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Resumen

La actual exploracion de diversas alternativas de vehiculos aeroespaciales capaces de lograr una
autonomia operacional prolongada fomenta el examen de vehiculos capaces de aprovechar la
presiéon de radiacion solar para lograr su propulsion (velas solares). Particularmente, la posibilidad
de emplear configuraciones compuestas de reflexion simple que pudieran aumentar la eficiencia
de este tipo de vehiculos, y que ain no han sido exploradas en consideraciéon de parametros
operacionales realistas, denota la necesidad de procurar un modelo detallado de las mismas. De
esta forma se buscé elaborar un modelo completo de las velas solares compuestas de reflexidn
simple como configuracidn alternativa a las velas solares planas. Asi: luego de la justificacién de la
necesidad de la realizacion de estudios mas detallados tras un repaso de la literatura pertinente al
tema, se sentaron las bases del principio de funcionamiento de este tipo de propulsidn, su calculo,
simplificaciones y fendmenos secundarios relacionados. Se realizd una comparacion de las
diversas caracteristicas de ambos tipos de configuraciones posibles: velas solares compuestas de
reflexion simple (SSPT) y de reflexidon doble (DRSPT); permitiendo fundamentar la eleccién de las
primeras en base a sus caracteristicas mas promisorias. Se procedié mediante el estudio de sus
modulos componentes (materiales, propiedades y funcionamiento), asi como su caracterizacién
como una estructura y vehiculo completo. La indagacidn sobre las propiedades del colector como
una estructura flexible con pardmetros realistas permitié demostrar preliminarmente (mediante
formulaciones analiticas y modelos de elementos finitos), que el mantenimiento del formato
necesario podria ser realizado sin mecanismos externos adicionales; y que perturbaciones posibles
en la topologia no poseerdn fuertes efectos en la misma, exceptuando la deformacidn inherente al
despliegue de la membrana. Un modelo de las propiedades térmicas del director (tras la definicidn
de los limites de la geometria de la estructura), permitié esclarecer que incluso mediante la
dispersién del haz, seran necesarias medidas adicionales para el aumento de la capacidad de
disipacion térmica del elemento, y que el balance de momentos producto de la distribucion del
haz, no afectara la operatividad del sistema. El estudio de las fuerzas experimentadas por las SSPT
y las velas solares planas permitié observar como, si bien en los casos idealizados las primeras son
ampliamente superiores, al tomar en cuenta las limitaciones fisicas de estos vehiculos en
consideracion de todo efecto inherente a una aplicacion real, incluso mediante la implementacidn
de estrategias de reduccién de masa, las velas solares planas son superiores en todo caso a las
compuestas; y que seran necesarios significativos avances tecnoldgicos en los materiales
disponibles antes de que estas ultimas puedan ser consideradas como una opcion viable de
transporte espacial. Se destacd la posibilidad de lograr un aumento sustancial en la reflectividad
de todos los componentes como el factor crucial que permitiria simultdneamente un incremento
de la eficiencia propulsiva, asi como una reduccion de la masa del vehiculo, de modo que el mismo
sea viable. Dichas conclusiones fueron reforzadas mediante el estudio de misiones posibles de
realizar (transferencias interplanetarias a Marte mediante trayectorias espirales logaritmicas),
donde se determind adicionalmente que las severas limitaciones impuestas a modo de hacer
viable la operacidn de las SSPT, hacen a las mismas no beneficiosas en términos de un control
operativo mas sencillo, removiendo todo tipo de utilidad por parte de estas.



Abstract

The current exploration of spacecraft alternatives capable of achieving a prolonged operational
autonomy fosters the research of vehicles capable of using solar radiation pressure to achieve
propulsion (solar sails). Particularly, the possibility of employing simple solar photon thrusters
potentially capable of increasing the efficiency of this type of vehicles, and that still remain to be
further examined when it comes to realistic operational conditions, points out the need to develop
a detailed model of the problem. So the objective was set to elaborate a complete model of simple
solar photon thrusters as an alternative to flat solar sails. Thus: after validating the need to carry
out more detailed studies pertaining to the operation and behavior of solar photon thrusters
during a review of the relevant literature of the topic, the foundations were laid regarding the
principles of this kind of propulsion, its computation, possible simplifications, and associated
secondary phenomena. The characteristics of both types of configurations: simple solar photon
thrusters (SSPT) and dual reflection solar photon thrusters (DRSPT); were compared, allowing the
election of the first type as the subject of the study, because of their most promising
characteristics. Then, the different modules making up the structure (their materials, properties,
and behavior) were thoroughly studied, as well as the vehicle as a whole. Regarding the collector,
considered as a flexible structure with realistic properties, it was determined (trough analytical
formulations and finite element models), that the required format of the surface could be
achieved without the need of external additional measures; and that potential disturbances in the
topology lack any meaningful impact on the element, except for the distortions inherent to the
deployment of the membrane. A model of the thermal properties of the director was carried out
(after defining the geometrical limitations of the structure). Through it, it was possible to
determine that even by scattering the incoming beam, additional measures would be required to
further increase the heat dissipation capabilities of the element, and that the balance of torques
generated by the dispersion of light does not have any significant effect on the system as a whole.
A study of the forces experienced by both SSPTs and flat solar sails, allowed to conclude that,
whilst in the ideal cases the first are highly superior to the second, after taking into account the
physical limitations of these vehicles regarding every aspect of a real-life scenario application,
regardless of the implementation of additional mass reduction strategies, flat solar sails proved to
be superior to SSPTs in every way; and that significant technological advances on the available
materials will be required before SSPTs become a reasonable alternative for space travel. An
overall increase in the reflectivity of every component stood out as the main crucial factor that
would allow simultaneously to increase the propulsive efficiency, as well as to reduce the total
mass of the system, making it viable. These results were further confirmed by the simulation of
potential missions to carry out by these vehicles (interplanetary transfers to Mars by logarithmic
spiral trajectories), where it was additionally determined that the severe limitations imposed by
the operability of the SSPTs would render them not beneficial regarding the possibility of an easier
control scheme, making them highly impractical for any conceivable application.



KpaTkui1 0630p

HacTtoswee w3yyeHMe pas/IMYHbIX aANbTEPHATUB A3POKOCMUYECKMX TPAHCMOPTHbIX CPEACTB,
CNOCOBHbIX A0CTUYL MPOAOMKUTENBHON aBTOHOMHOW paboTbl, NobyKaaeT Hac pPacCMOTPETb
annapaTbl, KOTOpPble MOryT BOCMO/1b30BaTbCA AaBJEHNMEM CO/THEYHOrO M3/y4YeHMA AN NpuBeneHUA
X B ABUXeHWe (ConHeyHble napyca). B 4acTHOCTM, BO3MOXKHOCTb MCNONb30BaHMA KOHOUIypaunuii,
COCTOSILMX M3 MPOCTOr0 OTParKeEHUs, KOTopble MOrAN Obl NOBbICUTb 3GPEKTUBHOCTb TaKoro poaa
TPaAHCNOPTHbIX CPEACTB, HE U3YUYEHHbIX elle B NaaHe peasibHbiX paboynx napameTpoB, YKasbiBAET Ha
TO, YTO HeobXxoAMMO MOMbITaTbCA CO34aTb WX MNOAPOOHYH Moaesb. Takum obpasom, Obina
nocTaBsieHa 3ajaya CO34aHWA MOMIHOW MOZLENM CONHEYHbIX MapycoB, COCTOALMX W3 MPOCTOro
OTpaKeHWsi B KayecTBe anbTepHaTUBHOW KOHOUIypaLMn NAOCKUX CONTHEYHbIX Napycos. Bcneacreme
NoATBEPXKAEHUA HEobXOAMMOCTU NpoBeAeHUs 6osee [eTaNbHOro M3y4eHWs nocne NPoCMoTpPa
COOTBETCTBYIOLLEN NMTEPATYpPbl MO 3TOMY BOMPOCY, OblIM 3aN0XKeHbl OCHOBbI NMpUHLUMNA PaboThbl
3TOro BMAAa ABuUraTenein, NpousBeaeHbl pPacyeTbl, YNPOLWEHMA U PacCMOTPEHbI COOTBETCTBYHOLLME
BTOpOCTENEHHble fiBNeHUA. 3aTem Obl/I0 NPOM3BEAEHO CPAaBHEHME PA3/IMYHbBIX XapPaKTEPUCTUK 060mX
BO3MOXHbIX TUNOB KOHOUIYPaLMIA - CONTHEUYHbIX NapycoB, COCTOALLIMX U3 NPOCTOro oTpaxeHua (SSPT),
M 13 ABolHOro otpaxkeHusa (DRSPT). 9To no3soanno obocHoBaTb BbIGOP NepBbiX BCAeACTBUE UX
bonee ObOHagEXMBAOLWMX XapPaKTEPUCTMK. [poBeAeHO M3y4YeHWe ero COCTaBAAKLWMX MoLyNeMn
(maTepuanos, cBONCTB M GYHKLMOHUPOBAHUSA), a TaKKe TaKUX Ero XapaKTEPUCTUK KaK KOHCTPYKLMA U
TpaHCMopTHOE cpeAcTBO B LesioM. M3yyeHne CBOMCTB NPUEMHMKA B KauecTBe rMHKO KOHCTPYKLNK C
peanbHbIMK NapameTpamu MO3BOJINAO NpeaBapuUTe/ibHO [0Kas3aTb (MpYM NMOMOLLM aHAUTUUYECKUX
dbopmMyn M moaeneit KOHEUYHbIX 3/1eMEHTOB), YTO COXpaHeHMe Heobxoaumoro ¢opmaTta MOXKHO
AOCTUYb, He npuberas K  WUCMNOJIb30BAaHUIO AOMNOJHUTENbHbLIX HAPYXHbIX MEXaHU3MOB; U YTO
BO3MOXHbl€ HapyLUEHUA B TOMOJIOTMM HE OKaKyT Ha Hee CyL,ecTBEHHOro Bo3aencTeuns. MckntoueHme
cocTaBasaoT gedopmaumm, cBA3aHHbIE C pa3BepTbiBaHMEM MeMbpaHbl. Mogenb TenaoBbiX CBOMUCTB
npubopa ynpaBneHua (nocne onpeaeneHna reomMeTpUUYecKUX rPaHuL, KOHCTPYKLMK), No3BOAMANA
00Ka3aTb, YTO Aarke MpuM NOMOLLM PACCEMBAHMA Nyva ANA YBE/IMYEHMA BO3SMOMXKHOCTU paccenmBaHusA
Tenna anemeHTa, NoTpebyloTca AONONHUTENbHbIE Pa3Mepbl U YTO BasaHC MOMEHTOB, ABAAIOLWNIACA
pesynbTaTOM pachnpeseneHusa ayya, He MOBAMAET HA ONepPaTUBHOCTb cucTembl. WM3yyeHue cun,
mcnbityemolx SSPT, M NIOCKMX CONHEYHbIX MAapyCcoOB NO3BOJINAO YCTAHOBUTb, YTO HECMOTPA Ha TO, YTO
B MAEANMN3MPOBAHHBIX CNYyYanaXx MepBble ABAAKOTCA HAMHOIO COBEpLUEHHEE, MPUHMMAsA BO BHUMAHUE
du3Myeckne npenenbl 3TUX TPAHCMOPTHLIX CPeACTB, B OTHOWEHWM Nobbix BO34ENCTBUI,
XapaKTePHbIX 415 PeaibHOro NPMMEHEHUA, B TOM YMCe NMYTEM BHEAPEHUA CTPATErNMM COKpaLLEeHMA
Maccbl, COJIHEYHble NIOCKMe napyca B ftobom cnyyae npesocxodaat SSPT. [nsA Toro ytobbl OHM
OblIM NPUHATHI BO BHUMaHME B KaYecTBe XKM3HEecnocobHOro BapmaHTa KOCMUYECKMX TPaHCNOPTHbIX
cpencts, TpebyeTca CywecTBEHHOE TEXHO/MOTMYEecKoe pasBUMTUE MMEKLWMXCa maTepuanos. B
KauyecTBe BaXKHelwero ¢akTopa OTMEYEHa BO3MOMKHOCTb AOCTUNKEHUA CYLLECTBEHHOIO YBEANYEHMUA
OTpaKeHUs BCEX KOMMOHEHTOB, YTO OAHOBPEMEHHO MO3BO/NNO Obl yBENMUYUTb 3DDEKTUBHOCTb
OBUMKEHMA, 2 TaKKe COKPaTUTb MAacCy TPAHCMOPTHOrO CpeacTBa TakMm obpasom, YTobbl OHO CTano
KM3HEecnocobHbIM. YKasaHHble 3aK/0YEHMA NOAKPENIEHbl U3yYeHUEM MPEACTOALLMNX BO3MOMKHbIX
uenen (mexxnnaHeTHoe nepemelleHMe Ha Mapc nNpyv NOMOLLM NOrapudMUYECKUX CnUpabHbIX
Tpaektopuit). [pu 3TOM AOMNONAHUTENbHO 6bII0  BbIABNEHO, YTO JKECTKME OrpaHu4YeHus,
HanpaB/eHHble Ha TO, YTOObI caenaTb XM3HecnocobHon paboTy SSPT, AenatoT UX HEBbIFrOAHbIMMU B
nnaHe 6osiee NPOCTOro ONepaTMBHOIO KOHTPO/IA. TeM CaMbiM OHUM TEPSAIOT Nt0OYI0 BbIFrOAHOCTb.
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1 Introducciony Justificacion del trabajo

El logro de una autonomia prolongada de vehiculos aeroespaciales destinados a recorrer grandes
distancias manteniendo condiciones operativas es uno de los grandes desafios a los que se
enfrenta la exploracion espacial actual. Esto es debido al hecho de que tanto para su
desplazamiento como su control y funcionamiento, los mismos requieren del consumo de energia.

La gran mayoria de misiones en la actualidad proporcionan esta energia mediante combustible
embarcado, sea de forma eléctrica y/o quimica, lo que resulta inconveniente en tanto: por un lado,
dicho combustible ocupa espacio fisico dentro del vehiculo (el cual idealmente podria ser
destinado a carga util); y por el otro, que sin importar cuan pequefio y eficiente sea el consumo
energético, tras un cierto tiempo, el mismo sera agotado.

A modo de afrontar este problema, una de las alternativas propuestas ha sido el desarrollo de
vehiculos destinados al aprovechamiento de la presién de radiacién solar para lograr propulsion,
conocidos como velas solares.

Las velas solares consisten en un sistema avanzado de propulsion formado por membranas
delgadas capaces de lograr aceleracion (de forma continua) mediante la presién de radiacion solar,
lo que combinado a la posibilidad de aprovechar la energia solar mediante celdas solares en la
membrana, les proporciona el potencial de operar basicamente sin combustible, transformandolas
en una forma efectiva y de bajo costo en relacidon a su desempeno, para permitir misiones largas,
en el espacio profundo, con mayores cargas, o en drbitas previamente inaccesibles (tales como
Orbitas no Keplerianas).

Este tipo de tecnologia ya ha sido puesto a prueba exitosamente: en el 2010 por “IKAROS”
(Interplanetary Kite-craft Accelerated by Radiation Of the Sun), la primera vela solar
interplanetaria, lanzada por la agencia de exploraciéon aeroespacial japonesa (JAXA); vy
posteriormente mediante el despliegue de “NanoSail-D2” de NASA en Enero del 2012, asi como
“LightSail-A” CubeSat por la Sociedad Planetaria, en Orbita terrestre en Junio de 2015. Esto,
paralelamente a los recientes avances en mastiles desplegables ligeros, films ultralivianos con
suficiente resistencia para las velas, y tecnologia de satélites pequeiios, muestran un futuro
prometedor en esta linea de desarrollo tecnolégico espacial y las misiones que permitiria.

La gran mayoria de velas y estudios realizados sobre el concepto consideran velas solares planas
(cuadrangulares, disco y “heliogyro”), ya sea extendidas por mastiles expandibles, o bien como en
el caso de IKAROS, estructuras estabilizadas por spin; las cuales comparten la caracteristica de
requerir un control basado en su rotacion en relacién a la direccion del Sol. Por otro lado, la guia
de NASA publicada en Julio de 2015 referente a tecnologias en propulsidon espacial, en lo que
respecta a velas solares, destaca la necesidad de velas cuyo desemperio (medido por la relacion de
area a masa) sea superior al actual (lo que usualmente se traduciria en mayores tamanos de vela):
“Develop larger and more capable solar and drag sail systems” (NASA, 2015). Esto se debe a que a



pesar de que la luz solar es costo-efectiva e inagotable, es bastante débil, y mds aun, su empuje
decrece exponencialmente con la distancia al Sol, requiriendo velas livianas y de gran tamafio para
lograr suficiente aceleracion.

De esta combinacién de factores, surge el beneficio inherente de las velas solares compuestas,
gue por un lado, solo requieren de la rotacién de un espejo de pequefias dimensiones (respecto a
la estructura completa) para su control, y por el otro, al permanecer siempre orientadas en
direccion al Sol, poseen la capacidad de ser mas eficientes respecto a las configuraciones
previamente mencionadas.

El disefio de misiones espaciales en las que esta tecnologia pudiera ser aplicada requiere un alto
grado de control sobre la direccion y magnitud del empuje producido sobre la vela, asi como su
actitud. Si bien el andlisis de las velas solares compuestas ha sido ya realizado con anterioridad, el
mismo, tal y como el abordaje inicial al caso general de velas solares planas, fue hasta ahora
realizado bajo la simplificaciéon de un cuerpo rigido, (exceptuando la ultima publicacién pertinente
al tema (Fieseler et al.,, 2015) donde si bien el problema de la flexibilidad de una DRSPT es
explorado, su desarrollo no fue completamente exhaustivo, en tanto en dicha publicacién se
considerd que mediante la adicién de soportes auxiliares la estructura podria considerarse como
rigida, y donde fendmenos como arrugas superficiales y deformaciones adicionales producto de la
inclinacion de la vela o efectos térmicos no fueron profundizados). Sin embargo, a medida que las
velas solares se vuelven mas grandes vy ligeras, esta simplificacion es cada vez menos valida, e
incrementa la necesidad de incorporar los efectos relacionados a la flexibilidad.

Por otro lado, efectos perturbadores capaces de disminuir o incluso alterar la direccién del empuje
producido, permanecen aun sin haber sido completamente examinados para estas
configuraciones: arrugas en la membrana produciendo deflexiones en el reflejo de los rayos
incidentes, degradacion del desempefio éptico de la vela en misiones de larga duracién, efecto
sombra, etc.

De este modo, un modelo computacional confiable para el analisis de este tipo de configuraciones
y las posibles misiones a realizar, requiere alin de un estudio intensivo del tema, el cual es el
objeto del presente desarrollo.



1.1 Objetivos

Desarrollar un modelo detallado de velas solares compuestas de reflexion simple (SSPT).
Especificamente:

e Explorar los elementos componentes de este tipo de velas, sus caracteristicas,
propiedades fisicas, requisitos, y restricciones; mediante la elaboracion de modelos
analiticos, numéricos, y computacionales.

e Definir pardametros operacionales realistas para estos vehiculos en consideracién de sus
limitaciones dpticas (reflectividad), mecanicas (mantencion de geometria y operacion), y
fisicas (masa y propiedades térmicas, entre otros).

e Establecer el disefio de una SSPT viable bajo condiciones realistas, y paralelamente,
establecer una parametrizacion adecuada del mismo.

e Desarrollar modelos analiticos y numéricos de fuerzas y torques para tales estructuras
para estudiar su comportamiento.

e Realizar la deduccién de un modelo de la dinamica de actitud de SSPT, y los sistemas de
control de orientacién y estabilizacidn inherentes al vehiculo.

e Desarrollar todas las ecuaciones pertinentes al cdlculo del comportamiento orbital de
estos vehiculos, y su desempeno.

e Simular misiones para corroborar la performance de estas velas en contraposicién a
configuraciones tradicionales.



1.2 Revision literaria

Si bien el concepto de velas solares como medio practico de propulsién espacial puede ser
considerado como relativamente reciente, Gohardani (2014) describe como, histéricamente, el
primitivo primer trazo de la idea fundamental puede ser adjudicado a las predicciones del
matemadtico y astrdnomo Johannes Kepler, quien fue uno de los primeros en seialar como naves
con “velas” deberian ser consideradas para viajes espaciales en su publicacién “Ad vitellionem
paralipomena” (1604). Aunque destacando que, siendo que el trabajo realizado por James Clerk
Maxwell que demostraria tedricamente la existencia de presidn solar no ocurriria hasta 1873
(Mclnnes, 2003), y mas aun, que la medicién experimental de la misma no seria factible hasta las
pruebas realizadas por el fisico Peter Lebedew en 1900 (tres siglos posteriormente a su muerte);
Kepler teorizd de forma errénea que serian los vientos solares los que producirian la fuerza
propulsiva.

Las velas solares serian revisitadas en la segunda década del siglo XX por Konstantin Tsiolkovsky y
Friedrich Tsander, quienes escribieron respecto al uso de “enormes espejos de placas muy ligeras”
y el empleo de “la presién de la luz solar para el alcance de velocidades césmicas” (apud Mclnnes,
2003), lo que permitiria disminuir la capacidad de energia embarcada en el vehiculo. Sin embargo,
la carencia de materiales y tecnologias capaces de llevar esta idea a la practica, la forzarian a no
ser profundizada por una significativa cantidad de tiempo.

La nociéon moderna de velas solares comenzaria a ser desarrollada nuevamente con la primera
publicacion técnica occidental del tema por Richard Garwin en 1958: “Solar sailing - a practical
method of propulsion within the Solar System”, donde fue introducido por primera vez el término
“vela solar” (Friedman et al.,, 1978). Esta investigacidn sugirié el uso de radiacién solar como
medio propulsivo de costo despreciable para vehiculos espaciales dentro del sistema solar,
demostrando que incluso tomando en cuenta una tecnologia de films no avanzada y de que se
contaria con pequefias aceleraciones, un vehiculo espacial propulsado exclusivamente mediante
radiacion solar seria capaz, a lo largo del tiempo, de adquirir velocidades compatibles con la
realizacién de misiones espaciales. El disefio propuesto consistia en una gran superficie reflectora
sobre la cual incide la radiacién solar, que transfiere a ella el impulso de los fotones incidentes
propulsando el vehiculo. En este primer esquema, el sistema de control seria el pliego parcial de la
vela para producir la disminucion de la luz incidente en la superficie (Garwin, 1958). Poco después
Tsu (1959), brindaria estimaciones simplificadas a primeras posibles misiones a realizar con este
tipo de propulsion (Tierra-Venus, Tierra-Marte), asi como su comparacion a otros mecanismos de
propulsion, notando que, a pesar de que su analisis no tuvo en cuenta los tiempos de escape
planetario; misiones prolongadas realizadas mediante velas solares podrian, ademas de disminuir
la carga necesaria, competir e incluso mejorar los tiempos posibles de lograr con otras tecnologias.

Posteriores estudios ahondarian en el tema y sus requisitos técnicos.



Una linea de avance fue trazada por trabajos tales como los desarrollados por Sohn (1959), Acord
y Nicklas (1963), y Stuck (1980), entre otros; que considerarian el aporte que la tecnologia de velas
solares podria brindar a la estabilizacion de satélites.

1.2.1 Estabilizacion de satélites

El fendmeno de las fuerzas perturbadoras que la radiacién solar es capaz de ejercer sobre
vehiculos espaciales fue estudiado en profundidad: primero tomando en cuenta sus efectos en
una versién simplificada para satélites arbitrarios, asi como en casos mas especificos (orientacion
Sol-Tierra y estabilizados por spin) por McElvain (1961); y luego ahondado por Polyakhova (1963),
en consideracion de tiempos prolongados de exposicion, de la interseccion con la sombra
proyectada por la Tierra y su combinacidn con otros factores tales como el arrastre atmosférico.
Esto permitiria la determinacién de que sus efectos son de hecho, no insignificantes como se habia
pensado anteriormente, lo que forzaria su inclusidon en el planteamiento de futuras misiones
(Polyakhova, 1963).

Un extensivo estudio de este fendmeno fue presentado por NASA (1969), comprendido en el
esquema de criterios para el disefio de vehiculos espaciales (guiado y control). En este informe, se
destaca como torques debidos a la radiacidn solar pueden perturbar significativamente la actitud
(orientacidn espacial) y la razon de spin (o velocidad de rotacion) de un vehiculo espacial, por lo
gue la misma debe ser considerada en el disefio de los sistemas de control de satélites y vehiculos
de gran tamafio, en grandes altitudes y en casos estabilizados por gravedad. Los factores claves
para el andlisis adecuado de este efecto son detallados, incluyendo: los origenes de la radiacion
(directa o reflejada), la orientacidon de las superficies, las fuerzas y torques actuantes y sus
variaciones, etc.; asi como las formas de control, simplificaciones y aproximaciones posibles al
problema para mantener performances adecuadas. Debe notarse como en esta instancia, estas
fuerzas son consideradas exclusivamente como perturbaciones en el movimiento de los vehiculos.

