje interestelar utilizando la presion de la radiacion solar.
Se han analizado los posibles inconvenientes con los que la
sonda podria encontrarse durante las distintas etapas del
viaje. En linea de todo lo anterior, se concluye diciendo que
el desarrollo de la memoria ha cubierto todas las expectativas
planteadas al inicio.
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