Al tomar en cuenta que los torques perturbadores a los que los satélites estdn sometidos en orbita
son aproximadamente de la misma magnitud que el torque de radiacidn solar (NASA, 1969), nace
la posibilidad de que estos ultimos puedan ser empleados para la estabilizacién de vehiculos
espaciales. De esta forma, surgieron disefios como el propuesto por Sohn (1959), que posiciona
una vela en el vehiculo de forma que cuando este se encuentre en su actitud nominal el Sol no
incida sobre la misma, y que de ocurrir algun desvio, el torque restaurador que surgiria permita la
correccion de la actitud.

Acord y Nicklas (1963) propusieron un sistema de control similar, sin embargo, toman en cuenta la
imposibilidad de lograr un control de actitud totalmente pasivo debido a que la falta de
amortiguamiento natural produciria una oscilaciéon constante respecto a la posicién nominal del
vehiculo, y cualquier sistema convencional de amortiguamiento resultaria dificil de implementar
ya sea por la baja frecuencia natural de oscilacion u otras dificultades de mecanizacién.



Soluciones especificas fueron desarrolladas por Modi y Kumar (1972) y extendidas posteriormente
(Joshi y Kumar, 1979) para el caso de satélites orientados por gradiente gravitatorio, donde la
adicion de control por radiacién solar basta para satisfacer todas las necesidades en misiones
particulares, con despreciables perturbaciones por parte del efecto sombra de la Tierra; y por
Crocker (1970), para satélites en direccion al Sol estabilizados por spin, donde sistemas de bajo
costo alcanzan para lograr la estabilizacidn del vehiculo por presion solar.

Una versién mas contemporanea de aquella propuesta por Sohn puede ser encontrada en la
publicacion de Stuck (1980), quien presenta un sistema de control de actitud en tres ejes para la
prueba de concepto.

En el 2005, Circi exploraria la posibilidad de utilizar la presién de radiacién solar como fuerza
propulsiva para la realizacién de maniobras de mantenimiento de drbitas de satélites
geoestacionarios (usualmente realizada mediante motores quimicos), en las direcciones este-
oeste (cuya versidn simplificada fue propuesta y estudiada por Black et al. (1968), y por Miller et al.
(1967) para el caso general de drbitas bajas) y norte-sur, haciendo uso del empuje continuo que
estas son capaces de ofrecer. De este modo el autor determina las aceleraciones caracteristicas
minimas necesarias para el mantenimiento de los pardmetros deseados.

1.2.2 Velas solares como medio propulsivo

Por otra parte, Sands (1961) y Fimple (1962), entre otros, enfocarian sus estudios al caso de las
velas solares como sistema de propulsidon principal, a través del analisis de trayectorias (casi
Optimas) para el escape de campos gravitacionales planetarios. Estos casos extremadamente
simplificados (despreciando toda perturbacidn externa), proveen una estimacién inicial de los
tiempos requeridos para este tipo de misiones (en el orden de meses), asi como los pardmetros a
tomar en cuenta para la optimizacion de trayectorias en maniobras de este tipo. A pesar de que
los resultados obtenidos fueran optimistas, nuevamente la tecnologia de la época no permitiria
que los films necesarios para la construccion de velas solares fueran producidos, provocando que
esta linea de trabajo no fuera perseguida por el resto de la década.

Seria posteriormente en pleno desarrollo del transbordador espacial durante la década del 70y los
avances tecnoldgicos que acompafiaron a este proceso, que Jerome Wright (1976), trabajando
para la NASA, descubriria una trayectoria que podria permitir a una vela solar hacer rendezvous
(realizar un encuentro) con el cometa Halley en su paso por el sistema solar interno (Friedman et
al., 1978). Esto, junto a los nuevos avances en estructuras desplegables de films delgados, desaté
el desarrollo de un programa en base a dicha misidn en el laboratorio de propulsion jet (JPL) en
noviembre de 1976, en el que fueron indagadas dos posibles configuraciones: una gran (800m x
800m) vela cuadrada estabilizada en tres ejes con cuatro antenas desplegables, y una vela
heliogyro (definida en siguientes apartados) estabilizada por spin. Otras configuraciones sugeridas



en literatura anterior, tales como estructuras inflables o disefios en forma de paracaidas fueron
descartadas por ser menos prometedoras.

Las tecnologias desarrolladas para esta misién no fueron empleadas, siendo que este proceso
coincidid con la escasez de inversiones que NASA enfrentaria, que forzaron a la cancelacion de
numerosos proyectos y la falta de aprobacion de nuevas misiones entre 1978 y 1990 (Davis, 2017).

El estudio de velas solares como forma de propulsién de vehiculos espaciales resurgiria con un
fuerte impulso bajo la premisa de la competencia “Copa de Velas Espaciales Colon 500”. Esta
competicion, planeada en 1988 para la conmemoracion del 500 aniversario del histérico viaje a
América, tenia el objetivo de construir 3 vehiculos espaciales representando a América, Europa y
Asia; que serian insertados en Orbitas terrestres altas con un lanzador convencional en 1992, para
luego ser dirigidos: primero a la Luna y luego a Marte (Levin, 2007). Con el objetivo de lograr un
pase a menos de 10000km de la Luna y posteriormente a menos de 10000km de Marte,
numerosos equipos alrededor del mundo desarrollaron disefios capaces de concretar esta mision.
Angrilli y Bortolami (1990) por ejemplo, describirian la dinamica orbital y de actitud de un vehiculo
propulsado mediante velas solares, incluyendo un modelo matematico (de 8 grados de libertad, y
en consideracién del campo gravitatorio terrestre, la radiacién solar y el efecto de otros cuerpos
celestes); simulaciones para la determinacién de maniobras éptimas para el control en vuelo
orbital geocéntrico y la estimacidon de la duracion en una misién de flyby (sobrevuelo de
proximidad) lunar; el analisis de la importancia de factores individuales como el empuje de la
radiacion solar y el gradiente gravitatorio, entre otros; y el estudio de la respuesta del sistema a
diversas maniobras.

A pesar de que el afo de lanzamiento planeado (1992) fuera también declarado “Afio
Internacional del Espacio” para fomentar una nueva era en la cooperacién de exploracion del
espacio, falta de fondos produciria que dicho proyecto no pudiese ser concretado (Levin, 2007).
Sin embargo, los noventa vieron un importante avance en la prueba de funcionamiento de las
tecnologias necesarias para las velas solares.

La experimentacion en lo concerniente al despliegue de las velas comenzé en 1993, cuando una
estructura de 20 metros de didmetro compuesta por una membrana reflectiva delgada fue
extendida desde el vehiculo “Progress M-15”, marcando la primera iluminacion terrestre artificial
desde el espacio (JAXA, 2004). Posteriormente seria realizado el despliegue de un reflector de 14
metros en mayo de 1996 en la misidn STS-77 del transbordador espacial, y las pruebas terrestres
de un prototipo de vela ligera, efectuadas mediante el trabajo conjunto de la agencia espacial
europea (ESA) y la agencia aeroespacial alemana (DLR) en diciembre de 1999 (Figura 1.1) [cuyos
resultados fueron detallados por Leipold et al. (2003), junto a recomendaciones en los siguientes
pasos a seguir en el desarrollo de tecnologias de velas solares]; corroborando la capacidad de
desplegar estructuras ultralivianas en condiciones de microgravedad y parametros ambientales
espaciales (Mclnnes, 2003). Finalmente en 2001, un intento seria realizado por la Sociedad
Planetaria y el Estudio Cosmos, con el lanzamiento de “Cosmos 1” desde un submarino, pero el
comando de separacion del vehiculo fallg, y el experimento no pudo ser desarrollado (JAXA, 2004).



Figura 1.1 - Prueba de despliegue de una vela solar de 20m X 20m, Diciembre 1999.
Fuente: Mclnnes (2003)

Estos logros, marcaron un salto en el desenvolvimiento de este tipo de tecnologias. Donde un par
de afios atras no existid virtualmente ningun avance substancial en el tema, solamente tres afios
después NOAA, NASA, DOD, DLR, y ESA, incluirian proyecciones de desarrollo tecnolégico de velas
solares en sus programas (Garner y Leipold, 2000). A esto se suma el hecho de que la NASA
enfocara su mira en la reduccién del tamafio y masa de los vehiculos empleados en la exploracion
espacial (masas menores a 100kg y micro satélites) requiriendo vehiculos de lanzamiento mds
pequeiios y econdmicos; que NOAA y USAF expresaran interés en la tecnologia de velas solares
para el monitoreo de vientos solares para alerta de tormentas geomagnéticas mediante el
monitoreo desde el punto L1 Sol-Tierra; y un interés incrementado en la posibilidad de érbitas
“pole sitters”, capaces de mantener una vista constante de los polos terrestres a diversas altitudes
e inclinaciones empleando la presién solar para mantener su orbita; que generaron las condiciones
perfectas para que la propulsién mediante presidn solar pasara a ser considerada como una de las
mas prometedoras opciones a considerar en futuras misiones (Garner y Leipold, 2000).

Un claro ejemplo de esto fueron las investigaciones conducidas en los proyectos de tecnologias de
propulsion espacial (“In-Space Propulsion”) para habilitar nuevas variedades de misiones
cientificas en el espacio, mayor duracion operativa en dérbita, mayores fracciones de masa de carga
util y la obtencién de érbitas previamente inaccesibles; donde destacé el proyecto de propulsién
mediante velas solares, como uno de los tres proyectos mas importantes (junto a propulsion
guimica avanzada y propulsion solar eléctrica) (Johnson et al.,, 2007), dedicado a llevar a esta



tecnologia a un estado utilizable mediante el desarrollo de sub-sistemas, herramientas de
operacion y modelos computacionales (Garbe y Montgomery, 2003). Estos incluyeron un
prototipo inicial con el fin de validar conceptos para la fabricacidn, guardado, lanzamiento,
despliegue y control de actitud, asi como caracterizar la mecanica estructural y dindmica de las
mismas en un espacio simulado; y luego dos sistemas diferentes de 20 metros, desplegados y
probados en vacio en 2005 en las instalaciones de energia espacial Glenn de NASA, comisionados a
ATK Space Systems (entonces denominada ABLE Engineering Company) y L'Garde, Inc. Ambos
consistiendo en una estructura central con cuatro mastiles desplegables que sostienen las velas,
gue a su vez son lo suficientemente robustas para soportar su despliegue bajo la presién de una
atmoésfera y la gravedad terrestre; y pueden ser escaladas a mayor tamaio (Johnson et al., 2007).

Figura 1.2 - Izquierda ATK 20-m GSD. Derecha L'Garde 20-m GSD.
Fuente: Johnson et al. (2007)

Acompafiando las mismas fueron desarrollados programas para el cdlculo de trayectorias,
maniobras y desempefio durante misiones; métodos numéricos especificos para la evaluacién
estructural de las velas (soportes y membrana reflectora); estudios de posibles materiales a utilizar,
técnicas para su fabricacion y escalamiento; el andlisis de la necesidad de un sistema de
diagnodstico Optico para el examen de stress estructural y la verificacion de la integridad fisica
durante el transcurso de misiones (que se determind no necesario tomando en cuenta la
naturaleza estable de las operaciones a realizar y la relativa insensibilidad del vector de empuje a
la curvatura de la vela por la presién solar); y por ultimo, la influencia de efectos de largo plazo de
elementos del ambiente espacial en las velas, como cargas por particulas, temperaturas,
modificaciones dpticas, mecanicas y de superficie (Johnson et al., 2007).

Esta década también marcé el inicio de la iniciativa Gossamer. Un programa para la creacién de
estructuras ultralivianas de gran tamafio con capacidad de ser desplegadas, orientadas
principalmente a la exploracion fuera del sistema solar (Garner y Leipold, 2000).

Garner (2000) explora las posibilidades y requisitos a cumplir para hacer factible la realizacion de
potenciales misiones (que pudieran hacer provecho de estas tecnologias), cuyo concepto fue
trazado y estudiado por el centro de vuelo espacial Marshall (MSFC) y por el laboratorio de
propulsion jet (JPL) de NASA. Este desarrollo es realizado a partir de la evaluacion de las bases



dictadas por los parametros claves de sistema: distancia del mayor acercamiento al Sol, que
determina el disefo térmico y mecanico de la vela, asi como los tiempos de vuelo; y el tamafio de
la vela y su densidad de area, que afectard el guardado y despliegue, control y navegacion, disefio
estructural y materiales, asi como el proceso de fabricacidn. Asi, son discutidos: el disefio de
trayectoria, notando que una reduccion inicial del perihelio permite adquirir mayor energia total
para las misiones con (proporcionalmente) un pequefio gasto inicial; el disefio estructural
tomando en cuenta el médulo de despliegue, el disefio del film y diversas configuraciones posibles.

En el esquema del programa nuevo milenio (“The New Millennium Program”), orientado a la
validacién de nuevas tecnologias para aplicaciones espaciales, Price et al. (2001) realizaron un
estudio de diseiio para una demostracidn de vuelo por vela solar a emplear en misiones cientificas
especificas, consistente en una vela cuadrada de 1400m? estabilizada en 3 ejes (guifiada y cabeceo
por cambio de la posicidn del centro de masa relativo al centro de presion, y alabeo controlado
por uso de combustible), compuesta por cuatro paneles triangulares sostenidos por cuatro
mastiles desplegables. El objetivo de dicho andlisis fue lograr una referencia factible de lograr en
un corto plazo temporal (menos de 5 afos), y de bajo costo, que pudiera ser utilizada para el
planeamiento, estimacién de costos y para la comparacion de futuras propuestas, tomando en
cuenta las misiones cientificas detalladas en el roadmap de NASA 2000 (apud Price et al., 2001),
incluyendo las ya descriptas: capturador de imagenes polar y sistema de advertencia de tormentas
solares; asi como érbitas no Keplerianas, por ejemplo, érbitas geoestacionarias fuera del ecuador
(nuevo concepto de drbita propuesto por Forward, 1984, y cuyo desarrollo fue continuado por
Baig y Mclnnes, 2010; y Heiligers et al., 2011). Todas ellas, requiriendo este tipo de tecnologia para
poder ser llevadas a cabo.

Continuando con el analisis de los factores clave para el éxito y la aceptacion de estas tecnologias
(despliego, longevidad y performance), Jenkins y Kalanovic (2002) brindan un panorama general
estudiando los desafios y posibilidades que surgen al analizar: el control de despliegue robusto de
una membrana empacada de forma compacta, la cual puede presentar grandes cantidades de
pliegos; métodos para alcanzar la forma final deseada (como la generacién de tensién en velas
planas); y el mantenimiento de esta forma considerando perturbaciones (como creep y relajacién
viscoelasticos, envejecimiento del material y deformaciones térmicas), mediante un proceso activo
de manipulaciones electrostaticas, térmicas y de borde.

Una indagacién mas profunda de los materiales considerados en este periodo es brindada por
Talley et al. (2002), quienes compilaron soluciones a los problemas practicos encontrados durante
la manufactura de membranas delgadas de gran tamafio a emplear en la construccién de velas,
gue incluyen: el desarrollo de interfaces entre la membrana y el mastil, el logro de una carga
distribuida, la unién de bordes y la remocién de arrugas para la mejora de las propiedades
especulares (evitando la perdida de transferencia de momento potencial, reflexion difusa, asi
como la generacién de torques indeseables y puntos de altas temperaturas localizados). Todo esto,
tomando en cuenta la consideracién de que, ademads de contar con bajas masas, las velas deben
ser capaces de cumplir con estrictos requisitos térmicos y electromagnéticos para poder ser
empleadas en el espacio, y de maleabilidad, para su carga y despliegue. De esta forma son
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discutidos los materiales y procesos para la fabricacidon de velas a desarrollar en el futuro, donde
son mencionados films de alta emisividad y especularidad incrementada, materiales capaces de
lograr la auto-remocién de arrugas, y formas de integrar los componentes a modo de reducir las
cargas estructurales (como tolerancia frente fuerzas de corte en las uniones - Figura 1.3).

-
Distorsion de corte sin borde tolerante a fuerzas de corte Distorsion de corte con borde tolerante a fuerzas de corte
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Figura 1.3 - Demostracién de la efectividad del tratamiento de membranas para la compatibilidad
con fuerzas de corte.
Fuente: Talley et al. (2002)

Otro vuelo de prueba fue propuesto por Bobylev et al. (2003), quienes cubrieron el caso integro
del lanzamiento de un vehiculo espacial experimental con una vela solar, incluyendo las
dificultades en dicha tarea asi como posibles soluciones, y el control del mismo con un sistema de
bajo consumo de combustible como apoyo.

Si bien, como ya fue mencionado, numerosas configuraciones fueron propuestas y exploradas a lo
largo del tiempo (paracaidas, inflables, etc.), de manera general, la mayoria de los estudios se
centraron en velas planas (tres configuraciones basicas actuales pueden observarse en la Figura
1.4, cada una de las cuales posee sus respectivas ventajas y desventajas en lo que respecta a
controlabilidad, empacado, despliegue y factores como masa y costo), particularmente, en velas
cuadradas.

Vela enadrada Vela de disco rotatorio Heliogyro

Figura 1.4 - Configuraciones comunes de velas planas.
Fuente: Wie (2004a)
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Uno de tales casos fue el estudio del impacto en la performance alcanzable y las caracteristicas
estructurales claves de diversos parametros y condiciones de disefio en velas de 100 metros,
realizado por Greschik y Mikulas (2001). EI mismo se enfocd en velas solares en tiras (“stripped
solar sails”), centrandose en la respuesta a caracteristicas fundamentales como la deformacion de
la membrana, mecdnica de los mastiles y modos de fallo operacional; a modo de ofrecer
lineamientos y contribuir en la cuantificacion de tope de performance (no soluciones de
problemas ingenieriles), basando las optimizaciones realizadas en las aceleraciones obtenidas.

Suspension de la
vela al mastil

___ Borde de la superficie
de la vela

... Borde de las tiras/ _
direccion de la tension

= Mastil

(a) Suspension en cuatro puntos. (b)Suspension en cinco puntos.
Q o]

(¢) Cuadrantes separados. {d)Conexion continua. (e) Arquitectura en tiras.

Figura 1.5 - Formas de suspensién de velas cuadradas.
Fuente: Greschik y Mikulas (2001)

Otro de tales estudios fue realizado por Wie (2004a), también enfocado en velas planas cuadradas,
en vista de la posibilidad de su empleo en misiones proximas temporalmente. Este andlisis incluyd
un desarrollo profundo de la problemdtica del control de actitud de las velas, explicando los
desafios de sistemas tales como veletas de control en los extremos de la vela, mastiles cardan para
el control de la membrana, rotacion y/o traslacion de la membrana o masa del satélite, e incluso,
modulacién reflectiva (los cuales son desarrollados en mayor detalle en Wie, 2004b). EI mismo
también describe un modelo simplificado de la presion por radiacidén solar y un concepto de
estabilizacién por spin para contrarrestar efectos perturbadores de la misma.

Seria en 2004 cuando ocurriria el primer despliegue de una vela solar.

Lanzados desde un pequefio cohete (S-310-34) del centro espacial Uchinoura en Kagoshima, Japon;
dos sistemas de extensién de films de 7,5 micrémetros: uno en forma de trébol y otro en forma de
abanico (ambos planos), fueron desplegados exitosamente durante la misidn, probando la
factibilidad de este tipo de operaciones (JAXA, 2004).
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1.2.3 Trayectorias éptimas y control

En lo que refiere a trayectorias dptimas (aquellas en las que la orientacion de la vela en cada punto
del recorrido permite lograr un trayecto ideal) para diversas maniobras de transferencia, Kim y
Hall (2005) ofrecen una pequefia resefia histérica, sefialando como el estudio de misiones
interplanetarias entre orbitas circulares coplanares fue inicialmente computado por Zhukov vy
Levedev en 1964. Luego, como fue mencionado ya, en 1976 Sauer Jr. describiria un planteo mas
general del problema de control dptimo en el tiempo para trayectorias interplanetarias de velas
solares a través del calculo de variaciones, tanto para el encuentro de los planetas internos del
sistema solar, como para el de otros cuerpos pequefios.

En 1978, conjuntamente al desarrollo de trayectorias de escape terrestre, Sackett (apud
Macdonald y Mclnnes, 2005a) produciria transferencias optimas para velas solares, las cuales, a
pesar de no incluir perturbaciones orbitales, permitirian apreciar como este tipo de maniobras
(6ptimas y casi 6ptimas) presenta una tendencia a requerir pases planetarios de baja altitud;
concepto que luego seria expandido por futuros autores (Macdonald y Mclnnes, 2005a).

En 1980 Jayaraman realizd la publicacién de trayectorias para tiempo minimos de transferencia
entre Marte y la Tierra, que posteriormente serian probadas incorrectas por Wood et al., en 1982.
En 1999 Powers et al. y en 2001 Powers y Coverstone, obtendrian resultados cercanos a los
reportados por Wood, brindando ademas soluciones para transferencias a érbitas sincrénicas (Kim
y Hall, 2005).

Por otra parte, la mejora de trayectorias a través de la optimizacién de parametros mediante la
discretizacion de las variables de control y el empleo de una minima cantidad de segmentos, fue
explorada por Otten y Mclnnes (2000), seguida de la aplicacion de un método hibrido que combina
algoritmos genéticos con programacion cuadratica secuencial para la optimizacién de la
transferencia a drbitas no Keplerianas, realizada por Hughes y Mclnnes (2001).

Una indagacidn en las leyes de control éptimo para trayectorias interplanetarias con velas solares
no ideales planas fue publicada por Colasurdo y Casalino (2003), quienes aplicaron un método
indirecto para la minimizacién del tiempo de viaje a planetas internos y externos, asi como
misiones de escape del sistema solar mediante velas solares con reflectividad distinta a la unidad y
en las cuales la radiacion absorbida es eventualmente emitida igualmente en ambos lados de la
membrana (donde la orientacion debe ser resuelta numérica y no analiticamente en
contraposicion al caso ideal). Tras la comparacion de dichas trayectorias para velas ideales y no
ideales, los autores determinaron que las leyes de control para ambos casos son bastante
similares, con las velas reales exhibiendo un mayor rango de angulos de orientacién, y que para la
realizacidon de las mismas misiones, estas Ultimas requieren de mayores dimensiones a modo de
obtener tiempos de viaje similares, al tomar en cuenta la penalizacién provocada por la
reflectividad no unitaria de la vela.
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Finalmente, previo al desarrollo reportado por Kim y Hall detallado a continuacién, Dachwald
(2004a) presentaria un nuevo método basado en neurocontroladores evolucionarios (combinacion
de redes de inteligencia artificial con algoritmos evolucionarios) para el calculo de trayectorias
Optimas para velas solares no ideales en misiones interplanetarias (tomando en cuenta no solo la
reduccién en la magnitud de la presidon de la radiacion solar, sino también el efecto sobre Ila
direccion del empuje resultante). Su objetivo seria extender la informacion disponible en velas de
performance moderada, y mediante este estudio, demostraria que la reflectividad no perfecta de
las estructuras debe necesariamente ser considerada en analisis de misiones no preliminares al no
ser un efecto despreciable.

Dicho método (neurocontroladores evolucionarios) seria empleado nuevamente en su siguiente
publicacion (Dachwald, 2004b) a modo de hacer factible la exploracién de trayectorias de manera
mas exhaustiva, permitiendo lograr resultados mas cercanos al dptimo global; en contraposicién a
la aplicacion de procedimientos tradicionales en los cuales las trayectorias son optimizadas
mediante el uso de métodos numéricos de control éptimo basados en el calculo de variaciones,
cuya convergencia resulta fuertemente dependiente de la estimacién inicial requerida para la
optimizacion. De esta forma son explorados los casos de rendezvous a un asteroide proximo a la
Tierra, rendezvous a Marte y de un vuelo cercano a Plutén, y a través de su comparacién con
resultados previamente obtenidos por vias tradicionales, el autor pudo determinar el potencial del
mismo para la resolucion de este y otros problemas, asi como el hecho de que para aquellos casos
en los que se requieran resultados mas precisos, siempre existe la posibilidad de emplear este
método para lograr una buena estimacién inicial, garantizando la convergencia de métodos
tradicionales de optimizacién de trayectorias que pueden ser aplicados posteriormente (Dachwald,
2004b).

Una tercera aplicacion de este método fue empleada durante el abordaje del problema de
optimizacidn de trayectorias para misiones en el sistema solar exterior y escapes (Dachwald, 2005).
Basado en las premisas trazadas inicialmente por Sauer y Leipold (apud Macdonald et al. 2006),
guienes notaron como una vela solar es capaz de ganar grandes cantidades de energia al realizar
un acercamiento inicial al Sol, logrando trayectorias hiperbdlicas en una maniobra denominada
“asistencia fotdnica solar” (“solar photonic assist”); el estudio desarrolla la factibilidad vy
caracteristicas de tales maniobras en misiones a planetas externos y vuelo interestelar, con velas
ideales y no ideales. Entre sus conclusiones se destacan la reiteracidn de la necesidad de
considerar la reflectividad no ideal de las velas, asi como el establecimiento del limite de
temperatura tolerable por la estructura como factor crucial en el trazado de posibles trayectorias,
siendo que este valor determinard directamente la minima distancia al Sol posible de las
maniobras, y por ende, la maxima energia obtenible.

Este ultimo tipo de maniobras también fue explorado por Leipold et al. (2006) con el objetivo de
lograr misiones capaces de alcanzar la heliopausa (borde externo del sistema solar), para las cuales
las velas solares consisten en la Unica alternativa no nuclear realista a corto plazo. En este caso, los
autores notan como a pesar de las grandes distancias al Sol (y por ende la disminucidn en presion
por radiacion solar), misiones rapidas al borde del sistema solar serian factibles con la realizaciéon
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de multiples maniobras de asistencia foténica solar a menos de 0,3 AU del Sol para el
aprovechamiento extendido de la presién de radiacién solar, logrando reunir suficiente energia
para ingresar a Orbitas hiperbdlicas. De este modo, un analisis de factibilidad completo
(incluyendo la carga util para posibles estudios a realizar, la configuracion del vehiculo y la
tecnologia contemporanea disponible) permitié la determinacidon de los requisitos tecnoldgicos
para lograr estos objetivos (en cuestiones de estructuras de bajo peso, resistencia térmica y
telecomunicaciones), demostrando que, con la implementacidn de este nuevo tipo de trayectorias
consistentes en pases repetitivos cerca del Sol, el alcance de los objetivos seria posible no
solamente con velas de alta performance, sino también con velas posibles de desarrollar
préximamente en el tiempo.

Kim y Hall (2005) ofrecerian un avance en esta linea de trabajo al estudiar el problema de control
Optimo para transferencias interplanetarias coplanares en tiempos minimos por medio de velas
solares planas. Esto seria logrado mediante un método indirecto, empleando un esquema de
cascada producto de la combinacidon de una primera optimizacion mediante “Recocido Simulado
Adaptativo” (“Adaptive Simulated Annealing”), y la posterior afinacion del resultado a través de
métodos de Newton y Cuasi-Newton; y realizando en el proceso la exploracién de las condiciones
de simetria del problema para la simplificacidn de los cdlculos a realizar.

Otro mecanismo para alcanzar trayectorias dptimas seria propuesto por Macdonald y Mclnnes
(2005a). El mismo consistiria en un procedimiento para la combinacion de leyes de control
Optimas locales (basadas en trabajos anteriores), mediante un nuevo método de control donde
cada una es priorizada en consideracidn de que tan eficientemente es capaz de aprovechar la vela,
y de qué tan lejos cada parametro orbital estd de su valor objetivo. Asi también, tomando en
cuenta los avances presentados por los autores en una publicacién previa (Macdonald y Mclnnes,
2005b) donde una solucién potencial al problema de la manutencién de una altitud minima
durante el escape terrestre fue propuesta (garantizando matematicamente evitar colisiones con el
cuerpo central mientras se brindan soluciones casi dptimas en la presencia de perturbaciones
orbitales, sombras y superficies no ideales); se discuten tanto métodos para transferencias como
el mantenimiento de drbitas sobre planetas.

Un abordaje al caso no ideal fue también reportado por Mengali y Quarta (2005b), quienes
realizaron un andlisis de trayectorias en tiempos minimos siguiendo la estructura de aquel
presentado por Sauer, y afiadieron la consideracion de parametros no ideales capaces de afectar
los resultados, incluyendo: la forma y orientacion de las érbitas planetarias de salida y llegada, la
realizacién de modelos de fuerza dpticos y paramétricos tomando en cuenta la reflexidn,
absorcion y re-radiacion de la vela asi como su deformacién bajo cargas; y finalmente, drbitas
elipticas no coplanares. Asi, desprendiéndose del enfoque tradicional en el que se asume un
modelo dptico simplificado, con una vela perfectamente reflectiva con empuje normal a la
superficie, y Orbitas circulares coplanares; los autores extendieron los resultados de Sauer,
logrando modelos matematicos mas desarrollados (correlacionando los paramentos dpticos y de
forma de la vela con las leyes de control).
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Una formulacidon matematica completa y solucién practica del problema de disefio del control del
vector de empuje para el mantenimiento de la orientacién de velas solares fue presentado por
Wie (2007). Notando como en los problemas tipicos de optimizacidn, la trayectoria es separada de
la dindmica actitudinal, pero a su vez, que el efecto de esta ultima no es despreciable; el autor
introdujo un modelo acoplado de drbita y actitud de 6 grados de libertad para la simulacién y
optimizacidn del caso. En particular, el desarrollo hace énfasis en una arquitectura de control
basada en cuaterniones para facilitar los algoritmos computacionales a emplear, en vista de que
casos reales requeririan de actualizaciones de estado constantes de parametros orbitales y de
control, debido a las incertidumbres intrinsecas a grandes estructuras flexibles como velas solares.
De este modo, ejemplificado mediante una misién cientifica en los polos del Sol, el estudio
demuestra como esta técnica permite el alcance de diversos tipos de érbitas.

Recientemente, Selvaraj y Shankar (2019) propusieron una nueva alternativa al problema de la
determinacion de trayectorias &ptimas mediante un método hibrido consistente en la
combinacion de la optimizacion no lineal con restricciones (SNOPT) y algoritmos genéticos, para el
aprovechamiento de sus cualidades en la busqueda de una solucién global minima para el
problema de transferencias. En su informe, los autores sefalan como tipicamente, métodos
indirectos de cdlculo de variaciones u optimizaciones directas mediante programacion secuencial
cuadratica son empleados, y a pesar de poseer una buena tasa de convergencia, los mismos
aumentan la complejidad del problema debido a los calculos necesarios para una optimizacion
correcta. De este modo, se propone la combinacion de un método eficaz en la optimizacién local,
dependiente de valores iniciales (SNOPT como adaptacion de métodos directos), con algoritmos
genéticos, independientes de estos ultimos pero incapaces por si mismos de lograr la
convergencia en una solucion minima en el corto plazo. Los autores compararon el mismo a
métodos tradicionales para el problema de optimizacidn de trayectorias de velas solares en el
sistema Tierra-Marte, logrando demostrar buenos resultados.

1.2.4 Escape de Orbitas terrestres

Continuando con el estudio del concepto de escape de drbitas terrestres mediante el uso de velas
solares, trazado por Sands (1961) y Fimple (1962), diversos autores desarrollaron técnicas para
efectuar tales maniobras.

Uno de tales casos fue el propuesto por Coverstone y Prussing (2003), quienes realizaron un
analisis preliminar de la factibilidad de un escape terrestre a partir de una érbita de transferencia
inicial geosincrdnica. Su enfoque se centrd en la maximizacién de la razén instantanea de aumento
de energia orbital total. Asi, los autores determinaron que desde este tipo de drbitas, trayectorias
de escape de varios meses de duracién (cercanas a los minimos posibles para los drdenes de
magnitud de las aceleraciones consideradas) pueden ser trazadas para un rango de aceleraciones,
asi como el hecho de que el tiempo de escape resulta ampliamente dependiente de la magnitud
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de aceleracion de la vela, pero no del momento en el afio en que esta es desplegada, ni de los
efectos de perturbaciones gravitacionales solares.

Una extension de este resultado para la configuracion de velas compuestas (“Solar Photon
Thrusters”, posteriormente descriptas en profundidad) seria inmediatamente desarrollada por
Mengali y Quarta (2004), quienes notaron que la separacion de las funciones de colector y director
de los fotones incidentes en la vela en este tipo de configuracion, permitiria una reduccién del
orden de 10% del tiempo total de escape en la maniobra, bajo los mismos parametros y leyes de
control.

Posteriormente, adaptando el método de incremento de energia optimo local propuesto por
Coverstone y Prussing (2003), Swartwout (2005) presentaria una extensién del concepto de
escape planetario para una vela de dos lados, de rotacion lenta, bajo un conjunto de parametros
iniciales limitados y sin perturbaciones externas, propuesto por Sands (1961); a drbitas iniciales
arbitrarias, logrando tiempos de escape comparables a los del método de Coverstone y Prussing.
El autor nota en este caso que, a pesar de que los resultados demuestran bajos requerimientos de
torques para el control, perturbaciones en la actitud como el significativo efecto del gradiente
gravitatorio en las porciones de la orbita cercanas a la Tierra no fueron tomadas en cuenta, y lo
deberian ser en futuros estudios.

Otra opcién fue explorada por Benford y Nissenson (2006), quienes investigaron la posibilidad de
reducir los tiempos de escape de odrbitas terrestres mediante el uso de energia transmitida
(usando generadores de fotones, microondas, o pulsos laser), empleando fuentes de fotones
artificiales (terrestres u orbitales), para el alcance de una densidad mucho mayor a la que el Sol
presenta a 1AU. [Este concepto fue inicialmente propuesto para viajes interestelares por Robert L.
Forward en 1962, y continuado por el mismo autor en 1984 con la descripcién completa de un
sistema factible para el viaje de ida y vuelta a las estrellas mas cercanas en el lapso de una vida; e
independientemente por Marx G. en 1966, siendo continuado por Redding J. en 1967. (Mclnnes y
Brown, 1989)]. De esta forma, y notando la oportunidad de emplear técnicas adicionales tales
como el recubrimiento de la vela con un material capaz de facilitar la expulsién de particulas, los
autores estudiaron la viabilidad de reducir substancialmente los tiempos de escape posibles de ser
logrados exclusivamente por la luz solar.

Finalmente, Macdonald y Mclnnes (2005b) ofrecerian un estudio de control para lograr el escape
planetario, centrdandose en un analisis mas realista del caso. Advirtiendo que investigaciones
anteriores realizaron simplificaciones significativas (como la implementacion de gravedad esférica,
o la consideracion del efecto sombra planetario y de terceros cuerpos como despreciables), los
autores buscaron lograr un modelo de mayor complejidad, capaz de explicar analiticamente
efectos andmalos como variaciones por temporadas en los tiempos de las trayectorias simuladas,
y corroborar estos numéricamente.
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1.2.5 Modelado del problema

Un modelo generalizado para velas solares capaz de ser empleado en geometrias relativamente
complejas (no solamente planas y rectangulares), fue propuesto por Rios-Reyes y Scheeres (2005),
quienes detallaron una metodologia para la descripcidon analitica de las fuerzas y momentos
generados por velas de formas y propiedades épticas arbitrarias, requiriendo Unicamente una
serie de coeficientes caracteristicos de las mismas (funcién de su geometria, e independientes de
la luz incidente). Bajo la limitacidn de asumir que la forma de la vela no se modifica a medida que
la actitud cambia, y que no hay efecto sombra generado por los elementos de la vela, esta técnica
permite el cdmputo de las fuerzas y momentos resultantes mediante un conjunto genérico de
ecuaciones analiticas.

Poco después, en un trabajo del laboratorio de propulsion jet de NASA, Lisano (2004) destacaria la
necesidad de una nueva generacidn de herramientas de modelado, notando como, el vuelo
controlado de naves espaciales propulsadas mediante velas solares es un problema de dindmica
de 6 grados de libertad, pero que por el contrario, las herramientas de simulacién
contemporaneas a la publicacidn no consideraban el movimiento cinético completo, despreciando
o aproximando de modo muy general la actitud del vehiculo y su efecto en la trayectoria (sirviendo
de este modo Unicamente como una aproximacién a los maximos tedricos). Por ende en su
desarrollo, expresiones dindmicas de 6 grados de libertad para el movimiento de traslacién y
rotacion de un vehiculo son presentadas a modo de permitir la optimizacidn de trayectorias con
un limite en el torque permitido actuante en el vehiculo. Este enfoque le permitiria, por un lado,
superar la barrera constituida por la diferencia entre los pasos de propagacidon necesarios para el
computo de la rotacién del vehiculo y los de su trayectoria; y ademas, que los resultados fueran
aplicables al disefio de vehiculos, al tomar en cuenta los limites permitidos en el torque (son sus
efectos en el sistema fisico), en contraposicién a las tasas rotacionales.

Un breve estudio de velas planas con simetria axial fue presentado a continuaciéon por Mengali y
Quarta (2005a), quienes desarrollaron el problema de control éptimo para este tipo de velas de
formas genéricas, tomando en cuenta como la performance de las mismas depende
estrechamente de su geometria y propiedades 6pticas. Es decir, que para ser modeladas de
manera realista, deberian tomarse en cuenta formas no planas y curvaturas debidas a la presion
de radiacion solar. De este modo, los autores desarrollan leyes de control déptimas para
trayectorias interplanetarias, extendiendo los resultados verificados para velas planas al caso
general de geometrias simétricas tridimensionales.

El modelado matemadtico y la simulacién del vuelo de velas solares y sus diversos parametros
continuarian posteriormente mediante diversas lineas de trabajo:

En lo que respecta a la estructura de este tipo de satélites, Stanciulescu et al. (2007) proveen un
profundo estudio de los aspectos relacionados al analisis numérico del soporte estructural,
tomando en cuenta los fendmenos que surgen de la necesidad de la minimizacién del peso de la
estructura (que conduce a mastiles finos facilmente deformables, dando origen a vibraciones
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problematicas), asi como de su volumen (que usualmente requiere el pliego de la misma, forzando
al sistema a la necesidad de superar grandes fuerzas de corte y presentar una buena memoria
estructural). De esta forma, el trabajo incluye analisis estaticos y dindmicos, no solamente de los
mastiles de forma individual, sino también como una estructura completa, permitiendo extraer los
casos donde es factible realizar simplificaciones numéricas para el caso del estudio por elementos
finitos.

Rios-Reyes y Scheeres (2007), proporcionarian un avance en su modelo generalizado propuesto en
2005, para la estimacidn de fuerzas y momentos actuantes en velas solares de formas arbitrarias
pero constantes. Esto fue logrado mediante el establecimiento de una metodologia para la
estimacion de los coeficientes para el cdlculo de estos valores mediante datos obtenidos en el
vuelo, con el propésito de generar modelos mas precisos con la limitada informacién disponible.
Los autores destacan la necesidad futura de considerar los efectos de la alteracion de la forma de
la vela durante el vuelo y su dependencia de la actitud de vuelo.

Mengali et al. (2007) propondrian un modelo refinado de velas solares, que distaria de los
convencionalmente utilizados en los que los coeficientes de fuerza son constantes (puesto que las
caracteristicas dpticas y mecanicas son consideradas invariables), al asumir la dependencia de
estos valores respecto al angulo de incidencia de la luz, |la rugosidad superficial de la membrana, y
la distancia al Sol; a modo de obtener un modelo mas preciso de la aceleracion de estos vehiculos.
Entre sus resultados, los autores destacan que la principal variable afectando a las fuerzas es el
angulo de incidencia, y, mediante la comparacion con métodos tradicionales a través del estudio
de una transferencia éptima entre érbitas planetarias, el nivel de impacto de estos factores. De
esta forma, los autores destacan como estos efectos pueden ser acoplados a resultados anteriores
(impacto de la degradacion odptica de las membranas: Dachwald et al. 2006) de forma
complementaria, a modo de lograr resultados preliminares que den base a nuevos estudios que
pudieran considerar efectos tridimensionales, como la deformacidn de las velas por presion solar.

Una herramienta para la evaluacién de las influencias sobre el empuje de las velas solares, basada
en los resultados de las pruebas realizadas en tierra por el laboratorio de propulsiéon de la NASA
para la determinacién de propiedades dpticas, fue desarrollada por Murphy y Trautt (2007). La
misma proporciona un modelo refinado de la performance propulsiva de velas con imperfecciones,
considerando arrugas, deformaciones y asimetrias. De esta forma, tomando en cuenta la reflexién
especular y difusa basada en el dngulo Sol-Vehiculo, spin y la topologia local, junto a las emisiones
térmicas en base al grosor y la temperatura; se buscé evaluar de forma completa la performance
propulsiva de una vela plana cuadrada de cuatro cuadrantes. Como resultado, se obtuvo un
modelo que permite la obtencién de parametros criticos para las simulaciones de maniobras y
trayectorias de estos vehiculos, asi como la demostracidn de la posibilidad de simplificar el mismo
mediante aproximaciones que requieren la eleccion de la reflectividad efectiva apropiada para
cada componente del vector de empuje total.

Como ya fue mencionado en el apartado “trayectorias éptimas y control”, Wie (2007) presentaria
una formulacién matematica completa y solucién practica del problema de disefio del control del
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vector de empuje para el mantenimiento de la orientacién de velas solares, acoplando los
problemas de trayectoria y dinamica actitudinal, de manera similar al trabajo realizado por Lisano
(2004).

Seguidamente, Wie y Murphy (2007) presentaron una arquitectura de sistema de control de
actitud para un experimento de validacion de vuelo de velas solares en una érbita sol-sincrénica.
Esta consistiria en un sistema primario sin consumo de combustible (operado mediante el
movimiento de dos lastres para regular la guifiada y el cabeceo, y barras de estabilizacién en las
puntas para el control del giro), y un sistema secundario mediante modulos de propulsién eléctrica
en las puntas para la realizacién de maniobras de recuperacién desde condiciones no nominales
en las que el sistema principal no seria efectivo (ej.: vueltas). La viabilidad de dicho sistema fue
demostrada mediante el planteo de una misién que emplearia una vela solar de 40m y 150kg en
Orbita a 1600km de altitud. El desarrollo incluyd las misiones que podrian efectuarse en el futuro
cercano con este tipo de tecnologia (velas solares) junto a sus requerimientos, las ecuaciones para
el control, y un repaso del estado de arte de las tecnologias existentes que permitirian la
realizacién de las mismas. La intencién de los autores fue proponer un sistema de control de
actitud aplicable mediante minimas modificaciones a un gran espectro de misiones con diversos

requisitos y complejidad.

1.2.5.1 Velas no ideales

Considerando como multiples sistemas de control de actitud y navegacidon para velas solares
fueron estudiados, pero siempre tomando en cuenta velas planas indeformables, Sakamoto et al.
(2007) propusieron un modelo de la deformacidn de las velas bajo la presién de radiacién solar
mediante elementos finitos para el cdlculo preciso de las fuerzas y momentos actuantes en
vehiculos de formas arbitrarias (validado mediante su comparaciéon con el propuesto por Rios-
Reyes y Scheeres (2005) para el caso circular). Siendo que estas deformaciones afectan al vector
de empuje actuante sobre la estructura, y al momento resultante sobre la misma al desplazar los
centros de presion y de masa, dicho modelo habilitaria simulaciones de mayor fidelidad a las
obtenidas con anterioridad. Adicionalmente, los autores demostraron que la deformacién por
presion solar puede ser aproximada por aquella causada por una carga equivalente de presién de
gas uniforme, lo que facilitaria el estudio de control de velas al permitir que software de
elementos finitos disponibles comercialmente sean utilizados para este tipo de analisis.

Dachwald et al. (2006a) introducirian el efecto de la degradacién solar de las velas como factor de
interés en el estudio, modelado y control de las mismas; abandonando la premisa de que las
propiedades dpticas se mantienen constantes al considerar los efectos del entorno (simplificacién
presente en el modelo generalizado propuesto por Rios-Reyes y Scheeres, 2005). Asi, mediante el
establecimiento de la dependencia del film de la vela respecto a los efectos erosivos del entorno
(dosis de radiacién recibida), este modelo busca proveer un marco paramétrico flexible para la
representacion del comportamiento de las velas con reflectividad imperfecta en lo que atafie a su
desempeio temporal, y las secuelas que esto conllevaria en el analisis de misiones. Los resultados
demostraron como la degradacion dptica posee un impacto considerable sobre los tiempos de
viaje, pero despreciables en el control éptimo de las velas. A su vez, si bien solo la degradacion
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Optica fue tomada en cuenta, se sefiala la necesidad de un estudio mas profundo del fenédmeno de
degradacion mecanica, dependiente de la estructura de la vela.

Dicha investigacidon fue continuada posteriormente (Dachwald et al., 2007) con el estudio del
impacto de la degradacion éptica en la performance de misiones efectuadas por velas solares
incluyendo: rendezvous a Mercurio, viaje rapido a Neptuno y a la heliopausa, y misiones en puntos
de Lagrange artificiales. En estas, el efecto en los tiempos de misidn y perfiles de control dptimo
de la degradacion dptica fue evidente y se destacd la necesidad de realizar estudios de laboratorio
especificos, a modo de acotar los pardmetros desconocidos.

Finalmente, Banik et al. (2006) ofrecieron un desarrollo analizando la variacidn de la topologia de
las velas debida a los efectos térmicos en drbita, y la consiguiente variacién en performance,
considerando las fuerzas provocadas por el calentamiento no uniforme durante maniobras.
Mediante el mismo, los autores pudieron determinar que tales efectos son deterministicos, y que
su impacto era menor al esperado, aunque notando que, por un lado, el desplazamiento del
centro de presidén (de hasta 3%) puede resultar suficientemente grande como para inducir
inestabilidad de no ser considerado en el sistema de control de actitud del satélite, y que los
efectos pueden ser significativamente mayores en velas de mayor tamafio a las estudiadas (de 20
metros).

1.2.6 1IKAROS

En Julio de 2007, la agencia de exploracién espacial japonesa JAXA confirmaria la aprobacién del
proyecto IKAROS (Interplanetary Kite-craft Accelerated by Radiation Of the Sun). EI mismo,
descripto en profundidad por Mori et al. (2010), consistiria en la primera demostracidon de
propulsion por fotones y generacion de energia solar por membranas finas, en un viaje
interplanetario por un vehiculo impulsado mediante el empleo de velas solares. Su lanzamiento
seria realizado en conjunto con el orbitador climatico de Venus AKATSUKI de la misma agencia, el
21 de Mayo del 2010, impulsados directamente hasta sus orbitas de trayecto, por el vehiculo de
lanzamiento H-lIA.

En términos generales la misidn se dividiria en cuatro segmentos principales (Figura 1.6a): el
despliegue de la membrana de gran tamafio de la vela, la generacidn de energia eléctrica
mediante celdas solares de bajo grosor, la verificacién de la aceleracién por el impulso en base a la
presidon creada por los fotones impactantes en la estructura (propulsién solar), y la demostracion
de las tecnologias de navegacién y control del vehiculo. Estos se efectuarian a lo largo de un
periodo de medio afio, consistente en la duracidn del viaje a Venus. Destacaria como dificultad la
presencia de fragmentos del trayecto en las cuales interferencias en la comunicacién con el
vehiculo requeririan de su capacidad de control auténomo (Mori et al., 2010).
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En lo que respecta a sus especificaciones, IKAROS consistiria en una membrana de 20 metros de
didametro y 7,5um de espesor, compuesta por dos tipos de resinas poliimidas con alta tolerancia a
los requerimientos del entorno espacial, a ser desplegada mediante fuerza centrifuga, con un peso
total de 310kg. El demostrador incluiria elementos en la membrana para la evaluacién de las
propiedades térmicas y radioactivas en la operacién, asi como la performance del film frente a las
mismas (Mori et al., 2010).

5 20m
-t Dispositivo
.”\ Venus t =P étalo trapezoidal==gffll~ de direccion
L 'I Exito total - Hl -~ Celdas solares
— . XIto tota M
- (en seis meses) ™~ 7 UM delgadas

Detector de particulas

Exito minimo } H
I i (reverso)

Tierra (en varias semanas) /
r/if‘%

. é 1 | - Atadura
= VN 5) Orientacion, navegacion I | m 1
. ) ,rf‘,‘::( ycontrol por vela solar i | : | AI‘I" és
3 Ly |l 1.
A ¥ 4)Propulsian de la vela solar H . — T i
8'\___‘)___,7 . en base a fotones i gl 1| = Puente
. ) aes 5 L
1) ;ﬁ"jﬁ’;‘;ﬁ%ﬁa\ sol  2)Telemetria de radio activada 3)Experimento de despliegue de membrana 1l - ~ q
Separacian en rotacién  Comprobacionde Disminucién de retacion (1 rpm)
(5 rpm) funcionamiento inicia| Generacion de energia solar mediante H
la Aumento de rotacion (25 rpm]  paneles solares de pelicula delgads = L
H— Masas
(a) (b)
Primera etapa de despliegue
¥ - ~. Iy &
: \ | = — \
ULPELLTELEELLET _ =L
(Luz del Sol) i = &
Haz incidente Haz reflejado Haz incidente Haz reflejado Cuatro pétalos se encuentran Se liberan las masas Los pétalos enrollados se
i enrollados y las masas de las de las puntas. extraen como un Yo-yo.
. puntas estan fijas.
Encendido (E /]T Apagado Forma de cruz Segunda etapa de despliegue_l
(Reflexian difusa) - (Reflexion especular) M 3 -
F, (Torgue) @ Fa L = - \
Presién solar F; <F, ¢ \ ‘% 7 Q;i { - ;
_ - iz \ . |
| La forma se mantiene ) Los cuatro pétalos se expanden
Se sueltan las trabas.
mediante trabas. para formar una forma cuadrada.
(c) (d)

Figura 1.6 - Mision IKAROS: (a) Secuencia nominal de operacién. (b) Forma y disposicion de la vela.
(c) Elementos de direccion. (d) Método de despliegue.
Fuente: Mori et al. (2010)

Entre sus elementos componentes se encuentran (Figura 1.6b):

e Celdas solares delgadas en el 5% del area de la membrana, para la generacién de energia
eléctrica.

e Dispositivos de direccion (Figura 1.6c), consistentes en elementos de reflectividad variable
cerca de los extremos de la membrana, capaces de alternar entre reflectividad especular y
difusa de manera individual para el control del dngulo solar.

e Detector de particulas al reverso de la membrana (opcional).

e Masas de 0,5kg en los extremos de la membrana, para permitir el despliegue de la misma.

e Ataduras y arneses, para la conexién mecdnica y eléctrica de la membrana con el cuerpo
principal.

22



El disefio de la vela, seria tal que la membrana pudiera ser desplegada y mantenida en forma plana
por el giro del vehiculo, de manera de facilitar el empleo de mecanismos mds simples y livianos
gue los mastiles o barras convencionales, que agregarian elementos estructurales rigidos. De esta
forma IKAROS es un vehiculo cilindrico rotatorio, que abarca un tambor donde la membrana es
dispuesta a modo de ser desplegada a través de la mecanica integrada del sistema. Dicho proceso
consistiria en dos pasos (Figura 1.6d): la expansion inicial de cuatro “pétalos” en forma de linea,
mantenidos en su configuracién de cruz por frenos; y posteriormente, la liberacién de los mismos
para su expansion, y adquisicion de la forma de la estructura cuadrada final (Mori et al., 2010).

Tras el éxito de la misién, marcado por la concrecidn del despliegue de la estructura en drbita
interplanetaria el 9 de Junio de 2010, Sawada et al. (2011) presentarian un reporte de la misma,
donde sus diversos aspectos fueron detallados, incluyendo una resefia general de las
caracteristicas del vehiculo, las fases de su desarrollo y de los modelos correspondientes, el
esquema temporal de la misidn detallando sus diversas etapas (despliegue, corroboracién de la
produccidon de energia eléctrica, demostracidon de la generacién de impulso por presion solar, y
vuelo cercano a Venus), asi como una breve descripcién de las mismas, y de un experimento de
separacion de una camara desde el vehiculo que permitid la captura de imagenes del mismo en
vuelo.

Los autores destacaron como la informacidon recopilada permitiria el andlisis en detalle de las
diversas caracteristicas del vehiculo, incluyendo la dinamica, forma, arrugas y caracteristicas
Opticas de la superficie que afectarian su performance, en estudios que serian publicados
subsiguientemente. Entre ellos se encuentran:

e El andlisis de la dinamica de la membrana mediante el empleo de un modelo multi-
particulado (una aproximacion donde cada elemento del film es considerado isdtropo y
substituido por particulas conectadas mediante resortes y amortiguadores para facilitar la
construccién del modelo) por Shirasawa et al. (2011). En este, la informacion de vuelo y la
dinamica observadas fueron comparadas con los resultados de simulaciones numéricas
mediante el modelo creado, estableciendo que el mismo seria capaz de emular el
comportamiento general de la membrana excepto en casos particulares, para los cuales
deberia ser refinado.

e La continuacidn de este estudio el siguiente afio (Shirasawa et al., 2012), que intentaria
explicar las discrepancias entre las predicciones de la deformacién de la membrana
simuladas y la informacién recopilada por las imagenes capturadas de la misma en vuelo,
en las cuales se noto la direccion opuesta (deformacion hacia el Sol); y la variacion de la
forma con el tiempo. El cambio de direccién seria acreditado a la necesidad de la
modificacién de ciertos pardmetros en el modelo (rigidez de elementos en el film), asi
como limitaciones en el mismo; y la modificacién en la forma, a cambios irreversibles
debidos a las temperaturas soportadas por la estructura.

e Otro abordaje para explicar las deformaciones registradas en vuelo, esta vez mediante su
estudio empleando elementos finitos, presentado por Satou et al. (2014), y continuado en
Satou et al. (2015). El objetivo del autor consistiria en el desarrollo de un método de
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analisis numérico capaz de reproducir las deformaciones experimentadas por la
membrana, obtenidas en base a datos orbitales, para poder identificar las causas de las
mismas. Destacarian la presencia de deformaciones locales, producidas sin el efecto de
presion de radiacién solar debido a los elementos de films delgados adheridos a la vela (ej.:
celdas solares), y una rigidez estructural incrementada frente al efecto de presion debido a
estas y otras perturbaciones (como arrugas) propagadas a través de la vela, afectando sus
propiedades. Se noté como este ultimo factor podria ser aprovechado en el diseifio de
futuras membranas, induciendo arrugas de manera intencional.

e Una investigacion mas reciente de estas dos lineas de trabajo que avalaria los resultados
obtenidos por las mismas mediante un modelo mejorado del sistema (Okuizumi et al.,
2017).

e La creacidon de un nuevo modelo de actitud: “modelo generalizado de velas en rotacién”,
para la estimacion de pardmetros de forma durante vuelo, y la explicacion del
comportamiento del movimiento del vehiculo (espiral) debido a la presién de radiacidon
solar (dependiente de la forma y propiedades oépticas de la vela); mediante datos
recopilados en érbita (Tsuda et al., 2011).

e El establecimiento de criterios de disefio de superficies para velas, basados en los
requerimientos derivados de la dinamica actitudinal: niveles de deformacion aceptables
en relacion a la escala de la membrana, efectos en la estabilidad debido a las
perturbaciones de la presidn de radiacion solar, y su comparacion con los datos de vuelo
(Tsuda et al., 2012).

e Evaluaciones de los efectos perturbadores de la radiacion térmica (Van der Ha et al., 2015)
y electrostatica (Muranaka y Shinohara, 2012). Ambos correspondientes a una magnitud
menor al 1% de la presidn generada por la radiacion solar, y por lo tanto, despreciables al
entrar en el rango de incertidumbre de las fuerzas de aceleracién principal.

1.2.7 Posteriores desarrollos

De manera independiente a este evento, la publicacién de estudios de velas solares continuaria,
principalmente mediante el refinamiento del modelado del problema.

Li et al., (2011) presentarian un modelo reducido para la dindmica de velas solares flexibles en
consideracion de los efectos de la deformacién de las membranas y mastiles, empleando técnicas
de reduccién modales.

Modelos de alta fidelidad mediante elementos finitos son capaces de demostrar a través de
estudios paramétricos los efectos del tamano de la vela, estrés y espesor de la membrana,
deformaciones, vibraciones y cargas en los mastiles; y las consecuencias de la rigidez de los
mismos en la membrana. Notando esto, pero que sin embargo los métodos resultan demasiado
intensivos en el tiempo para el disefio de control, los autores destacaron la necesidad de un
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modelo reducido con precisidn satisfactoria, pero eficiente en su procesamiento. La efectividad
del modelo propuesto en este desarrollo fue corroborada mediante la comparaciéon con uno de
alta fidelidad basado en elementos finitos, estudiando los casos de maniobras de traslacion,
rotacién, y propiedades variantes en el tiempo. Una buena consistencia en los resultados del
modelo demostrd la posibilidad de su empleo en el analisis de dindmica y control de velas solares
(Lietal., 2011).

Una nueva técnica para la simulacién de las trayectorias de velas solares empleando una version
avanzada del método de elementos finitos para la resolucién de las ecuaciones de movimiento del
vehiculo, obteniendo soluciones simultdneas de multiples variables con errores minimos vy
considerando: la presion de radiacion solar, gravedad solar, y perturbaciones planetarias; a modo
de brindar un método confiable y preciso para el disefio y andlisis de las mismas, seria presentado
por Karwas y Taghavi (2015). Los resultados fueron comparados con los datos recolectados
durante la mision IKAROS, mostrandose prometedores, al ser extremadamente similares a los
mismos. De esta forma, los autores notaron como el método provee una opcidn de gran precision
para la simulacidn de trayectorias por velas solares, asi como el hecho de que el mismo puede ser
expandido para la inclusién de los efectos de degradacién de las velas, efectos relativisticos, y
aceleraciones por medios externos; incrementando su exactitud.

El modelo éptico de materiales para velas solares fue originalmente derivado en el laboratorio de
propulsion jet de NASA en 1978, y desde entonces fue utilizado como la referencia por default
para las investigaciones de esta entidad, asi como las de numerosos autores. El mismo, consistente
en coeficientes estandar para los términos de reflexién especular y difusa, emisiones térmicas, y
reflexion difusa no Lambertiana; fue establecido en base a pruebas realizadas en esa época, de las
gue se mantuvo poca documentacion. Heaton y Artusio-Glimpse (2015), sefialarian la necesidad
de un modelo actualizado en base a pruebas dpticas mas recientes, donde diversos materiales de
uso frecuente, o bien, bajo consideracién de numerosos investigadores, fueran incluidos. De esta
forma, en su publicaciéon, los autores derivarian nuevamente estos coeficientes, actualizandolos
mediante la incorporacidon de nuevos resultados (2004) y materiales, obteniendo una version
revisada a emplear en futuros modelos de velas solares.

El 20 de Mayo de 2015, luego del fallo en la misién “Cosmos 1” en 2001, la sociedad planetaria
concretaria el lanzamiento de LightSail-1 (cuya vela seria desplegada el 7 de Junio); un proyecto
para la demostracion de vuelo controlado utilizando velas solares, consistente en una vela
cuadrada plana de cuatro membranas, con un area total de 32m? (The Planetary Society, 2019). A
pocos dias de su lanzamiento, la misidon fue declarada exitosa y el vehiculo reingresé a la
atmoésfera el 14 de Junio del mismo afio, finalizando el vuelo de prueba (Davis, 2015).

En pleno auge de investigaciones sobre este tipo de tecnologias y los prospectos que las mismas
podrian ofrecer, en Julio de 2015, NASA publicaria una serie de documentos (roadmaps) a modo
de guia, detallando el rango de tecnologias necesarias y vias de progreso para los préximos 20
afios, a modo de dar foco a las actividades de desarrollo e investigacién aplicadas cruciales para
futuras misiones espaciales en este periodo. En el drea tecnoldgica 2: “tecnologias de propulsiéon
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en el espacio”, una de las 16 secciones publicadas, donde las velas solares serian incluidas como
una de las principales alternativas de propulsién no quimica, se destacaria la necesidad de velas
cuyo desempefio (medido por la relacién area/masa) sea superior al contemporaneo (lo que
usualmente se traduciria en mayores tamafios de vela): “Develop larger and more capable solar
and drag sail systems”. Esto se debe a que a pesar de que la luz solar es costo-efectiva e inagotable,
comparativamente a otros tipos de propulsion, la misma es débil, y mds adn, su empuje decrece
exponencialmente con la distancia al sol, requiriendo velas livianas y de gran tamafo para lograr
suficiente aceleracion (NASA, 2015).

Citando esta necesidad, asi como el hecho de que a medida que las velas aumentan en tamafio y
disminuyen en masa, asumir al cuerpo como una estructura rigida se torna imposible,
incrementando significativamente la necesidad de incorporar los efectos de la flexibilidad en todo
calculo; Eldad et al. (2017), presentarian un nuevo algoritmo para el control de actitud de velas
solares con un modelo de incertidumbre. Este, tendria como objetivo el computo de maniobras
Optimas (minimo en el tiempo) de grandes angulos, sin sobrepasar el objetivo, aun considerando
valores no certeros de tres parametros cruciales: la rigidez estructural del vehiculo, la efectividad
reflectiva de la vela, y el momento de inercia sobre el eje de cabeceo; tomando en cuenta los
posibles efectos de estos factores mediante un margen ajustable de seguridad estadistica y
aprendizaje automatico. Ademads de la efectividad del método, los autores sefialaron la capacidad
del mismo de considerar propiedades variables en el tiempo sin la necesidad de modificar los
algoritmos desarrollados.

Otra propuesta para el control de actitud de velas solares flexibles, pero enfocada al caso de
Orbitas bajas terrestres (es decir, forzado a tomar en cuenta ademas de la presién solar, los
efectos de las fuerzas aerodinamicas y de gradiente gravitatorio), fue presentada por Firuzi y Gong
(2018). Para esto, en primera instancia los autores explorarian los efectos de dichos factores,
incluyendo perturbaciones en el torque y cambios en el centro de presiéon debidos a
deformaciones, para luego desarrollar y evaluar un método analitico de estimacién de dichos
efectos disminuyendo el costo computacional, el cual fue desarrollado exitosamente. Asi también,
los autores estudiaron el problema de controlabilidad mediante un mecanismo de desplazamiento
de masa, permitiendo la determinacion de regiones donde la actitud es controlable por el mismo,
asi como su eficacia y robustez. Finalmente, se destaca en esta publicacién el detalle de las fuerzas
con mayores efectos sobre un vehiculo espacial de estas caracteristicas a diversas altitudes: bajo
400km, la presién aerodinamica que produce grandes distorsiones en la membrana, provocando
grandes torques perturbadores por deformaciones; y entre 400km y 800km donde la presién por
radiacion solar y las fuerzas aerodinamicas son comparables, sera el gradiente gravitatorio el que
produzca mayores efectos perturbadores sobre la estructura.

Finalmente, tras la realizacion de un “modelo generalizado de dindmica de velas solares” (GSDM),
gue abarcaria la actitud de vehiculos espaciales no rotatorios bajo la influencia de presién de
radiacion solar, como el paso a seguir para la mejora y generalizacién del “modelo generalizado de
dindmica de velas rotatorias” (GSSM) propuesto por Tsuda et al. (2013); Ono et al. (2018)

desarrollarian un andlisis de estabilidad sobre el mismo. Esta publicacién, en la cual se destaca
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como la forma del vehiculo es crucial para la estabilidad del mismo, y se elucidan los principales
requerimientos de disefio para el movimiento estable, donde solo 4 de los 9 parametros definidos
en el GSDM serian separados como criticos; aumentaria el valor de la teoria de este ultimo modelo
y resultados anteriores, permitiendo proponer los requisitos de diseio de velas solares para lograr
actitudes estables en base a las condiciones derivadas.

Acompafiando a estos estudios, diversas publicaciones serian realizadas analizando en
profundidad los efectos de: arrugas y deformaciones en la membrana, rigidez estructural,
degradacién dptica, calidad de superficies, multiples reflexiones, cargas térmicas, entre otros.

1.2.8 Misiones posibles

Como ya fue mencionado, numerosos autores como Sands (1961), Fimple (1962), y Wright (1976),
trazaron misiones y Orbitas viables tomando en cuenta las posibilidades ofrecidas por las velas
solares.

Los primeros avances significativos en esta linea de trabajo fueron presentados por Sauer Jr.
(1976), quien describié la optimizacién de trayectorias interplanetarias de velas solares a través
del calculo de variaciones. Este estudio no solo incluiria trayectorias de encuentro para los
planetas internos del sistema solar, sino también un ejemplo de viaje de ida y vuelta a un
asteroide a modo de demostrar las capacidades de este tipo de vehiculo espacial.

Salvail y Stuiver (1995) indagaron el caso particular de un sobrevuelo lunar a partir de drbitas
geosincrénicas mediante el uso de velas solares. Dicho desarrollo fue realizado empleando un
modelo tridimensional dindmico para la simulacién de dicha maniobra en un sistema Sol-Tierra-
Luna, efectuada por una vela plana sin deformaciones bajo carga (considerando despreciables a
los efectos de segundo orden tales como la reflexidn de luz secundaria por los planetas, sus
campos magnéticos, y vientos solares); a través de la busqueda de condiciones iniciales apropiadas
para la maniobra, incluyendo tres posibles razones de area/masa. Se destaca de este andlisis la
demostraciéon de la posibilidad del empleo de este método para la intercepcion de cuerpos
celestes mediante leyes de control simple, asi como la exposicion de como el tipo de encuentro
del satélite con dichos cuerpos resultara en trayectorias significativamente distintas post-cruce.

Leopold y Wagner (1996) estudiaron la posibilidad de lograr orbitas Sol-sincrénicas polares en
Mercurio mediante velas solares, tomando en cuenta la elevada presidn de radiacién solar en el
planeta asi como su débil campo gravitacional, y la capacidad propulsiva ilimitada de este medio
de impulso. Incluso considerando las concesiones necesarias para la misidn, en vista de que bajas
altitudes deben ser obtenidas para conseguir una buena resoluciéon de imagen, cobertura global
debe poder ser alcanzada, y de que el ambiente térmico abrasivo limita el tipo de drbitas posibles;
los autores establecieron la factibilidad de lograr altitudes de 200 a 6350km, y la captura del
planeta completo gracias al acoplamiento de érbita 3:2 de Marte (periodo de rotacion/periodo
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orbital) con érbitas proximas al terminador (linea de separacion entre la parte iluminada y la
sombra de un cuerpo celeste), que simultdneamente evitarian fuertes cargas térmicas. A su vez,
los autores compararon la propulsién quimica y eléctrica a las velas solares, destacando como esta
ultima presenta la mayor cantidad de ventajas en este tipo de misién.

Pomazanovr y Yegorov (1999) plantearon la posibilidad y desarrollos necesarios para vuelos
cercanos con fines de estudio, encuentros, y la captura de muestras de pequefios cuerpos celestes
mediante velas solares, considerando el tiempo de transferencia como criterio de optimizacion de
maniobras. Los autores notan como la libertad respecto a la necesidad del consumo de
combustible, transforma a este tipo de tecnologias en una de las mejores alternativas para
efectuar multiples maniobras de vuelo cercano a estos cuerpos. Este ultimo aspecto también fue
notado por los autores Morrow et al. (2001); quienes enfocaron su analisis en la mecanica orbital
de posibles misiones para la exploracion de asteroides mediante velas solares, a modo de poder
explotar esta caracteristica. De este modo, multiples opciones de puntos de flote (equilibrio
artificial) y trayectorias orbitales (estables y Sol-sincronicas) son determinadas para diversos
tamafios de asteroides, estableciendo las condiciones necesarias mediante el uso de las
ecuaciones de movimiento para este tipo de vehiculos, y tomando en cuenta las caracteristicas de
las velas, propiedades de los asteroides, sus érbitas y distancia mutua, asi como las restricciones y
factibilidad de cada caso.

Ampliando esta linea de trabajo, Mclnnes (2003) explora “el rango de potenciales misiones” para
este tipo de tecnologia, incluyendo opciones mas tradicionales tales como el transporte de cargas
a planetas o pequefios cuerpos celestes dentro y fuera del sistema solar, haciendo uso de la
presidon solar para el traslado de equipo de investigacion de fisica solar; misiones a Mercurio
capaces de ahorrar costos y cargas significativas respecto a sus equivalente por propulsidon quimica;
vuelos bilaterales (ida y vuelta) a Marte para la recuperacion de muestras (desarrollados en
detalle); la reduccion de la masa necesaria para mantener satélites en orbitas terrestres bajas
mediante velas de grandes dimensiones; numerosas misiones a cuerpos pequefios para la
recuperacion de muestras (también estudiadas en detalle); y escapes del sistema solar, donde esta
tecnologia presenta las mayores ventajas de performance respecto a otros sistemas de propulsion.
Por otra parte, también son consideradas en este trabajo misiones que toman en cuenta la
capacidad de las velas solares de permitir drbitas no Keplerianas (llamadas asi por no obedecer las
reglas usuales de dinamica orbital descritas por Kepler) aprovechando el empuje continuo de baja
magnitud ofrecido por la presidn solar para hacer posible la obtencién de érbitas mas exdticas. De
esta forma, la tecnologia de velas solares, mds que como una mejora a las posibilidades
contemporaneas, es considerada “habilitadora” de nuevas alternativas. Entre estas se encuentran
Orbitas significativamente desplazadas sobre el plano del sistema solar (sobre el Sol o planetas) y
la generaciéon de puntos de Lagrange artificiales (tomando en cuenta que mientras que el
problema tradicional restringido de tres cuerpos posee cinco puntos de equilibrio fijos, las velas
solares pueden crear un numero infinito de puntos artificiales dentro de zonas permitidas [Baoyin
y Mclnnes, 2006]). Las mismas son presentadas como resumen de los resultados de
investigaciones anteriores (Mclnnes et al. 1994; Mclnnes, 1998; Mclnnes, 1999a) donde tales
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casos fueron estudiados en profundidad, analizando su factibilidad y el nivel de tecnologias
necesario para su realizacién, junto a otros tales como maniobras de “pase solar” haciendo uso no
solo de la presion solar, sino también de la atraccidon gravitatoria para lograr trayectorias
complejas; y otras capaces de ser artificialmente precesadas para seguir el movimiento de la cola
magnética terrestre.

El estudio también ofrece una delicada consideracion a la posibilidad de realizar estos tipos de
misiones con velas relativamente modestas (que no requieran tecnologias tan avanzadas y de alto
rendimiento que las vuelvan imposibles de ejecutar en el corto plazo), siempre dependiendo de la
aceleracién de gravedad local. Resulta evidente de estos analisis que serdn los casos que requieran
grandes energias o se extiendan por largos periodos de tiempo, aquellos en los que las velas
solares resulten mas Utiles respecto a las alternativas disponibles (Mclnnes, 2003).

Afadiendo a estas conclusiones, Circi (2004) realizé una comparacidn entre sistemas beneficiados
por energia solar para lograr bajas aceleraciones en misiones de larga duracién. Al contrastar la
propulsion por presién solar (optimizada en base a tiempos de viaje) con la propulsién solar
eléctrica, donde la energia solar es empleada para alimentar al motor (tomando en cuenta el gasto
energético), el autor llega a la conclusién de que en misiones mas extensas y con mayor cercania al
Sol (ej. Tierra-Mercurio), las velas solares ofrecerian grandes ventajas. Asi también, se destaca
como la reduccién de masa total del sistema al no requerir cargas de combustible, conduce
siempre a un aumento en la performance respecto a otros sistemas de propulsion.

Otras publicaciones relacionadas incluyeron el estudio de la transferencia a puntos de libracidn
(equilibrio estatico) sobre el Sol a partir de érbitas heliocéntricas a cualquier distancia (Mclnnes,
2002). Este caso también fue investigado por Koblik et al. (2003), quienes incluyeron la posibilidad
de combinar la propulsién solar con la asistencia gravitatoria de sobrevuelos planetarios para
facilitar las maniobras de transferencia para el caso ecliptico, determinando que aquellos en Venus
serian los Unicos capaces de afectar la drbita substancialmente a modo de obtener resultados
significativos (a diferencia de Mercurio), y que el tiempo de las trayectorias seria limitado por la
resistencia al calor de los vehiculos, con los casos permisibles demostrando altos potenciales.

Dandouras et al. (2004), explorarian también posibles misiones a realizar una vez que la tecnologia
de velas solares se encontrara mas desarrollada (logrando empujes mayores a la atraccion solar),
sefialando como estas permitirian el viaje rectilineo y estacionamiento en cualquier lugar del
sistema solar, asi como la suspension sobre el Sol para su monitoreo (ej.: observacion de los polos
mediante una vela helioestacionaria). Otras propuestas de los autores incluyeron el monitoreo de
objetos cercanos a la Tierra, la prueba del principio de equivalencia de la teoria de la relatividad
general, y el escape del sistema solar. El primer concepto, es decir, el alcance de drbitas elipticas
rectilineas, seria posteriormente expandido por Quarta y Mengali (2011) bajo la premisa de que su
realizaciéon haria posible numerosas misiones cientificas (como el estudio de la variacién radial de
los vientos solares), asi como el hecho de que siendo que este tipo de drbitas conllevan grandes
costos energéticos (tradicionalmente equivalentes al gasto de cantidades substanciales de
combustible), el uso de velas solares consistiria en una alternativa atractiva para hacer las mismas
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posibles. De este modo, enfrentando el problema mediante la busqueda del menor valor de
aceleracién solar caracteristica que permitiria concretar estas misiones, se realizé la estimacion de
la performance solar requerida, correspondiente a una vela de muy alto rendimiento, notando que
a pesar de no existir en el momento de la publicacidn, los resultados serian motivadores para la
mejora de este tipo de tecnologias.

Sharma y Scheeres (2004), abordaron las trayectorias generales de escape del sistema solar
(definido como el punto de alcance de energia orbital igual a cero) mediante una estrategia de
guiado simple para lograr los menores tiempos posibles. Con este estudio, los autores llegaron a la
conclusion de que la maximizacion de la energia orbital en cada instante de la trayectoria no
necesariamente reduce el tiempo total de escape. Por el contrario, una reduccién maxima de la
energia y luego su incremento permitiria lograr menores tiempos. Con este método los autores
son capaces de igualar y mejorar los resultados obtenidos a través de trayectorias especificamente
optimizadas, y ademas, permitir que velas de bajo desempefio logren escapar, asi como hacerlo en
menos de un aino.

El caso de vuelo interplanetario con velas solares planas ideales también fue abordado por Nassiri,
Mehdizadeh, y Jalali (2005), quienes desarrollaron la dindamica orbital de tales vehiculos para
lograr trayectorias 6ptimas de transferencia mediante el ajuste del angulo de la vela, concluyendo
que sin la necesidad de métodos adicionales de impulso, estas constituyen un sistema practico de
propulsion interplanetaria.

Retomando la posibilidad de viajes de ida y vuelta a asteroides, Dachwald y Seboldt (2005)
tomaron en cuenta velas solares planas de primera generacién (performance moderadas),
posibles de lograr con tecnologia contempordnea, y establecieron su capacidad de realizar
misiones cientificas dificultosas (y de hecho, imposibles con otros tipos de propulsién), incluyendo
el rendezvous y retorno de muestras de multiples asteroides cercanos a la Tierra. Esto fue
realizado considerando un modelo realista no idealizado de la presidon de radiaciéon solar sobre el
cuerpo para la simulacién de las trayectorias exploradas, y el analisis particular de dos tamafios de
vela (70 y 140m?), con sus respectivas capacidades de carga.

El afio siguiente, Bookless y Mclnnes (2006) abordaron el empleo de propulsidon solar para la
generacion de familias de érbitas periddicas desplazadas sobre cuerpos celestes. Al considerar que
los puntos de equilibrio artificiales logrados al aprovechar la constante aceleracion de la vela
permiten generar drbitas marcadamente no Keplerianas, surge interés por su capacidad de lograr
nuevos puntos de observacion sobre planetas, y no simplemente su empleo como un medio
efectivo de transferencia de carga entre drbitas. Con este objetivo, los autores investigaron la
dindmica de estas drbitas mediante analisis lineales y no lineales, formas de insercion a las mismas,
métodos para el control de la aceleracion (incluyendo la variacion del area de la vela y su angulo
de inclinacion; ambos efectivos), técnicas de mantenimiento de la posicion lograda a modo de
evitar un escape luego de la llegada a la drbita, y finalmente, una posible misiéon a la cola
geomagnética de la Tierra mediante una vela de alto rendimiento. Los mismos autores realizarian
posteriormente un analisis en profundidad del control de érbitas en puntos Lagrangianos por
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medio del uso de propulsion solar (Bookless y Mclnnes, 2008). Bajo las mismas premisas respecto
a los parametros de control, los autores exploraron como esta forma de propulsién seria capaz de
mantener la posicion de érbitas cuasi-periddicas alrededor de L1y L2 del sistema Sol-Tierra, donde
estas técnicas resultan necesarias debido a la inestabilidad intrinseca de este tipo de érbitas. Entre
sus conclusiones, hallaron que sin la necesidad de mayores avances tecnoldgicos, las velas solares
constituyen una interesante alternativa a la propulsién quimica o solar eléctrica en misiones de
puntos de equilibrio, y para el caso particular de la misién “Geostorm” (para el monitoreo
permanente de perturbaciones provocadas por vientos solares que producen tormentas
electromagnéticas, previo a su alcance en la tierra), para la cual una posible trayectoria es
desarrollada, las velas solares proveen la Unica opcién posible.

El estudio de drbitas sobre el punto L1 del sistema Sol-Tierra habia sido iniciado previamente por
Baoyin y Mclnnes (2006), quienes detallaron las propiedades de estas familias de drbitas, también
llamadas “halo”, sobre puntos artificiales, incluyendo su periodo, amplitud minima, y el efecto de
correcciones de frecuencia y amplitud no lineales fuera de plano. El desarrollo abarco los casos del
vector normal a la vela dirigido en las lineas Sol-vela y Sol-Tierra, a su vez variando el nimero de
ligereza (razon de fuerza de presion solar sobre fuerza gravitacional actuante en la estructura),
para generar diversos puntos L1 artificiales. Entre sus conclusiones se destaca como la amplitud de
las drbitas halo incrementa con la ligereza de las velas, y como, en principio estas drbitas pueden
ser disefiadas en cualquier punto entre el Sol y L1.

Un caso particular de misién cientifica factible con este tipo de propulsion fue desarrollado
extensivamente por Macdonald et al. (2006). La publicacién consistié en una evaluacion completa
de un orbitador solar polar como estudio de referencia tecnoldgica dptimo, con el objeto de
delimitar y habilitar el desarrollo de tecnologias de importancia estratégica cuya relevancia
pudiera surgir en futuras misiones. De este modo, con un exhaustivo analisis de: la arquitectura de
la misién, las limitaciones de este tipo de propulsion, el modelo de vehiculo espacial, la carga
admitida y su distribucién, el control de actitud, la separaciéon del vehiculo de transporte, la
trayectoria (incluyendo multiples opciones como la asistencia por gravedad y el uso del exceso de
energia de lanzamiento, y sus tiempos), y la comparacién con otras formas de propulsién
competitivas; se detallaron todos los parametros relevantes para el envio y mantenimiento de la
nave a una érbita a 902 de inclinacién con respecto al ecuador solar, con vehiculos de lanzamiento
disponibles al momento de la publicacidn. Estableciendo que la transferencia tomaria como base 5
afios para la vela requerida de 153x153m, todas las necesidades tecnoldgicas fueron descriptas,
destacando mastiles mas avanzados y membranas mas delgadas; y notando que a pesar de que
significativos desarrollos tecnoldgicos serian necesarios para lograr la mision, gracias al ambiente
relativamente benigno de la misma, los mismos podrian lograrse en el corto plazo.

El mismo afio, Dachwald et al. (2006), presentarian un anadlisis de una misidn similar incluida
dentro de numerosas propuestas realizadas por NASA para el desarrollo de nexos Sol-Tierra con el
objetivo de capturar imagenes polares del Sol. En este, los autores estudiaron las posibles
optimizaciones a la trayectoria, consistente en una primera instancia en la que el vehiculo realiza
un acercamiento al Sol en forma de espiral, y el posterior empleo de la presién de radiacidon solar
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incrementada disponible, para ajustar la érbita mediante un cambio significativo en la inclinacidn
orbital (maniobra propuesta y examinada por Wright en 1976 y Sauer en 1977). Para esto,
empleando un modelo con reflectividad no ideal, los autores indagaron la posibilidad de realizar
trayectorias “frias” en las que se mantiene una distancia al Sol tal que la temperatura a la que se
somete al film solar se mantenga debajo de los 1002C (0,48 AU), con duraciones en el rango de
mas de 6 anos, y misiones en “calor”, mds demandantes, en las que la membrana es sometida
hasta 2409C (0,22 AU) permitiendo tiempos de transferencia reducidos, de incluso menos de 5
afios. La optimizacién de la trayectoria utilizando el limite de temperatura admitido, permitié que
los autores exploraran diversos trayectos capaces de aprovechar la presion solar de manera mas
eficaz para distintos casos, asi como detectar a la degradacion éptica de la vela como parametro
clave a estudiar en futuros analisis.

También mediante un estudio integro, Macdonald et al. (2007) desarrollaron otro caso completo
de un concepto de misidon para la demostracion de velas solares. El mismo, previamente
investigado por NASA y ESA denominado “Geosail”, consistiria en una vela solar cuadrada
empleada para lograr la propulsién requerida para la precesién orbital continua Sol-sincrénica de
la linea de las apsides, con el fin de lograr tiempos prolongados de residencia en la cola magnética
de la Tierra (aprovechando el hecho de que el vehiculo no se encontraria limitado a las érbitas
Keplerianas). Un analisis detallado confirmaria como la performance de las velas solares las
establece como la mejor opcién frente a la propulsion eléctrica y quimica, asi como plasmaria
junto a la investigacion mencionada en el parrafo anterior, los conceptos cuya descripcidn
demuestran las tecnologias para futuras misiones, su potencial y viabilidad.

Lappas et al. (2009) continuarian con el concepto del disefio de sistemas practicos para la mision
de monitoreo de la cola magnética terrestre. Son expuestos: sus requisitos (basados en los
estudios de referencia tecnoldgica publicados por ESA, para el desarrollo de tecnologias de
importancia estratégica en misiones futuras), el disefio (con una técnica de despliegue eficiente de
mastiles rigidizables de bajo peso), la trayectoria, y el control (bajo una nueva ley de
direccionamiento que toma en cuenta la degradacion de la vela y el efecto de eclipses). De manera
analoga al informe de Macdonald et al. (2007), el estudio presentado incluyé una comparacién
con otros sistemas de propulsion.

Una opcidn para la observaciéon cientifica no polar del Sol fue planteada por Mengali y Quarta
(2008). La misma consistiria en el empleo de multiples vehiculos impulsados por velas solares para
garantizar informacién tridimensional de la superficie solar completa desde puntos de vista
adecuados. Este objetivo seria perseguido mediante el posicionamiento de una vela solar en
frente y otra detrds de la Tierra (respecto a su rotacién orbital), ambas en trayectorias libres
orbitando al Sol. Esto gracias a la posibilidad de realizar maniobras de punto de reposo a punto de
reposo, inherentes a las velas solares debido a su capacidad de operar continuamente durante
largos periodos de tiempo mediante bajos empujes, brindando la oportunidad de lograr cambios
energéticos prohibitivos para otros tipos de propulsiéon. Como destacan los autores, dicha
maniobra puede ser entendida como una extensidn de aquella propuesta por Mclnnes en la
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publicacion: “Azimuthal Repositioning of Payloads in Heliocentric Orbit Using Solar Sails” (2003),
donde una maniobra simple de este tipo requiriendo un minimo de 2 afios es discutida.

Mas recientemente, tras las operaciones exitosas de IKAROS por parte de JAXA y NanoSail-D2 de
NASA en 2010, y LightSail-1 de la Sociedad Planetaria en 2015; con un renovado interés en este
tipo de tecnologias, nuevas propuestas de misiones surgirian, tales como la observacidon de alta
latitud de la Tierra y la Luna, propuesta por Heiligers et al. (2016), con numerosos objetivos
cientificos como el monitoreo de cambio climatico, telecomunicaciones, navegacion, etc. Con esta
misién, los autores intentarian complementar la lista de potenciales aplicaciones para las velas
solares, agregando a las ya mencionadas: GeoSail, GeoStorm, orbitadores solares polares y sondas
de heliopausa. Para lograr este tipo de misiones de nexo continuo a regiones de alta latitud, los
autores proponen el empleo de odrbitas periddicas en el sistema Tierra-Luna, mediante la
utilizacion de técnicas de correccién consistentes en la perturbacién de puntos de libracion
clasicos (Lyapunov y Lyapunov vertical, halo, y drbitas retrégradas distantes) con la aceleracion de
velas solares, para la generacion de nuevas orbitas. De este modo, mediante leyes de control
simple para limitar las operaciones de la misién a un minimo, nuevas drbitas en forma de trébol
son propuestas para la observacion casi continua de los polos terrestres (99,6% del tiempo) y del
polo sur lunar, en ambos casos mediante el uso de 2 satélites.

1.2.9 Configuracionesy prototipos

Al comienzo de la resefia histérica brindada en este capitulo, se recalcé como a lo largo del tiempo,
diversas variaciones posibles de velas solares fueron estudiadas. Particularmente, se destacaron
las configuraciones de velas solares planas en forma de:

e Disco rotatorio: grandes membranas soportadas por lineas de bajo peso conectadas a una
estructura central, desplegadas y mantenidas bajo tension mediante la rotacién del
vehiculo.

e Heliogyro: numerosas membranas en forma de paletas delgadas extendidas desde el eje
central.

e Velas cuadradas: que a su vez pueden presentarse en diversas configuraciones como
suspension de 4 y 5 puntos, cuadrantes individuales, conexiéon continua, y en tiras
delgadas.

Ademds de estas, otras alternativas fueron exploradas por autores a lo largo del tiempo,
incluyendo:

e Un concepto de vela solar en forma de paracaidas, cuya estructura cénica seria mantenida
en un extremo por un aro que definiria la base del cono, y en el otro, por el cuerpo del
vehiculo delimitando la punta, manteniendo de esta forma la tensidon de la membrana, y
permitiendo la concentracidn de la presidn solar asi como la estabilizacion de la estructura
sin afiadir peso mediante elementos adicionales (Greschik y Mikulas, 2000).
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e Una alternativa en forma de vela solar “fraccionada”, compuesta por particulas discretas
mantenidas en posicion por fuerzas superconductivas de suspension (Jones, 2008).

e Una vela estabilizada por rotacién y forma, de geometria variable cuasi-rombica piramidal
desplegable. Ademas de la estabilizacion que estos dos pardmetros le brindarian, el
control de la misma seria dado por cambios en los dngulos de los mastiles que
modificarian la razén de éarea/masa, y permitirian la variaciéon de la energia orbital
(Felicetti et al., 2016).

e Un disefo de vela solar con elementos individualmente controlables, cuya forma basica
seria la de un cubo desplegado mediante un mecanismo de expansién neumatico luego de
su lanzamiento, adquiriendo un esquema descentralizado plano de membranas finas,
donde el control seria dado por la rotacion parcial (en un extremo) o total de las mismas
(Luo et al., 2018).

e Y si bien no constituye en si un nuevo disefo, otra de las formas exploradas fue el control
activo de la forma de las membranas de las velas para el control de actitud, a modo de
remover las limitaciones en el movimiento intrinsecas a estructuras en dos dimensiones
(Takao et al., 2018).

Un udltimo concepto, ya mencionado en la secciéon de escape de drbitas terrestres cuando se
detallaron los resultados del informe presentado por Mengali y Quarta (2004); seria la
configuracion de velas solares compuestas.

1.2.10 Velas compuestas

El inicio de la investigacidn de esta propuesta puede ser atribuido a la publicacion de Robert L.
Forward en 1990: “Solar Photon Thrustor”, donde la configuracidn seria discutida. Si bien como el
mismo autor destaca, la idea de separar las funciones de recoleccién del haz de luz incidente a la
de la reflexién del mismo para mejorar el desempefio de estos vehiculos, habia sido propuesta con
anterioridad tanto por Tsander (junto al propio concepto de velas solares), asi como por diversos
autores rusos en publicaciones de bajo alcance (regionales) en la década del 70; la falta de su
traduccion y divulgacidon no permitié que las mismas (descubiertas Unicamente por recopilaciones
literarias del tema, afios tras su publicacién) resultaran en avances significativos en la disciplina.

En la descripcidn basica brindada por Forward, este tipo de vehiculo es definido como una gran
estructura reflectiva (colector) parabdlica (a modo de concentrar la luz solar recibida en un area
mas pequefia), similar en tamafio, material, y masa por unidad de area a las velas solares planas
comunes; y una superficie de material mas resistente (director), mucho mas pequefia en
dimensiones y masa, en la cual los rayos son concentrados y reflejados en un angulo apropiado
para lograr la fuerza resultante deseada. Siendo que bajo esta configuracion el colector siempre se
encuentra completamente orientado en direccién al Sol, sin necesidad de inclinarse para el
direccionamiento del vehiculo como ocurre en el caso de las velas planas (con la disminucién
correspondiente en su capacidad propulsiva en cualquier direccién que no sea exactamente
opuesta al Sol), esta disposicién permite la operacidon continua bajo la mayor area de coleccidon
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expuesta posible, logrando el maximo empuje viable para el drea del colector dada. De esta forma,
el arreglo permite una mayor performance del sistema en términos de la capacidad de carga,
empuje y tiempos de misidn, respecto a sistemas tradicionales. Asi también, el autor destaca
como una vela compuesta es capaz de lograr altitudes de lanzamiento significativamente
reducidas en la atmdsfera terrestre, respecto a configuraciones planas (Forward, 1990).

Ademas de la configuracion simple (colector y director), la posibilidad de emplear doble reflexion
(colector, reflector y director) es explorada, permitiendo la direccién de los rayos incidentes hacia
el Sol mediante el uso de dos espejos. También son mencionadas otras alternativas, tanto
estructurales, como en el aprovechamiento y la forma de la energia incidente (Forward, 1990).

Esta publicacién serviria como una exploracidn superficial y extremadamente simplificada de este
tipo de tecnologia, sin indagar en modelos realistas ni el control, del cual la Unica mencién
realizada es a modo de notar como torques indeseados pueden ser minimizados mediante un
apropiado arreglo de las masas del sistema de manera que el vector de fuerza neto pase a través
del centro de masa del mismo (incluyendo la carga).

La configuracion de velas solares compuestas fue considerada por Mclnnes (2000) en un estudio
de transferencia coplanar Tierra-Marte, como alternativa a las velas planas tradicionales,
mediante una comparacion a las mismas utilizando modelos simples. Como resultado el autor
destacd que, en principio, las velas solares compuestas serian capaces de llevar mayores cargas en
misiones de tiempos cortos, pero que serian cruciales nuevos estudios para garantizar la viabilidad
de este disefio.

Afios mas tarde, Flint (2004) revisitaria este modelo. En su publicacion, el autor propone una
revision a la arquitectura de velas compuestas, que consistiria en:

e Una discusidon de las ventajas que esta configuracion ofreceria en cuestiones de
performance (hasta 70% de incremento en la tasa de variacion de parametros orbitales
alcanzable), resultantes del hecho de que la superficie colectora se encuentre siempre en
direccion al Sol (mayor empuje en los ejes tangenciales y alineados al vector Sol-vela), e
inherentes al disefio, como consecuencia de la separacion de las funciones de colecciéon y
direccion (mayor angulo de conicidad éptima y flexibilidad en el mismo, asi como una
reducciéon de la inercia experimentada en el control al requerir Unicamente la rotacién del
director y no de la estructura completa).

e Las posibles opciones que estas ofrecerian en relacidn a la disminuciéon de requisitos
respecto a velas planas, tales como la admisidon de mayores densidades de area, mayores
cargas Uutiles, y/o menor drea total requerida; las cuales se determinaron como
significativas.

e La mencidn de las desventajas de este tipo de configuraciones (requerir un control mas
estricto de la superficie, masa adicional debido a los soportes, etc.).
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e Y una detallada (aunque simple) revisidon de los aspectos concernientes al disefio de estas
estructuras, como una totalidad, y en lo que respecta a cada uno de sus componentes;
incluyendo un examen de tecnologias contempordneas disponibles.

Si bien el estudio fue comprensivo en lo que respecta a los aspectos considerados, los modelos
empleados fueron altamente simplificados e idealizados, y como el autor destaca, serviria
Unicamente como base a futuras investigaciones.

En 2006, la indagacion de las velas solares compuestas continuaria mediante dos lineas de trabajo.

Por un lado, Mengali y Quarta (2006) propondrian un nuevo modelo de velas solares de doble
reflexion (DRSPT), intentando obtener resultados mas realistas que los alcanzados para el caso
ideal desarrollado por Forward (1990) y Flint (2004), al tomar en cuenta las propiedades dpticas de
los materiales involucrados, y su efecto en la performance del vehiculo. Para ello, los autores
estudiaron trayectorias tridimensionales de transferencias Odptimas (a Marte y Venus),
comparando los resultados obtenidos a los casos ideales y de velas planas. Las conclusiones
conseguidas fueron prometedoras para este tipo de tecnologias.

A pesar de la mayor complejidad de este modelo, Guerman y Smirnov (2007) notarian en el mismo
una falta de consideracién a las aberraciones épticas producto de la geometria esférica elegida
para el colector, el efecto sombra actuante sobre el director, y las reflexiones multiples entre las
superficies que componen la vela. Respecto a la geometria, los autores senalaron la necesidad de
considerar una forma parabdlica para permitir que los rayos incidentes sean apropiadamente
redirigidos hacia el foco; en relacién al efecto sombra, si bien el mismo es despreciable al tomar en
cuenta el impacto del haz con el colector, no lo es en el caso de la sombra del reflector sobre el
director (de dimensiones similares y en proximidad), siendo imperativa su inclusién como factor
de importancia; y en lo que concierne a las multiples reflexiones en el sistema, se destacaria la
falta de cuantificacidon de su efecto respecto al dngulo de inclinacién del director, que deberia ser
subsanada para la obtencidn de resultados apropiados. Mengali y Quarta (2007) responderian a
estas criticas fundamentando como el modelo consiste meramente en una extensién de los
trabajos originales realizados por Forward (1990) y Flint (2004), sin el objetivo de analizar cambios
en la geometria del caso original, ni considerar aspectos adicionales como el efecto sombra y
multiples reflexiones.

Por otra parte Guerman y Smirnov (2006), propondrian un estudio detallado de la dindamica
actitudinal de velas solares compuestas. Seria en base al mismo que los autores realizarian las
refutaciones previamente mencionadas, sefialando ya en esta publicacién que los modelos
propuestos por Mengali y Quarta (2006) no son capaces de reflejar algunas propiedades esenciales
de velas solares compuestas de doble reflexion, asi como la falta de consideracién de posibles
desalineaciones en el eje Sol-vela, Unicamente sirviendo a modo de aproximacion general.

En este informe, dos tipos de velas fueron investigados (de simple y doble reflexidn), notando sus
caracteristicas y limitaciones mediante un andlisis de las trayectorias de la luz reflejada,
simulaciones numéricas, y requisitos para el control actitudinal de ambas estructuras. Los autores
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exploraron también las restricciones resultantes de este ultimo factor y las cargas térmicas a las
gue los vehiculos serian sometidos, sefalando los efectos en la performance por parte de las
mismas. Finalmente, un modelo no ideal de su comportamiento fue deducido (expresiones para
las fuerzas y torque debidos a la radiacidn solar), permitiendo el estudio de los efectos de
desalineaciones en el eje Sol-vela. De esta forma, se dedujo que el esquema mas sencillo de SSPT
(reflexion simple) seria el mas ventajoso, ya que: el mismo cuenta con menos componentes,
facilitando su despliegue y mantenimiento, y siendo mas compacto y liviano; y por otro lado, las
restricciones de control no afectarian su performance de forma tan severa como en el caso de las
DRSPT, contando con mayores intervalos de fuerzas y angulos de conicidad, asi como mayor
robustez frente a desalineaciones y la ausencia de reflexiones secundarias en un amplio rango de
angulos de control. Sin embargo, los autores destacan la desventaja consistente en la
concentracién de toda la luz incidente en un punto del director (provocando altas temperaturas en
el mismo), inherente a las velas SSPT (Guerman y Smirnov, 2006). Estas conclusiones serian
solidificadas tras la publicaciéon de un estudio comparativo de ambos esquemas, donde una
revisién de los principales aspectos de estas estructuras, incluyendo el camino del haz incidente, la
eficiencia del control de trayectoria, y efectos de desalineaciones de eje y forma no ideal del
colector sobre la performance del vehiculo; permitiria a los autores dar aval a los resultados
previamente sefalados (Guerman et al., 2010).

El estudio también consideré el problema de estabilizacion en érbita, determinando la necesidad
de mecanismos adicionales de control, para lo cual se propuso el uso de veletas simétricamente
dispuestas alrededor de la membrana (Guerman y Smirnov, 2006).

Seguidamente, los autores ahondarian el anadlisis propuesto, expandiendo el estudio de las velas
solares de reflexion simple mediante el desarrollo de la dindmica orbital (Guerman et al., 2009) y
actitudinal de estos vehiculos (Guerman et al., 2013).

En el primer caso, se desarrollé un modelo de la radiacidn actuante sobre una SSPT (considerando
reflexiones ideales y multiples sobre los elementos del vehiculo) para luego realizar la
comparacién de su performance con la de una vela solar plana en los problemas de transferencia
Tierra-Marte y Tierra-Venus, donde las SSPT demostraron mejores tiempos de respuesta,
especialmente en el segundo caso (debido a los mayores valores de la componente transversal de
la aceleracién logrados por esta configuracion) (Guerman et al., 2009).

El segundo informe se enfocaria en la realizacién de un modelo de la dindmica actitudinal de SSPTs
no ideales (propiedades oépticas del film realistas), y el analisis del movimiento del vehiculo
respecto al centro de masa. Se prestd especial atencidn al caso de la desalineacién del eje Sol-vela
(no tomado en cuenta en el analisis previo), y sus efectos en la dinamica y estabilidad del vehiculo;
concluyendo que mientras que las velas ideales resultan altamente inestables, la consideracién de
un colector no ideal permite lograr una condicién estable sobre el eje de simetria en relacién al Sol
para una variedad de parametros. Movimientos alrededor de este eje requeririan estabilizacion
activa (Guerman et al., 2013).
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En 2009, Dachwald y Wurm propondrian un nuevo concepto de disefio de velas solares
compuestas, con la intencidn de brindar una solucidn a los problemas de: concentracidn de rayos
en un punto del colector, inherentes a las velas de reflexidon simple, que provocarian un aumento
en los requisitos de tolerancia térmica de los materiales constituyentes, o bien, la necesidad del
desenfoque del haz incidente, con sus respectivas dificultades técnicas de implementacién; y por
otro lado, las multiples reflexiones capaces de ocurrir en velas de doble reflexién, producto de la
ubicacidn del director (entre el colector y el reflector). De este modo los autores propusieron un
colector parabdlico (a modo de evitar aberraciones Opticas), con una abertura central, que
permitiria el paso del haz reflejado desde el reflector, hacia el director, en este caso ubicado
detras del colector. La performance de un modelo de esta estructura se comparo a la de una vela
plana convencional para el caso de una misién Tierra-Venus, demostrando que a pesar de existir
un incremento en la eficiencia total, la implementacién de dicho disefio seria tan dificultosa que
las ventajas serian limitadas. Los autores sugirieron la examinacién de misiones en direccién
opuesta al Sol, a modo de corroborar si en estos casos las ventajas serian mds pronunciadas.

Desde su comentario sobre la publicaciéon de Mengali y Quarta (2006) donde criticarian los
modelos empleados en el analisis de velas solares compuestas DRSPT y su performance (Guerman
y Smirnov, 2007), los autores destacarian como los resultados del modelado preliminar de estas
estructuras, en consideracion del efecto sombra y la significativa disipacién energética
experimentada por las mismas, demuestran la posibilidad de que su eficiencia disminuya al punto
de hacer cuestionables sus ventajas sobre la alternativa, las velas solares planas (Guerman et al.,
2009). Estos resultados serian confirmados independientemente por Fieseler et al. (2015) en su
estudio de la configuracion DRSPT en contraposicidn a arreglos tradicionales. En el mismo, los
aspectos relevantes a la operacion de estos vehiculos fueron explorados, incluyendo: el empuje y
la performance factibles de forma realista, las cargas térmicas experimentadas por la estructura y
los materiales necesarios para afrontarlas, las pérdidas debidas a multiples reflexiones, y la
capacidad de enfoque del haz por parte del colector. Como resultado, los autores determinaron
gue las DRSPT serian poco atractivas para futuros desarrollos, tomando en cuenta que el empuje
obtenido no incrementaria de forma significativa respecto a configuraciones tradicionales debido
a las pérdidas resultantes de multiples reflexiones (68,6% de eficiencia reflectiva en contraste a un
90% para el caso de una vela solar plana estdndar); la necesidad de afrontar mayores cargas
térmicas debido al enfoque de los rayos solares en una superficie de poco tamafio (lo que se
determind factible, pero dificultoso), limitando misiones cercanas al Sol; los requerimientos
aumentados en lo que respecta al control de la forma del colector (a modo de enfocar el haz
incidente); y la mayor masa total de la estructura debida a los soportes necesarios.

Este breve repaso de la literatura del tema permite apreciar como la necesidad de explorar nuevos
y mas eficientes medios de propulsion espacial, el prospecto de la factibilidad del desarrollo de
nuevas misiones imposibles mediante tecnologias tradicionales, asi como la prometedora
alternativa que las velas solares compuestas de reflexidon simple brindan para la solucién de estas
problematicas (incluso en relaciéon a otras opciones en lo que concierne al impulso mediante
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radiacion solar), y finalmente, el requerimiento de nuevos y mas detallados estudios de las mismas,
gue ahonden en los aspectos que aun no han sido indagados; forman un escenario éptimo para el
trabajo propuesto a desarrollar en este informe.

1.3 Desarrollo del modelo

A modo de implementar un modelo adecuado de una vela solar compuesta, una gran variedad de
factores deben ser tomados en cuenta, para asi poder realizar un andlisis comprensivo de todo
fendmeno que pudiera influir sobre estas estructuras y su performance.

En los siguientes apartados se pretende desenvolver dicho andlisis, para lo cual se procedera a la
descomposicién del problema en partes. De este modo, se consideré apropiada la inclusion del
marco tedrico referencial considerado dentro de cada seccidn pertinente, a modo de mantener un
hilo conductor en el estudio presentado a continuacién. Seguidamente, se indaga sobre dicho
componente a modo de obtener los resultados necesarios para la investigacidén. Finalmente se
expone un breve resumen de cada seccion.
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2 Presion de radiacion solar

Acord y Nicklas (1963) destacaron brevemente como en la literatura referente al tema pueden ser
encontradas numerosas referencias a los efectos que la presién de radiacion solar es capaz de
ejercer sobre el control actitudinal y de trayecto de vehiculos espaciales, y como el desprecio de
tales efectos resulta capaz de producir errores del orden de numerosos miles de kildmetros en
misiones interplanetarias. Citando los estudios de Hall, H. B. ("The Effect of Radiation Force on
Satellites of Convex Shape", 1961), Kozai, Y. ("Effects of Solar Radiation Pressure on the Motion of
an Artificial Satellite”, 1961), e lves, N. E. ("The Effect of Solar Radiation Pressure on the Attitude
Control of an Artificial Earth Satellite”); se destaca como la radiacion solar es capaz de influenciar
el comportamiento de vehiculos aeroespaciales, ejerciendo fuerzas y torques en estos a través de
la presion generada mediante la incidencia continua de fotones sobre la superficie de los mismos.
La colisién de estas particulas produce una transferencia de la cantidad de movimiento de las
mismas a la superficie, cuya magnitud se torna no despreciable al aumentar los tiempos y dreas de
incidencia considerados. Un ejemplo es dado mediante el caso de la informacidn de telemetria
recopilada de la misidn a Venus “Mariner 11”, donde un desbalance de los torques debido a la
radiacion solar forzé a un consumo de la mitad del gas disponible para la misién (Acord y Nicklas,
1963).

2.1 Calculo de su valor

Para el cdlculo de las fuerzas ejercidas por la presidon de radiacién solar, consistentes en el
principio de funcionamiento de las velas solares, se parte como base del desarrollo expuesto por
Mclnnes (1999b) en su publicacion “Solar Sailing: Technology, Dynamics, and Mission
Applications”, replicado a continuacion a modo de referencia:

Si bien, de la ley de Plank se tiene que un fotdn a una frecuencia v transportard una cantidad de
energia E dada por:

E=hv (2.1.1)

Con h siendo la constante de Plank; desde la equivalencia de masa y energia de la teoria de la
relatividad especial, la energia E total de un cuerpo en movimiento puede escribirse de la forma:

E? = mic* +p%c? (2.1.2)

Con mg la masa estacionaria del cuerpo, p su momento lineal, y c la velocidad de la luz. De esta
forma, el primer término describe la energia del cuerpo en reposo, y el segundo, la energia debido
a su movimiento.
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Siendo que un fotdn carece de masa de reposo, su energia puede escribirse de la forma:
E =pc (2.1.3)

Procediendo al cdlculo de la presién ejercida sobre un cuerpo, se debe considerar ahora un flujo
de fotones. El flujo energético W (energia por unidad de area y tiempo) a una distancia r del Sol
puede escribirse en términos de la luminosidad solar Lg, y ser escalado mediante la distancia
media entre la Tierra y el Sol Rg:

W =W, (RT—E)Z (2.1.4)

Doénde:

W, = s (2.1.5)
E_47TRE2 o

Con Wy siendo por ende el flujo energético a la distancia de la Tierra desde el Sol (1 U. A.). Es decir,
la energia radiante del Sol recibida en la Tierra, por area por unidad de tiempo (potencia por
unidad de area) a una distancia de 1 U. A. [L; es la luminosidad solar (potencia total emitida por el
Sol), y 47TREZ el drea de la esfera cuyo radio es la distancia media entre la Tierra y el Sol].

El valor de Wx se mantiene aproximadamente constante, a pesar de sufrir variaciones pequefas
en funcién de la actividad solar, por lo que también se la denomina constante solar.

Wy = 1,368 x 103W /m? (Mclnnes, 1999b)

Entonces, la energia transportada a través de un drea A normal a la radiacién incidente en un
tiempo t estara dada por:

E = WAAt (2.1.6)

La presion P ejercida sobre una superficie es definida como el momento transportado por unidad
de tiempo por unidad de area, por lo que:

P = _A_p (2.1.7)
A At
Y como:
E =pc (2.1.8)
Se tiene:

AE
fp=— (2.19)
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Combinado las ecuaciones expuestas:

_1Ap 1AE 1AWAt
T AAt AcAt A cAt

(2.1.10)

w
P=— (2111)

(Debe destacarse que es posible llegar a la misma conclusién mediante la derivacidon basada en
una descripcién electromagnética del problema.)

En cualquier punto a una distancia heliocéntrica r, la potencia por unidad de area puede ser
obtenida por:

P =

W Wy (Rp\?
— —E(—E) (2.1.12)
c Cc T

A modo de ejemplo,a 1 U.A.:

w,
p= TE = 4,563 x 10"6Nm~2

2.2 Desviacion del modelo respecto a la ley del inverso cuadrado

En esta instancia, es necesario notar que, tal y como es indicado por Mclnnes (1999b), la variacion
de la presidn solar respecto al inverso cuadrado de la distancia al Sol no es completamente
correcta, al basarse en la premisa de que los rayos incidentes sobre la superficie son paralelos, lo
gue claramente no es valido para el tamafio angular finito del disco solar.

Con este factor siendo tomado en cuenta, tras el desarrollo de la presién solar se llega a la férmula:

213/
P*(1) b )y [1 (RS) ] ’ (2.2.1)
r) = —|1-({— 2.

6TL'CR52 r
Que puede reordenarse convenientemente de la forma:

P*(r) = P(r)F(r) (22.2)

F(r) = g(}%)z 1- [1 - (%)T/Z (2.2.3)

Donde Rs es el radio solar, y P(r), la presién solar previamente determinada. De aqui resulta
evidente que F(r) expresa la desviacidn de la presion respecto a la ley del inverso cuadrado de la
distancia heliocéntrica, debida a la incidencia de los fotones en angulos oblicuos a la superficie.
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Esta ultima magnitud, como puede observarse en la Figura 2.1, disminuye respecto a la distancia al
Sol, al punto de volverse despreciable, por lo que su consideracién serd crucial solamente en
aquellos casos en los que las misiones demanden pases cercanos al Sol, o bien, en misiones de
larga duracidn a distancias limitadas, en donde las perturbaciones orbitales serdn acumuladas.

0.95

0.65

2 i 6 8 10
Radios solares

Figura 2.1 - Desviacidn del modelo de disco uniforme finito respecto a la ley del inverso cuadrado.
Fuente: Mclnnes (1999b)

De otro modo, la intensidad de radiacion solar es, a fines practicos, isdtropa, permitiendo la
simplificacion implicita en la formulacién mediante la ley del inverso cuadrado.

A modo de referencia, con r = 5R; se tiene F(r) = 0,9899. Es decir, que a partir de una distancia
equivalente a 5 radios solares (3477500km o 0,023U. A.) el efecto de este factor es inferior al 1%
del valor total de la fuerza.

2.3 Fuerzas en una superficie perfectamente reflectiva

Contdndose ahora con una descripcion fisica de la presién de radiacidn solar, es posible calcular la
fuerza ejercida por la misma sobre una superficie perfectamente reflectiva, a modo de sentar las
bases del modelo realista a desarrollar posteriormente.

Siguiendo el desarrollo de Mclnnes (1999b), la fuerza generada por la presién de radiacion solar P
debido a la transferencia de cantidad de movimiento del flujo de fotones incidentes desde la
direccidn u; esta dada por:

fi =PA(u; - m)u; (2.3.1)
Con (u; - n) siendo la proyeccion del area iluminada en la direccion u; (Figura 2.2).
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Figura 2.2 - Superficie perfectamente reflectiva.
Fuente: Mclnnes (1999b)

Para el caso de los fotones reflejados, se tendra una fuerza de igual magnitud, en la direccion de
reflexidn especular —u,., de la forma:

fr = —PA(u; -n)u, (2.3.2)

La fuerza total sobre la superficie, empleando la identidad u; — u, = 2(u; - n)n, puede ser
expresada de la forma:

f = 2PA(u; -n)?n (2.3.3)

Y alternativamente, utilizando la definicion del producto punto (a - b) = |a||b|cos8; con 8 siendo
el dngulo entre los vectores ay b. Como el mddulo del vector unitario es 1, se tiene para la
ecuacién previamente expuesta:

f =2PAcos?an (2.3.4)

2.4 Modelo realista de la presion de radiacion solar

En el caso de una superficie real, con la incidencia de luz solar sobre la misma, se tendra que una
porcidn de la luz sera reflejada (de forma especular y difusa), y otra sera absorbida, de la cual a su
vez una parte serd luego re-emitida térmicamente. Serd este el proceso mediante el cual la
radiacion solar transfiera una cantidad de movimiento hacia la estructura, con la consecuente
generacion de fuerzas y torque sobre la misma.

Para la descripcion matematica de este fendmeno se continla con el modelo de fuerza
desarrollado propuesto por Mclnnes (1999b), considerando que la superficie no es ahora
perfectamente reflectiva, a modo de obtener un modelo mas exacto de la fuerza generada.
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Si la reflectividad, absorcién y emisividad de una superficie son tomadas en cuenta, la fuerza total
sobre esta debido a la presion de radiacion solar puede escribirse:

f=fr+ fat fe 240

Con f, siendo la fuerza debida a la reflexién, f, a la absorcidn, y finalmente f, a la emisién por
re-radiacion.

Las propiedades opticas de la superficie pueden ser descriptas en términos del coeficiente de
reflexion 7, el de absorcidn a, y el de transmision t, con la restriccidn:

f+a+t=1(242)
Donde 7 = 0 en el lado reflectivo de la superficie, por lo que:
a=1-7 (24.3)

La orientacidn de la superficie sera definida por el vector normal ny el vector transversal t. Por
otra parte, la direccién de incidencia de los fotones es expresada mediante el vector unidad u, y la
direccion de los fotones reflejados especularmente mediante s (Figura 2.3).

Figura 2.3 - Superficie plana reflectiva no ideal.
Fuente: Mclnnes (1999b)
Quedan entonces definidas las relaciones:
u=cosan+sinat (2.4.4)
s=—cosan+sinat (2.4.5)
Con a siendo el angulo de inclinacion de la superficie respecto a la linea solar.
Combinando estas dos Ultimas ecuaciones se tiene:

s=u-—2cosan (2.4.6)
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Asumiendo inicialmente que todos los fotones incidentes son absorbidos (Figura 2.4a), la fuerza
sobre la superficie estara dada por:

fa=PAcosau (2.4.7)

Con A cos a siendo la proyeccién del area de la vela en la direccién u. Resolviendo la fuerza en sus
componentes transversal y normal:

fa = PA(cos?an+ cosasinat) (2.4.8)

Se considera ahora la reflexion de una fraccion 7 de los fotones incidentes. De esta, una parte s es

reflejada especularmente en la direccién s, provocando una fuerza f,¢ en la direccién - s, dada
por:

frs = —(Fs)PAcosas (2.4.9)

Resulta evidente, como puede observarse en la Figura 2.4b, que el dngulo de reflexién es igual al
angulo de incidencia, estando los rayos incidentes y reflejados ubicados en el mismo plano.

INCIDENTE INCIDENTE INCIDENTE
[rd o
dA dA dA

(a) (b) (c)

Figura 2.4 - Fuerzas de radiacion en una superficie: (a) Superficie absorbente. (b) Superficie
reflectora especular. (c) Superficie reflectora difusa.
Fuente: NASA (1969)

Otra fraccién sera uniformemente dispersada desde la superficie debido a la reflexién difusa. Esta
componente generard una fuerza f,, en la direccién n, dada por:

fru=BffF(1 —s)PAcosan (2.4.10)

Donde el coeficiente By indica que el frente de la superficie es no Lambertiano (es decir, no
aparenta igual brillo al variar el angulo de observacion), cuantificando la desviacion de esta
condicién. En este caso, la radiacion reflejada no posee una direccion preferencial (Figura 2.4c).

Se tiene entonces que la fuerza debida a la reflexién de fotones estard dada por f,s + fruy-
Describiendo esta fuerza en términos de las direcciones normal y transversal, se tiene:

fr= PA[(f'S cos?a + Bs(1 —s)¥ cos a)n —fFscosasina t] (2.4.11)
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El componente final de la fuerza sera aquel debido a los fotones que, tras ser absorbidos, son
posteriormente re-emitidos en forma de radiacidn térmica a ambos lados de la superficie.

La potencia emitida por unidad de area a una temperatura T es €67, donde G es la constante
Stefan-Boltzmann, y ¢ es la emisividad de la superficie.

Asumiendo un comportamiento no Lambertiano a ambos lados de la superficie, y considerando
una temperatura uniforme a lo largo de la misma, esta ultima fuerza puede calcularse de la forma:
GT*
fe= T(efo —&Bp)n (2.4.12)
Con los subindices f y b indicando los valores de las emisividades € y las constantes B al frente y
reverso de la superficie respectivamente. Luego, la temperatura puede determinarse mediante

balance térmico en base al influjo (1 —7#)W cosay la pérdida (ef - sb)6T4, sustituyendo la
presion P = W /c y despejando T:

1/4
(2.4.13)

[(1 — #)cP cos a
T =
(e + &)

Sustituyendo en la ecuacidn previamente expuesta se tiene:

) (¢7Bf — €,Bp)

fo=PA(l -7 v an)

cosan (2.4.14)

Dejando claro que una reduccion en la emisividad de la cara trasera de la superficie resultara en
un aumento de la fuerza normal a la superficie, pero conllevando a una menor disipacién de la
temperatura total.

Reuniendo las ecuaciones expuestas, simplificando y separando los términos en sus componentes
se llega a:

(&7Bf — €,By)
(&7 +ep)

ft =PA(1 —7s)cosasinat (2.4.16)

fn=PA {(1 +7s)cos?a + By(1 —s)f cosa + (1 —7) cos a}n (2.4.15)

Util cuando la direccién del Sol se representa mediante el angulo a.

2.5 Modelo de empuje fotonico lineal

Greschik (2013) ofreceria una simplificacién a la expresion previamente derivada, ignorando los
componentes de la fuerza basados en las fuerzas de difusidén y emision.
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Esta tomaria la forma:
fn =PAn,cos?an (2.5.1)
ft = PAnicosasinat (2.5.2)
Con:
N, = (1 +7s) (2.5.3)
ne=(1-7s) (254)

Capturando de esta manera ambos componentes del empuje a través de dos coeficientes
linealmente independientes que permiten una formulacién mediante un pardmetro unico:

Ny =2-—1n, (2.5.5)

Dicha aproximacion, estaria justificada no Unicamente por ser cualitativamente mas sencilla, sino
también por constituir una excelente aproximacién a la formulacion completa, en consideracién
de las pequefias contribuciones de los coeficientes despreciados. El autor brinda a modo de
ejemplo el caso de un disefio particular donder = 0,88,s = 0,94, Bf = 0,79, B, = 0,55, & =
0,05,y €, = 0,55; revelando que la Unica instancia afectada es la de la fuerza normal a la
superficie, e incluso en este caso, solo por menos de 0,5% del valor de la fuerza total. De este
modo, el mismo consiste en un intermedio entre el modelo simple y el realista, disminuyendo la
precision de los resultados marginalmente y logrando simplicidad computacional.

El autor destaca como, a pesar de que el modelo éptico realista consiste en una descripcién mas
completa del fendmeno, siendo empleado en la mayoria de los trabajos concernientes al tema,
numerosos factores cuyos efectos afectan la magnitud y direccidon del empuje en mayor magnitud
son a menudo ignorados en los mismos. Entre ellos: la dependencia de los pardmetros dpticos
respecto a la temperatura en relacién a efectos acoplados como rugosidad superficial, angulo de
irradiacion y distancia al Sol, estudiados por Mengali et al. (2007), quien demostré una fuerte
interdependencia entre los mismos (variaciones de parametros tales como la reflectividad
especular y difusa entre 5%y 21%); y la degradacion de los materiales en el entorno espacial,
afectando los coeficientes de reflectividad hasta un 20% de su valor nominal, segun los resultados
publicados por Dachwald et al. (2006) (Greschik, 2013).

Asi también, se nota como, si bien el desarrollo del modelo de empuje foténico lineal precederia a
los resultados obtenidos por Van der Ha et al., (2015), este seria validado por los mismos. En su
publicacion, estos autores desarrollaron una profunda evaluacién de las aceleraciones actuantes
en la nave IKAROS, particularmente enfocdndose en los efectos causados por las cargas térmicas
en el vehiculo. Como resultado, fue notado que, a pesar de que los modelos simplificados que
asumen una distribucion térmica uniforme sobre la estructura no son realistas, existiendo fuertes
variaciones sobre los distintos elementos de la membrana debido a las diferencias en sus
parametros termo-Opticos; las perturbaciones inducidas por la presién de radiacion térmica
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permanecen en todo caso debajo del 1% de los efectos de la radiacién solar, y por ende, pueden
ser perfectamente despreciados frente a otros factores como deformaciones y desgaste dptico,
siendo que sus magnitudes se encuentran dentro del rango de incertidumbre del problema.

Finalmente, una Ultima comparacién de la contribucién de cada uno de los factores que afectan el
empuje logrado en una vela solar, fue brindada en la publicacién de Macdonald (2014), donde, al
considerar los aspectos que conciernen al caso realista no idealizado de las velas solares y los
factores a tener en cuenta para su apropiado modelaje; fueron presentados los resultados
obtenidos por Campbell, B.A. (“An Analysis of Thrust of a Realistic Solar Sail with Focus on a Flight
Validation Mission in a Geocentric Orbit”), quien examind los efectos relativos de cada una de las
propiedades épticas actuantes en el empuje logrado (Figura 2.5). Para la obtenciéon de dichos
valores el autor incrementd y disminuyd uno a uno el valor de los coeficientes para el calculo de la
magnitud de la fuerza total obtenida.

Cambio porcentual en la fuerza total actuante en la vela
con un 20% de cambio en el valor de la propiedad dptica
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Figura 2.5 - Efecto relativo de las propiedades dpticas en la magnitud de empuje de una vela solar.
(Paraunavelade 100m x 100ma1lU.A)
Fuente: Macdonald (2014)

De este analisis, resulta evidente que la reflectividad presenta la mayor influencia en la magnitud
de la fuerza obtenida, teniendo las demas propiedades un efecto significativamente menor.
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2.6 Comparacion de los modelos

A modo de corroborar y visualizar las conclusiones derivadas, se procede a continuacién a
demostrar mediante su comparacion, la magnitud de la diferencia entre los modelos propuestos
para el calculo de las fuerzas actuantes sobre una superficie.

Para la obtencion de los resultados, se emplearon los valores ¥ = 0,88,s = 0,94, ¢r = 0,05, ¢, =
0,55,Bf = 0,79, B, = 0,55; obtenidos en Mclnnes (1999b), derivados del estudio de la misi6n al

cometa Halley realizado por JPL, para una vela solar cuadrada estandar.

Las magnitudes calculadas, corresponden una superficie reflectiva de area unitariaa 1 U. A. del Sol,
con un angulo de haz incidente variable (Figura 2.6).

(a) Fuerza normal (b) Fuerza transversal
le-5 de-7
—Ideal —Ideal
—Completo —Completo
8e-6I Lineal Lineal
3e-7t
~ ~
_S 6e-6 §
- — 2e-7}
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o 4de-6 o
=3 3
(1 [N
le-7¢
2e-6
0 0,5 1 1,5 2 00 0,5 1 1,5 2
Angulo (rad) Angulo (rad)

Figura 2.6 - Fuerza de presion de radiacion solar sobre un drea unitaria variando el dngulo solar a:
(a) Fuerza normal. (b) Fuerza transversal.

En los graficos expuestos, es apreciable a simple vista la gran magnitud de la discrepancia entre el
modelo ideal simplificado y los otros dos, siendo su diferencia de hasta un 10% en el caso de las
fuerzas normales, y, en lo que respecta a las fuerzas transversales, completa, debido a que este
modelo no considera fuerzas en esta direccién, producto de tomar en cuenta una reflectividad

perfectamente especular.

Para el caso de los modelos restantes, los mismos coinciden en el caso transversal (por lo que no
existen diferencias entre las curvas del modelo completo y lineal en la Figura 2.6b), al emplear la
misma ecuacion para su cdlculo (como fue previamente expuesto), y en lo que respecta a la fuerza
normal, estos discrepan como mdaximo un 0,6%.

De este modo, se validan una vez mas las conclusiones derivadas anteriormente, justificandose el
uso del modelo fotdnico lineal para los calculos a realizar de aqui en adelante, cuando sea

necesario.
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2.7 Fuerza total

El vector de fuerza total y su magnitud quedaran definidos por:
f=fm (2.7.1)
f=E+ D2 272)

El angulo entre el vector de radiacidn incidente y la fuerza resultante estara dado por el angulo de
cono 8, y el angulo entre la normal a la superficie y la fuerza, denominado angulo de la linea
central (Figura 2.3), sesgado hacia la direccién de la radiacion incidente debido a la absorcién de
una porcién de la misma, sera:

tang = (}%) (2.7.3)

Este ultimo limita en el caso de las velas solares tradicionales, la direccion del vector de fuerza,
desapareciendo uUnicamente en el caso de una vela ideal perfectamente reflectiva, donde la
direccion del vector de fuerza resulta normal a la superficie de la vela; sin embargo, el caso general
serd una combinacidn de las situaciones esquematizadas en Figura 2.4.

2.8 Otros fenomenos

Ademas de las fuerzas producto de la presion de radiacion solar, cuyos efectos seran los que
mayores influencias produzcan sobre estructuras del tipo de las velas solares, varios otros efectos
afectaran a las mismas en distintas magnitudes.

2.8.1 Viento solar

Por un lado, Mclnnes (1999b), sefiala como el viento solar ejercera una pequefia presion producto
del momento transportado por los protones que lo componen, logrando presiones de hasta
3 x 107?N/m? en periodos de altas velocidades (estimada mediante Pw~mppvuz, d, donde m,, es
la masa de un protdén, p la densidad promedio del nimero de protones, y v, la velocidad del
viento). Se observa entonces como la magnitud de este fendmeno sera aproximadamente 10™*
inferior a la fuerza de radiacién a 1 U. A., considerandose su efecto despreciable.

Un desarrollo mas profundo de la capacidad de los vientos solares de generar fuerzas
electroestaticas debido a la interaccion de las particulas cargadas de los plasmas transportados
con las velas solares a1 U.A., fue realizado por Muranaka y Shinohara (2012), mediante una
estimacion numérica de las magnitudes de estas fuerzas para analizar su efecto en el empuje
logrado en estas estructuras.
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Nuevamente, estos autores llegaron a la conclusion de que las magnitudes de estas fuerzas, en el
caso mas extremo, son del orden del 1% de las ejercidas por la presidn de radiacién solar,
coincidiendo con los resultados previamente descritos.

A modo anecddtico, se destaca como este efecto consiste en el método de propulsién propuesto
para las velas de viento solar eléctricas, que para poder aprovechar el mismo, consistiran en un
gran numero (50-100) de cables conductores delgados de gran longitud (25 micrones y 25km)
mantenidos a un alto potencial positivo (alrededor de 20kV) (Cain, 2017).

2.8.2 Efectos relativisticos

Siendo proporcionales a la relacidn entre la velocidad del vehiculo respecto a la velocidad de la luz,
los efectos relativisticos de primer orden poseen un orden de 10™* (Mclnnes, 1999b), y son
también por ende despreciables.

2.8.3 Radiaciones secundarias

La presidn secundaria debido a la radiacion reflejada desde la Tierra (para velas en orbitas
terrestres), posee una dimensién de al menos tres 6rdenes de magnitud inferior a las provenientes
del Sol de forma directa (Mclnnes, 1999b).

2.8.4 Arrastre atmosférico y gradiente gravitatorio

Si bien las perturbaciones en orbitas terrestres debido a las fuerzas de arrastre atmosférico
residuales a bajas altitudes fueron notadas como un aspecto de importancia a la hora de
cuantificar los efectos actuantes sobre las velas solares, seria tras la publicacién de Firuzi y Gong
(2018), donde se investigd una propuesta para el control de actitud de velas solares flexibles para
el caso de Orbitas bajas terrestres; que este fendmeno seria apropiadamente estudiado y
cuantificado.

Forzados a tomar en cuenta ademas de la presion solar, los efectos de las fuerzas aerodindmicas y
de gradiente gravitatorio, los autores exploraron los efectos de dichos factores, logrando como
resultado detallar las fuerzas con mayores efectos sobre un vehiculo espacial de estas
caracteristicas a diversas altitudes: bajo 400km, seria la presion aerodindmica que produce
grandes distorsiones en la membrana, provocando grandes torques perturbadores por
deformaciones; y entre 400km y 800km, donde la presion por radiacién solar y las fuerzas
aerodinamicas son comparables, sera el gradiente gravitatorio el que produzca mayores efectos
perturbadores sobre la estructura. Sobre estas altitudes, las contribuciones de estos factores se
tornan insignificantes respecto a los efectos de la presion de radiacién solar.
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2.9 Resumen del capitulo

En esta seccidon fueron expuestas las bases del calculo de la presién de radiacién solar, las
simplificaciones factibles en su cdmputo, y las circunstancias en la que las mismas son admisibles,
habiéndose especificado la distancia solar minima bajo la cual es aplicable la ley del inverso
cuadrado sin mayores desviaciones respecto al fendmeno real.

Por otra parte, fueron también expuestos los desarrollos de las ecuaciones para el cédlculo de las
fuerzas producto de la radiacién solar sobre superficies reflectivas, y nuevamente, las formas en
las que estas pueden ser simplificadas, aspecto que como se vera en las secciones subsiguientes,
serd crucial al involucrar el calculo de las mismas en el modelado por elementos finitos de la
membrana que conforma a la vela solar estudiada.

Finalmente, fueron presentados los demads fendmenos que afectan al caso estudiado en distintas
magnitudes, asi como la justificacién de por qué no sera necesario considerar los mismos para la
obtencidn de un buen modelo del problema.
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3 Velas solares

Tipicamente, la base de la propulsidn de los vehiculos aeroespaciales consiste en la eyeccidn de
masa en sentido contrario al movimiento deseado en el vehiculo, siendo empleados para tal fin
motores a base de combustible sélido, liquido, hibridos, o en base a la eyeccion de iones; que
operan bajo este principio, proporcionando fuentes de masa de reaccidn. A pesar de su eficiencia
y de los avances posibles en tales tipos de tecnologias, las mismas poseen la limitacion intrinseca
de requerir el consumo de una cantidad de masa finita a bordo del vehiculo, restringiendo su
potencial.

Es aqui donde las velas solares surgen como una prometedora alternativa a los medios de
propulsion tradicionales, basando su impulso en los fotones provenientes del Sol, abundantes en
el espacio, y por ende, brindando una solucién a este problema, estando condicionadas en lo que
refiere a su vida util, Unicamente por la degradacién de la estructura propiamente dicha, y no por
el consumo de recursos embarcados agotables. De este modo, este tipo de vehiculos presenta la
capacidad de operar por periodos de tiempo extremadamente prolongados.

Sin embargo, es crucial destacar como las velas solares no son libres de restricciones, siendo que,
al contar con valores de fuerzas de empuje (debidas a la presion de radiacion solar) muy pequenos,
demandan de grandes dreas reflectoras para la intercepcion del mayor total posible de fotones; y
al mismo tiempo, los menores pesos asequibles, para asi lograr la mayor cantidad de movimiento
factible para la propulsion del vehiculo. A modo de referencia, la aceleracién tipica de una vela
solar es del orden de 1mm/s2 a1lU.A.del Sol, pudiendo alcanzar en condiciones favorables
(materiales mas eficaces) 6mm/s? (Mclnnes, 1999b). Los requisitos de las misiones dictaran el
desempeno necesario, y por ende las caracteristicas de las velas requeridas para su desarrollo.

A pesar de esta desventaja, debe notarse como su capacidad de operar por prolongados periodos
de tiempo al no disponer de fuentes agotables de energia, les permite, a pesar de sus bajos
valores de empuje, la obtencién de mayores energias orbitales que aquellas alcanzables mediante
combustibles embarcados, haciendo factible la realizacién de misiones de bajo costo (aspecto
particularmente relevante en lo que refiere a misiones interplanetarias). Mas aun, este tipo de
tecnologias, por su principio de propulsion, habilitaria una nueva variedad de misiones nunca
antes posibles, las cuales fueron descriptas extensivamente en la reseia literaria del presente
informe. Finalmente, las mismas pueden ser incluso empleadas como sistemas de propulsion
auxiliares, combinados a sistemas adicionales.

Con el desarrollo de nuevos materiales y tecnologias, surge la posibilidad de la realizacién de este
tipo de vehiculos, y con ella, la necesidad de estudios para la concrecion de las misiones mas
eficientes posibles.
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3.1 Introduccion a las velas solares compuestas

Como fue mencionado en la resefia literaria, numerosos arreglos de velas solares fueron
considerados a lo largo del tiempo, incluyendo las destacadas configuraciones: planas cuadradas,
en disco y heliogyro. Entre estas, la primera ha sido la Unica ya implementada, logro concretado en
el 2010 por “IKAROS” (Interplanetary Kite-craft Accelerated by Radiation Of the Sun), la primera
vela solar interplanetaria, lanzada por la Agencia de Exploraciéon Aeroespacial Japonesa; vy
posteriormente mediante el despliegue de “NanoSail-D2” de NASA, en Enero del 2012, asi como
“LightSail-A” CubeSat, por la Sociedad Planetaria, en Junio de 2015.

Asi mismo, se destacdé como la gran mayoria de estudios realizados sobre el concepto también
considerarian velas solares planas, ya sean extendidas por mastiles expandibles, o bien como en el
caso de IKAROS, por spin. Estas estructuras, constituidas por un cuerpo plano sometido a la
presion de radiacion solar, impulsadas directamente por la misma, comparten la caracteristica,
independientemente del sistema de control direccional implementado (reflectividad variable,
movimiento del centro de masa, etc.), de requerir de la rotacidon de la estructura completa en
relacién a la direccion del Sol para la realizacion de maniobras, provocando por un lado una
pérdida en el empuje maximo disponible durante la ejecucidon de las mismas, y por el otro,
demandando un gran esfuerzo de control debido a las grandes dimensiones de la estructura.

Respecto al primer punto: estas configuraciones sufren de una pérdida de eficiencia a razén de la
reduccion del coseno cuadrado en la fuerza total ejercida por la presiéon de radiacidn solar a
medida que el angulo respecto al Sol aumenta, debido por un lado al dngulo de incidencia de la luz
solar, y por el otro, a la disminucion del drea efectiva expuesta a la misma. Del desarrollo expuesto
en la seccién anterior se tiene para una vela plana ideal:

f=PAcos?an (3.1.1)

Adicionalmente, siendo que serd la componente de la fuerza tangente a la drbita de la vela la cual
realizara el trabajo util, solo el 38% de la radiacién es aprovechada cuando la orientacién de la
vela es optimizada (Mclnnes, 1999b).

En lo que concierne al segundo punto, la necesidad de velas de alto desempefio, livianas y de gran
tamafio para lograr suficiente aceleracion, sumado a que el direccionamiento de la trayectoria sea
efectuado mediante la rotacion de todo el cuerpo, resulta en grandes dificultades en lo que refiere
a la maniobrabilidad del vehiculo, producto de la inercia durante la modificaciéon del vector de
empuje.

De esta combinacion de factores surge el beneficio inherente a las velas solares compuestas o
“SPT”, que por un lado, solo requieren de la rotacidn de un espejo de pequefias dimensiones
(respecto a la estructura completa) para su control, y por el otro, al permanecer siempre
orientadas en direccién al Sol, poseen la capacidad de ser mas eficientes en relacidon a las
configuraciones previamente mencionadas (Mclnnes, 1999b; Flint, 2004), debido a que no estan
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sujetas a la reduccién del drea proyectada de la vela respecto a la luz incidente durante el
direccionamiento, cuando la disposicion no sigue la linea solar (efecto que se intensifica
particularmente a angulos elevados respecto a la misma). Adicionalmente, estas estructuras
permiten una mayor flexibilidad en lo que concierne a los angulos de cono posibles de utilizar
(mayor rango y empuje utilizable) (Flint, 2004).

3.2 Descripcion

Una exploracién de la propuesta de separacién de las funciones de recoleccion y direccién de la
radiacién solar incidente para asi incrementar la performance respecto a las configuraciones
tradicionales fue realizada ya en la reseia literaria del presente informe, donde la introduccion del
concepto en la literatura soviética, y su re-invencién por parte del fisico Robert Forward quien le
brindaria la denominaciéon de “solar photon thruster”, fueron destacados.

Con la publicaciéon de Forward (1990), dos tipos de configuraciones para estas velas fueron
consideradas: las SPT simples (SSPT - Simple Solar Photon Thruster) y las SPT de doble reflexién
(DRSPT - Dual Reflector Solar Photon Thruster); ambas caracterizadas por la separacién de las
funciones de recoleccién y direccion de haz incidente.

Si bien con el desarrollo de subsiguientes trabajos, la descripcidn de aspectos particulares de los
modelos propuestos inicialmente variarian, en términos generales, el concepto principal
propuesto en la publicacién inicial fue mantenido y seria el siguiente:

Las SPT consisten en una superficie reflectora de grandes dimensiones de forma parabdlica
(esférica en el modelo de Forward, modificado en analisis posteriores en vista de que esta forma
produciria aberraciones 6pticas (Guerman y Smirnov, 2007)), de areas y caracteristicas similares a
las de las velas solares planas, siempre en direccion hacia el Sol (a modo de recibir
constantemente toda la radiacién incidente en la estructura), llamada colector, con la funcién de
concentrar la radiacion incidente en un sistema secundario de menor tamafio. Este Ultimo estara
conformado por uno o dos espejos para el caso de las SSPT y DRSPT respectivamente. Sera el
ultimo espejo en el que incida la luz, denominado director (constituido por un material mas
resistente y pequefio que el colector, tanto en su dimensidon como su masa), el que mediante su
articulacién, permitira el control direccional del vehiculo. Adicionalmente al sistema de coleccién
de luz y al sistema reflector, sera necesaria una estructura a fin de conectar ambas porciones de la
SPT entre siy a la carga util del satélite (Forward, 1990).

Para asegurar la minimizacién de torques no deseados, la vela puede ser configurada de modo que
el vector de fuerza total actuante sobre el vehiculo sea dirigido a través de su centro de masa.

Debe notarse que, a pesar de sus ventajas, la mayor complejidad intrinseca a estas
configuraciones representa un cierto niumero de dificultades que deberan ser superadas para
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hacer factible su implementacién. Entre estas, destacan la baja tolerancia a desviaciones respecto
a los valores nominales por parte del formato y la actitud del colector (requisito mucho mas
estricto que en el caso de las velas solares planas, mas robustas respecto a las variaciones de estas
caracteristicas); y una estructura de mayor porte, la cual debera ser contabilizada a la hora de
cuantificar el desempefio de este tipo de vehiculos (Flint, 2004).

3.3 Configuraciones

Los esquemas SSPT y DRSPT son detallados en las Figuras 3.1 y 3.2, y son desarrollados a
continuacién.

3.3.1 Velas solares de reflexion simple

Partiendo de la descripcidon previamente brindada, una SSPT consistira en una superficie colectora
gue permita la recoleccion del haz incidente sobre su drea, en un punto dado por su foco. En este
caso, sobre este punto se ubicarad un espejo de significativamente menores dimensiones, llamado
director, que recibird este haz concentrado de radiacidn solar, y mediante su reflexién, hara
posible el cambio de orientacién, y por ende, de direccion y trayectoria de la estructura completa,
redireccionando la luz a modo de permitir que la fuerza de presién neta resultante sea orientada
de la forma requerida.

—-————— = ——— e i
HAZ FUERZA DEBIDO P
INCIDENTE AL HAZ REFLEJADO _-~
e i —-———————‘—‘-‘——;r'—————‘:-.l
SRR W O L A FUERZA
CARGA UTIL PP T DEBIDO AL HAZ
e e RECOLECTADO
[ P ——— h\t_._._\.-“:\::_‘_-__‘__‘:::::::-
DIRECTOR '!‘h\\‘\ S ..
(en el C.M.) AN < =~
._-.---'----—--------m--—'i-l!'-\fn- -------- '3-.\ ------
\ -~
AV . COLECTOR
Y e
----- P rr‘l-\\-\‘ -

Figura 3.1 - Esquema de una SSPT.
Fuente: Forward (1990)

Para que esto ocurra de la manera previamente descripta, debe notarse que sera necesario que la
luz incidente sobre el colector se encuentre dirigida hacia el mismo de forma paralela a su eje de
simetria, de otra forma, los rayos serian concentrados en un punto distinto al considerado,
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ocasionando errores indeseados en las fuerzas obtenidas, o en el peor de los casos, que el haz
reflejado no incida en el director.

3.3.2 Velas solares de doble reflexion

En este segundo caso, la vela serd también compuesta por un colector de caracteristicas iguales a
las del caso de una SSPT. Sin embargo, la reflexién inicial del haz concentrado incidente es ahora
llevada a un espejo intermedio, denominado reflector, que por un lado, colimard la radiacién
incidente, y ademas, redirigira la misma hacia el espejo director, de iguales caracteristicas al del
caso de una SSPT.

Una pequeia observacion debe ser realizada en esta instancia, en consideracién de la proximidad
de sus tres componentes. Como fue sefialado en la publicacion de Guerman y Smirnov (2007),
mientras que en el caso de la radiacién incidente sobre el colector, la sombra producida por el
sistema reflector y la carga resultara insignificante en consideraciéon del tamano de la estructura
total, y por ende, la radiacién incidente en esta; lo mismo no ocurre en el camino de regreso del
haz reflejado.

Como puede observarse, mientras mds proximo se encuentre el director al foco, mayor sera Ila
interferencia del mismo con la radiacion reflejada, de manera que su posicién serd un aspecto
crucial en el disefo de la vela, a modo de evitar pérdidas en la fuerza resultante.

F2
45]

Figura 3.2 - Esquema de una DRSPT con reflector convexo.
Fuente: Forward (1990)

Respecto a este punto, puede destacarse un concepto de formato alternativo propuesto por
Dachwald y Wurm (2009), denominado “Advanced Solar Photon Thruster”, que, posicionando el
director detras del colector (el cual poseera en este caso una abertura central a modo de permitir
el paso de la radiacién reflejada), solucionaria esta problematica (Figura 3.3b). Esta disposicion
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tendria ademas el objetivo de evitar las multiples reflexiones capaces de ocurrir en este tipo de
velas, también como producto de la ubicacion del director entre el colector y el reflector. Sin
embargo, tras la comparacién de la performance de un modelo de esta estructura con la de una
vela plana convencional para el caso de una misidn Tierra-Venus, se constatd que a pesar de
exhibir un incremento en la eficiencia total, su implementacidon seria tan dificultosa que las
ventajas reales serian limitadas.

Finalmente, un ultimo aspecto relevante a esta configuracidén concierne al formato del reflector, el
cual puede ser convexo o céncavo (Figuras 3.2 y 3.3a), afectando su posicion respecto al foco del
colector.

Reflector

Haz incidente

Haz incidente

Director

* T

Reflec‘torCa}_?_a}{ ! R . e

(a) (b)

Figura 3.3 - Esquema de una DRSPT: (a) Con reflector concavo. (b) Con el director detras del
colector.
Fuente: Dachwald y Wurm (2009)

3.3.3 Eleccion del esquema SSPT
En los objetivos del presente informe, se menciond que se optaria por el desarrollo de un modelo
completo para SSPT, sin embargo tal eleccidon no es realizada de forma arbitraria.

Ya en la revision literaria fueron sefialados los estudios de Guerman y Smirnov (2006, 2007) y
Guerman et al. (2010), quienes realizarian numerosos analisis de velas solares compuestas, en los
gue indagarian sobre ambos tipos de configuraciones (de simple y doble reflexién), sefialando sus
respectivas ventajas y desventajas.

Particularmente, resulta relevante la recopilacion de resultados comparativos que los autores
publicarian en 2010, donde las caracteristicas de estas velas fueron compiladas y expuestas,
permitiendo su contraposicion. Como resultado, los autores determinaron que las SSPT
constituirian una configuracién mas promisora, al presentar un mayor nimero de ventajas, y ser
mas simples de implementar. Sumado a esto, sus conclusiones serian indirectamente confirmadas
de manera independiente por Fieseler et al. (2015), quienes a pesar de orientar su estudio
exclusivamente al caso particular de una configuracién DRSPT en contraposicion a arreglos
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tradicionales; mediante la exploracién de los aspectos relevantes a la operacién de estos vehiculos,
destacarian las numerosas problemdticas inherentes a la implementacién de los mismos.

Se exponen a continuacién los factores principales de las publicaciones mencionadas, relevantes a
la fundamentacion de la eleccion del esquema de SSPT como concepto mds ventajoso.

e Estructura:

Sin necesidad de mayores analisis es evidente por simple observacidn el hecho de que las SSPT, al
contar con solo dos elementos reflectores, en contraposicion a los tres presentes en una DRSPT,
son mas sencillas, y por ende, mas simples de desplegar, operar y mantener durante el vuelo. Asi
también, estas son mas compactas, dejando un mayor espacio disponible para la carga util de la
misién. Finalmente, son mas livianas, por lo que les sera factible el remolque de mayores pesos en
equipamiento (Guerman et al., 2010).

e Trayectoria de la luz reflejada

Un analisis del camino seguido por la luz en las SPT mediante simulaciones numéricas, tomando en
cuenta valores realistas de la reflectividad de las superficies, el efecto sombra, y la posibilidad de
gue ocurran multiples reflexiones del haz entre los elementos que componen el sistema,
destacando las discrepancias con un modelo idealizado; permitiria apreciar como puede
observarse en la Figura 3.4, que las SSPT poseen una mayor robustez frente a las perturbaciones
producto de estos efectos para un amplio rango de angulos de control especificados (Guerman et
al., 2010).

1SSPT_ R/f=1, 0.5, 0.125 1DRSPT_ IFDI=0.5f, Rif= 1, 0.5, 0.125

_ 22 TN i
35 J— a B
08 0.8} I f !
I"':L.‘n a
—. 06} —. 06 \\
a__E ‘\rl,_ %g 'n__w_..._. &
L 04 4 & o4
0.2 / [—+-0.125] 0.2 [ 0.125'
o *=0.50 +-0.50
i —1.00 —-=—1,00
0 : : : — 0l : = : .
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Figura 3.4 - Fuerza de propulsidn para SSPT y DRSPT, donde R es el radio del colector, f la distancia
focal, la linea sin marcas es la estimacién analitica del valor de propulsion, y las demds
corresponden a las simulaciones de las diferentes condiciones para las SPT.

Las discrepancias en el caso de las SSPT seran debido al rango de angulos del director @ admisibles
(si @ < a* ocurren multiples reflexiones en el colector). En lo que respecta a las DRSPT, mayores
angulos de a magnificaran las perturbaciones debido a multiples reflexiones, sin embargo, debe
notarse que estas ocurren practicamente para todos los angulos admisibles.

Fuente: Guerman et al. (2010)
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e Disipacion energética

Debido a que a diferencia del caso de las velas solares planas, las SPT presentan necesariamente
mas de una reflexion para su funcionamiento, estas Ultimas sufren de un impacto adicional en su
performance, debido a la disminucidon de la efectividad reflectiva.

Con todos los rayos atravesando el sistema completamente, se tiene de forma general
considerando Unicamente la reflectividad especular, con un coeficiente de reflectividad de 0,9y
una especularidad de 0,98 (Fieseler et al., 2015), una efectividad reflectiva que en cada caso sera:

ERsuperficie = 0,9 X 0,98 = 0,882
ERps = ERsuperficie = 0,882
ERsspr = ERcotector X ERgirector = 0,778
ERprspr = ERcotector X ERrefiector X ERgirector = 0,686

Estos resultados son aun mas pronunciados en el andlisis presentado por Fieseler et al. (2015),
guienes estiman una eficiencia maxima en el orden de: 90% para el caso de velas planas, 81%
para las SSPTy 68% para las DRSPT.

De esta forma, la significativa disipacion energética experimentada por estas ultimas demuestra la
posibilidad de que su eficiencia disminuya al punto de hacer cuestionables sus ventajas sobre las
velas solares planas (Fieseler et al., 2015; Guerman et al., 2009).

e Desalineaciones en el eje Sol-vela

Un andlisis de los efectos de pequefias desalineaciones en relacién a la linea solar, cuyos
resultados son expresados en la Figura 3.5, permite apreciar nuevamente como las DRSPT son
considerablemente mas sensibles respecto a errores de orientacion actitudinales.

En esta configuracién, a medida que el dngulo de desalineacidon aumenta, la fuerza de propulsion
obtenida disminuye rapidamente, al punto en que con un error de 12, la rotacion del director ya
no tenga efecto en las fuerzas propulsivas obtenidas.

Por otra parte, dentro de los angulos operacionales admisibles, puede notarse la robustez de las
SSPT frente a este tipo de perturbaciones, siendo levemente afectadas (Guerman et al., 2010).
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SSPT, R/f=0.5, DESALINEACION DEL EJE DE LA VELA DRSPT, R/f=0.5, [FD|=0.9f, DESALINEACION DEL EJE DE LA VELA
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Figura 3.5 - Efectos de la desalineacion de la vela para SSPT y DRSPT. Las lineas verticales indican el
angulo critico de a.
Fuente: Guerman et al. (2010)
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Figura 3.6 - Efectos de la irregularidad en la forma del colector en las fuerzas propulsivas de las
SSPT y DRSPT.
Fuente: Guerman et al. (2010)

e Colector de forma no ideal

De forma similar al caso de las desalineaciones en el eje Sol-vela, un anilisis de los casos en los
gue la forma del colector no sea una parabola idealizada, visible en la Figura 3.6, demuestra
nuevamente que mientras que las SSPT no presentaran diferencias substanciales en las fuerzas de
propulsién obtenidas; en el caso de las DRSPT, estas irregularidades seran destructivas, debido a la
mayor sensibilidad de la estructura producto de la necesidad de que el haz sea no solamente
apropiadamente redireccionado por el colector hacia el reflector, sino también enfocado de
manera adecuada para que su colimacién y direccionamiento hacia el director sea factible
(Guerman et al., 2010).
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e Control

Al comparar las intensidades de fuerzas obtenidas para las direcciones de propulsion admisibles,
para los casos de velas solares planas (FSS), SSPT, y DRSPT; con las mismas areas efectivas, surge
nuevamente una superioridad para el caso de las SSPT, que se muestran mas dptimas en términos
de control de trayectorias, siendo particularmente promisorias en misiones de larga duracion y
aquellas que requieran maniobras complejas. Esto producto de que las restricciones de control no
afectan su performance de forma tan severa como en el caso de las configuraciones alternativas
(FSS y DRSPT), contando con mayores intervalos de fuerzas y dngulos de conicidad (Guerman et al.,
2010).

e (Cargas térmicas:

Las SSPT requieren a modo de evitar la generacion de torques adicionales en la estructura, que la
luz incidente sea reflejada sobre un solo punto en el director, incrementando las temperaturas
que deberdn ser soportadas por la estructura. A diferencia de las DRSPT, que permiten la
distribucién de los haces reflejados sobre el reflector y el director, disminuyendo los requisitos de
los materiales; en el caso de las SSPT, el material que compone el director estard sometido a un
enorme flujo de radiacion.

Una alternativa para la solucién de este problema consiste en la distribucién de la radiacién sobre
un area mayor al desenfocar el director, sin embargo, esta posee sus propias desventajas, ya que
como se menciond, esto produciria que el vector de fuerza no atraviese el centro de la superficie
del director, generando torques no deseados en el mismo, y por consiguiente sobre toda la
estructura (Dachwald & Wurm, 2009).

Resulta evidente en esta pequena resefia como las ventajas de las SSPT son mucho mas
numerosas que las de las DRSPT, que a su vez, han sido ya sometidas a estudios mas profundos y
determinadas no convenientes. De esta forma, los analisis realizados a continuaciéon se enfocaran
exclusivamente al caso de las SSPT, como alternativa a las actualmente implementadas velas
planas.

3.4 Diseiio de una SSPT

Habiendo definido ya la estructura que compone a una SSPT, se procede a la descripcion de cada
uno de sus componentes y los fenédmenos que afectaran a los mismos.

Se pretende de esta forma por una parte, proponer un disefio efectivo para este tipo de vehiculos,
al menos de forma preliminar, examinando las diversas dificultades que afectan tanto a las
unidades de una SSPT de manera individual, asi como mediante su consideracion como una
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estructura completa. Por otro lado, a medida que se defina la composicién de la vela, se buscara

poder describir la misma de manera apropiada para modelar su desempefio, y asi establecer los

parametros realistas de su comportamiento y performance.

3.5 Patrones de referencia

Para el trabajo desarrollado a continuacidn serdan tomados a modo de base tres disefios de velas

solares estandar, de manera que se disponga de plantillas apropiadas para los andlisis
subsiguientes.

De esta forma, para la consideracidn de los tamafios, pesos y performance de velas solares, fueron
seleccionados los casos de:

e Lightsail-1

Elegido como patrdn de vela solar plana pequefia. Sus caracteristicas relevantes son:

O

O

Area total luego de su despliegue A =~ 32m? (5,6m X 5,6m a su vez aproximadamente
igual al caso posterior de Lightsail-2).

Masa total M = 4,5kg.

Una membrana consistente en un film de Mylar de 4,5um de espesor recubierto por
una capa reflectiva de aluminio.

Carga util compuesta por tres unidades CubeSat.

Fuentes: ESA (2010); The Planetary Society (2019)

e |IKAROS

Seleccionado como esquema de una vela solar plana mediana. Sus propiedades son:

O

Area total efectiva A = 183,54m?. La misma esta conformada por una membrana de
14m X 14m, con un agujero central de aproximadamente 14m? (3,8m x 3,8m) y un
cuerpo central circular de 1,6m de didmetro.

Masa total M = 16kg.

Membrana de poliimida de 7,5um de espesor recubierta por una capa reflectiva de
aluminio.

Carga util 4kg: GAP (GAmma-ray burst Polarimeter), ALADDIN (Arrayed Large-Area
Dust Detectors for INterplanetary cruising), y VLBI (Very Long Baseline Interferometry).

Fuentes: Satou et al. (2014); Shirasawa et al. (2011); Van der Ha et al. (2015)
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e Concepto de antena (DRSPT)

Al no contar a modo comparativo con un caso real ya desplegado de vela solar de grandes
dimensiones, se optd por elegir como referencia para este caso el modelo de vela solar compuesta
de doble reflexién propuesto por Fieseler et al. (2015).

Si bien el proyecto en el que se encontraria enmarcada, y por lo tanto, la vela propiamente dicha
no fueron concretados; en vista de que el disefio fue realizado en consideracién de una posible
aplicacién real, consistiendo esta en la de proveer una antena de gran ganancia para la recepciony
transmisién de radiofrecuencias a largas distancias en el espacio (~10 U. A.), sin la necesidad de
acarrear la masa de una antena tradicional al hacer uso de la vela; la propuesta brinda un estandar
respecto al drea y masa operativa de este tipo de estructuras.

Area total efectiva A = 1200m?. Es decir 20m de radio.
Masa total M = 13,6kg.
Carga util compuesta por seis unidades CubeSat.

Fuentes: Fieseler et al. (2015)

Adicionalmente, a modo de facilitar la caracterizacion de las propiedades de la membrana del
colector, una hipotética vela de mayores dimensiones (trazada a partir de un radio de colector
inicial de 100m), fue utilizada para los siguientes desarrollos, y posteriormente, mantenida a
modo de patrdn para velas de mayor tamaiio.

Estas dimensiones de vela de mayor extensién se consideraron adecuadas para proveer de un
indicador general apropiado de las deformaciones de la membrana, y a su vez, una buena
proyeccion al comportamiento de velas de dreas significativamente superiores. Respecto a este
ultimo punto debe notarse que al haberse seleccionado para los patrones restantes areas ya
empleadas en aplicaciones (o conceptos) de este tipo, todas estas poseen tamafios relativamente
pequeios respecto a las mayores proyecciones tedricas de las publicaciones mencionadas en la
revision literaria, de entre las cuales destaca Forward (1990), quien aludié a la posibilidad del
empleo de velas de incluso kildémetros de envergadura. De este modo, se considerd que este
patrdn serviria ademas como una aproximacién inicial a velas de mayor envergadura.
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3.6 Resumen del capitulo

En esta seccion fueron descriptas las configuraciones posibles que una vela solar compuesta
puede adquirir, asi como los principios de su funcionamiento.

Luego, mediante una comparacién de los distintos aspectos y caracteristicas inherentes a estas
disposiciones: SSPT y DRSPT; se fundamenta la eleccion de las primeras como objeto de estudio,
en base a sus caracteristicas mas promisorias.

Finalmente, se establecen los patrones de tamafios operativos que vehiculos de este tipo podrian
adquirir, a modo de contar con plantillas de referencia para posibles analisis a realizar.
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4 Colector

4.1 Aspectos relevantes
Por lo previamente destacado, se parte como premisa notando que los principales factores que
determinaran el funcionamiento del colector de una SSPT seran:

e Los materiales constituyentes, sus requisitos y caracteristicas.

e La radiacién incidente en el componente: el efecto sombra de los elementos a lo largo de
la linea de incidencia del haz de radiacion solar.

e La forma parabdlica del elemento, su obtencién y mantenimiento. Calidad superficial,
tolerancia a desperfectos y desalineaciones.

e Influencia de efectos térmicos.

e Consideraciones adicionales: degradacién dptica e incertidumbre.

4.2 Materiales

La composicion tipica de la membrana de una vela solar estandar puede ser descripta de la
siguiente forma (Figura 4.1):

e Un material de soporte con alta resistencia a desgarros y caracteristicas durables frente al
entorno espacial (resistencia térmica, a los diferentes espectros de radiacion, y a
deformaciones).

e Un revestimiento de alta reflectividad de aluminio (u otra sustancia de propiedades
similares en lo que respecta a su ligereza y caracteristicas dpticas) cubriendo el frente de
la vela (en direccién al Sol).

e Una capa de recubrimiento de alta emisividad de cromo (o similar), al reverso, a modo de
brindar un mecanismo de control pasivo de la temperatura de la membrana.

Adicionalmente: Podran estar presentes elementos auxiliares dependiendo del disefio, tales como
correas de puesta a tierra y topes de corte.

Film de alta emisividad (Croma)

Soporte polimérico
(Kapton, Mylar, CP-1)

Capa reflectiva (Aluminio)

Figura 4.1 - Configuraciéon multicapa tipica de velas solares.
Fuente: Vulpetti et al. (2015)
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4.2.1 Sustrato

Mas profundamente, en lo respecta al sustrato que constituird la base estructural de la membrana,
el mismo debe permitir su manipulacién, doblado, guardado y despliegue; poseer suficiente
resistencia para asegurar que una vez bajo tensidn o al sufrir el impacto de micro particulas, el film
no falle creando roturas que pudieran propagarse sobre la superficie (factor especialmente
importante al considerar el efecto de las fuerzas centrifugas producto la rotacion de la estructura);
tolerancia a efectos inherentes al entorno, tales como la radiacion ultravioleta, capaz de degradar
algunos polimeros debilitando los mismos; y finalmente propiedades térmicas favorables (baja
expansién y contraccion frente a cambios de temperatura, y alta resistencia operativa), en
consideracion de que la membrana serd tan fina y presentard una capacidad térmica tan baja que
los cambios de temperatura sobre la misma seran casi instantaneos.

Debido a su gran aporte a la masa total de la vela, y por ende, al poseer un considerable impacto
en la performance de la misma, contribuyendo a la aceleracion mdaxima que esta pueda alcanzar
(que dependera de la relacidn masa/édrea); los materiales considerados para su elaboracion
deberan ser seleccionados principalmente en base a su capacidad de ser producidos en planchas
finas y ligeras mientras mantengan su durabilidad, de esta forma siendo aun capaces de tolerar los
factores impuestos por el entorno durante su vida util.

Diferentes materiales disponibles en el mercado ofrecen sus propias caracteristicas a considerar.
De manera general, a modo de referencia, se destacan a continuacion los principales candidatos a
ser utilizados en misiones de este tipo. Para la recopilacién de los datos expuestos a continuacién
se emplearon las especificaciones técnicas provistas por los manufacturadores de dichos
materiales (CP1: NeXolve, 2020; Mylar: DuPont Teijin Films, 2020; y Kapton: DuPont, 2020) y la
informacién brindada en Mclnnes (1999b) :

e CP1: realizado por NeXolve, posee una densidad 1,54 g/cm3, y una tension de rotura de
87MPa . Si bien es ligeramente mdas denso que otros materiales disponibles
comercialmente, resulta atractivo para aplicaciones de este tipo debido a su buena
resistencia UV, no-conductividad y altas temperaturas operacionales (> 2502C).

e Mylar: producido por DuPont, presenta una densidad de 1,38 g/cm3, y una tensién de
rotura de 186 M Pa. De esta forma es mas liviano y resistente que el CP1, sin embargo, sus
temperaturas operacionales son significativamente mas reducidas, pudiendo operar hasta
1502C, pero sufriendo de una significativa alteracidn a sus propiedades fisicas a partir de
los 1002C . Adicionalmente, no es estable frente a radiacion UV, requiriendo su
recubrimiento para prevenir la degradacién del film. Por ende, su baja capacidad de
operar frente a las caracteristicas abrasivas del Sol por tiempos prolongados lo hacen poco
atractivo para las velas solares.

e Kapton: otra poliimida manufacturada por DuPont. Posee una densidad 1,42 g/cm3 sin
cobertura, y tension de rotura de 231MPa, siendo su peso y durabilidad comparables al
Mylar. Sin embargo, el Kapton resulta mas atractivo que este Ultimo en términos de su
estabilidad térmica a 200°C, altamente superior al punto operativo del Mylar, donde el
Kapton aun posee UTS de 139MPa, manteniendo sus propiedades fisicas y mecdanicas en
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un mayor rango de temperaturas. Ademads, posee buena resistencia a la radiaciéon UV, es
esencialmente inerte quimicamente, y presenta excelente adhesion a films metalicos.

La desventaja del Kapton respecto a las alternativas consiste en su disponibilidad Unicamente en la
forma de films de mayor grosor al resto de los materiales. A modo de comparacién se destaca
como mientras que el Mylar y el CP1 se encuentran disponibles en grosores de 2um e incluso
menores (hasta 0,9um en el caso del Mylar), en la actualidad el Kapton obtenible comercialmente
posee un grosor minimo de 5um.

Sin embargo, a pesar de que las membranas de Kapton disponibles en la actualidad sean aplicables
Unicamente en la realizaciéon de velas de performance disminuida, la produccién de films mediante
procesos industriales especializados permitiria mejorar sus caracteristicas significativamente. De
esta forma, este uUltimo material se establece como el principal prospecto para la realizacion del
disefio aqui considerado.

Borggréafe et al. (2014), notaron como en una aplicacién tedrica de vela solar parabdlica, el film (de
2,5um) estaria sometido a una tension que nunca supera el 0,05% del limite del material,
indicando que, de ser posible su manufactura, membranas mucho mas delgadas podrian ser
empleadas en el futuro, siempre y cuando se tomen en cuenta los limites operacionales posibles.

4.2.2 Capareflectiva

A modo de proveer una superficie reflectiva, el polimero que conforma la base de la vela deberd
ser recubierto de una capa metalica de alta reflectividad en el espectro solar, tipicamente
mediante un proceso de deposicion de vapor. Esta deberd poseer un punto de fusién
suficientemente elevado, que dependera de la misidn y trayectorias a completar (cercania de pase
solar maxima).

Nuevamente, como en el caso de los sustratos, se pueden distinguir los principales candidatos
para lograr este objetivo mediante la informacién brindada en Mclnnes (1999b):

e Plata: con un punto de fusién de 1234K, que presenta una excelente performance en las
longitudes de onda necesarias, aunque debe notarse, posee una marcada ventana de
transparencia al espectro UV, por lo que el mismo podria penetrar esta capa, y degradar el
sustrato subyacente. Adicionalmente su densidad es bastante elevada en comparacion a
otras opciones, siendo 10,5 g/cm3.

e Litio: destacable por su baja densidad de 0,56 g/cm?2, aunque con un punto de fusién bajo,
a453K.

e Aluminio: considerado generalmente la opcién éptima, con un coeficiente de reflectividad
entre 0,88 y 0,9, densidad no tan elevada como la plata 2,7 g/cm3, y buena resistencia
térmica, a 933K.

Debe destacarse en esta instancia que es posible que una capa adicional (ej.: éxido de silicio) sea
necesaria para reducir la oxidacion pre-lanzamiento, que pudiera ocasionar pérdidas de
reflectividad.
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4.2.3 Capa de alta emisividad

Como instancia final, en consideracién de que la energia absorbida incrementard la temperatura
del sustrato, la vela requerird en la gran mayoria de los casos un recubrimiento también en su
parte trasera, empleando un material de alta emisividad para permitir el control térmico pasivo
del film a través de la re-radiacion de energia. Este tendrda un efecto significativo sobre la
temperatura de equilibrio de la vela, siendo esencial en aquellos casos en los que las misiones
requieran érbitas en el sistema solar interno.

A modo de ejemplo, los sustratos previamente descritos poseen emisividades cercanas a 0,3,
(0,34 en el caso del Kapton), mientras que el cromo, posee un coeficiente de 0,64, permitiendo
una mejora significativa en el control térmico del sistema, y por consiguiente, la realizacién de
misiones y maniobras mas demandantes (hasta 0,2 U. A. para la temperatura permisible en este
tipo de films) (Mclnnes, 1999b).

4.2.4 Seleccion
En el caso desarrollado a continuacion, la superficie del colector serd modelada como un film de
Kapton, recubierto por una capa de aluminio para aumentar la reflectividad, y una de cromo para
el control térmico.

Mclnnes (1999b), brinda un ejemplo de las dimensiones tipicas de esta clase de membrana, que
consistiria en 2um de Kapton, recubierto por 0,1um de aluminio en la cara frontal, y 0,0125um de
cromo en la cara trasera.

Independientemente, es necesario destacar que como fue senalado anteriormente, las
propiedades fisicas (no térmicas) del Mylar y el Kapton son suficientemente similares para que los
resultados presentados a continuacidn sean aplicables a ambas sin mayores divergencias en los
valores obtenidos.

4.3 Radiacion incidente y dimensiones

Es apreciable en el esquema de SSPT provisto en la Figura 3.1, que, del haz de luz que incidira
sobre la vela, una pequefia proporcién impactara en los elementos centrales de la misma (director
y carga util), y no con el colector.

De esta forma, siendo esta parte de la radiaciéon no aprovechable para la propulsién del vehiculo,
la misma puede ser descartada, permitiendo mediante la colocacién de una apertura central en el
colector, la disminucién de la masa de la membrana constituyente del elemento, sin incurrir en
una reduccion en la fuerza total de empuje, y por lo tanto, aumentando la aceleracién maxima
obtenida.

Al considerar la geometria del problema, nuevamente observable en la Figura 3.1; al tener en
cuenta que para el caso de estas estructuras, serd necesario un control de actitud que no permita
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la desviacién de la misma mas de (aproximadamente) un grado respecto a la linea solar; y
finalmente, notando que de los elementos que proyectardn su sombra sobre el colector, el de
mayor tamafio (el director) lo hara a una distancia, como se verd, proporcional al radio del mismo
(el colector); puede notarse que incluso en el caso mas exagerado (una vela de 40m de didmetro),
la proyeccién de la sombra del director sobre el colector se extendera:

R.o;sin(12) =20sin(12) =0,35m (4.3.1)
Cubriendo un area no considerable (<<1%) en lo que respecta a la dimension total de la estructura.

Por ende, la perforacion central sera disefiada de modo que su didmetro sea el mismo que la cara
visible del director al colector (area efectiva).

Se tiene entonces para los distintos tamanos de vela de referencia, tomando como base de los
calculos un director que proyecte una sombra de radio igual a ~14,15% (cifra basada en la
publicacion de Fieseler et al. (2015)) del radio del colector, equivalente a un 2% del darea sin
perforacion del mismo:

e Vela pequefia a partir del drea de Lightsail-1 (A¢fcor = 32m?):

7'[(Rcol2 - Tefdirz) = 7T(Rcolz - (0:1415Rcol)2) =Aior = 32m? (4-3-2)

o 32
L™ Imz(1 —0,14152)

=3,22m (4.3.3)

Por lo que:

o Rco1=322m
O Teentrar = 0,46m
o) Aef =~ 32m?

o IKAROS (Agfcor = 183,5m?):

1835
(1 — 0,14152)

Reo = =7,72m (4.3.4)

Con:

o R =772m
O Teentrar = 1,09m
o) Aef =~ 183,5m?
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e Concepto de antena (Agfco; = 1200m?):

Area total efectiva A = 1200m?. Es decir 20m de radio.

o 1200
ol ™ I7(1—0,14152)

=19,74m (4.3.5)

Con:

o Reo =19,74m
O Teentral = 2,79m
o Agr = 1200m?

4.4 Forma del colector

El esquema del satélite estara basado principalmente en el colector, el cual, de acuerdo a sus
dimensiones dictara de manera casi exclusiva el peso, la distribucién espacial de los componentes
del vehiculo (de acuerdo a la necesidad de balancear las fuerzas actuantes), y el disefio de la vela.
De esta forma, resulta prudente comenzar definiendo a este elemento en base a sus
caracteristicas.

El factor mas crucial de este bloque estard dado por la obtenciéon y mantenimiento de un formato
parabdlico que haga factible la focalizacion del haz incidente sobre el director, sin la presencia de
aberraciones dpticas (o cuando menos, permitiendo la minimizacidn de las mismas).

Para lograr este objetivo existen distintos métodos, entre los cuales, dos destacan como los mas
plausibles de ser empleados.

e Soportes:

Por un lado Fieseler et al. (2015), quienes en su publicacion remarcaron la baja tolerancia a
deformaciones respecto a la parabola ideal por parte de una DRSPT, propondrian la realizacion de
una estructura de soportes mantenida bajo tensién mediante aceleracién centripeta, tal que una
conformacion proxima a la parabola ideal fuera lograda forzosamente en lo que denominarian
“formato constrenido”, suficientemente funcional a fines practicos para hacer factible la operacion
de la vela (< ~2cm de desviacion maxima respecto a la pardbola ideal, para el caso abordado por
los autores, previa la consideracién de factores externos que resultarian en deflexiones elasticas).

La necesidad de esta estructura auxiliar surgiria de la incapacidad de lograr la forma requerida sin
la asistencia de elementos adicionales, haciendo que estos sean cruciales en la constitucién y
funcionamiento del vehiculo. Sin embargo, debe notarse que a su vez, los mismos condicionarian
al sistema representando cargas adicionales.
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Hasta el punto en el que esta publicacién fue realizada, la alternativa, consistente en el control de
la forma del reflector mediante la luz solar, estudiada por Borggrife et al. (2014), no seria
aplicable a casos reales. Los autores demostraron que la presién de la radiacién incidente mas la
reflejada, modulada mediante cambios en la reflectividad de la membrana, seria capaz de estirar a
un film de Kapton formando una pardbola ideal; sin embargo, las distancias focales logradas
mediante este método estarian en el radio de unos pocos kildémetros para las configuraciones mas
pequenias, siendo inutilizables a fines practicos.

e Modulacidon de la reflectividad:

El afio siguiente sin embargo, Borggrafe et al. (2015) continuarian explorando la posibilidad de
modificar la forma del colector a modo de obtener un formato parabdlico, sin la necesidad de
soportes estructurales adicionales a la membrana propiamente dicha.

En esta nueva iteracién del método, los autores exploraron la posibilidad de que la membrana no
se encontrase pre-tensionada, sino que la misma colgase libremente del soporte perimetral, con
diferentes magnitudes de holgura, de modo que las mayores magnitudes de deformacion
obtenibles, sumadas a la modulacion reflectiva radial de la membrana, permitiesen obtener un
formato parabdlico con focos significativamente menores, esta vez en magnitudes similares a las
del radio del colector.

Este ultimo sera por conveniencia el modelo adoptado a continuacion, en vista de su inherente
ventaja de contar con menores pesos y permitir un mayor grado de control sobre la superficie
completa de la membrana.

Si bien no se indagard sobre la metodologia a emplear para la obtencién de la variacion de
reflectividad necesaria en este método, debe mencionarse que existen para esto diversas
alternativas tales como la inclusidn de un pequefio recubrimiento electro-crémico, consistente en
un material electroactivo capaz de modificar su reflectividad en funcién de la carga eléctrica
aplicada (sistema ya implementado en el control actitudinal de IKAROS). Otra opcién, mas
atractiva para este caso en particular en el que no se requiere de una variacién activa de esta
propiedad (ya que como se demostrara a continuacidn, en principio, la variacion de reflectividad
necesaria a través de la superficie es independiente de la distancia solar); seria la implementacion
de dicha variacién durante el proceso de manufactura, disminuyendo la carga necesaria y la
incertidumbre intrinseca a factores adicionales (en la revision literaria se menciondé como estudios
pos-lanzamiento de IKAROS permitieron dilucidar deformaciones distintas a las esperadas
producto de elementos anexos a la membrana).

4.4.1 Obtencion de un formato parabdlico

Como fue mencionado, el problema de la obtencién de un formato parabdlico por parte de la
membrana mediante el uso de reflectividad variable en la misma fue desarrollado por Borggrafe et
al. (2015), donde los autores demostraron la factibilidad de conseguir distancias focales practicas
al emplear una membrana no tensionada. Sin embargo, es destacable que en su publicacién, los
autores consideraron una membrana puramente ideal, sin tomar en cuenta efectos tales como la
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reflectividad difusa de la misma, y por ende a su vez, la disminucién de la reflectividad especular

maxima de la membrana.

Se presenta a continuacién una adaptacion de su desarrollo, esta vez considerando una situacion
realista mediante el modelo fotdnico lineal previamente presentado.

El mismo es realizado de manera analoga a la de los autores, mediante el andlisis de la deflexién
de una membrana holgada, de forma catenaria, inextensible, de espesor uniforme; sujeta a la
accion de las fuerzas de presién solar y centrifuga, actuantes sobre la misma. La membrana es
sostenida mediante un aro rigido de radio R, formando un soporte de tipo articulado en los bordes
(Figura 4.2).

Figura 4.2 - Modelo de deflexién de una membrana holgada de forma catenaria con equilibrio de
fuerzas sobre el segmento s bajo las fuerzas de presidn solar, y centrifugas debido a la rotacion de
la estructura sobre el eje y.

Fuente: Borggrife et al. (2015)

Si bien en el modelo idealizado se parte de la premisa de que las fuerzas actuantes sobre el

segmento seran:
e Lafuerza de presidon de radiacidon solar ideal, siempre normal al segmento:
Af sgp igeai(T) = —2P cos? @ hAsn (4.4.1)
Donde ¢ serd el angulo entre la normal al plano local de la membrana, y el haz incidente.

e Ylafuerza centrifuga radial:

Af cr(r) = Amw?rr (4.4.2)
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Con w la velocidad angular constante del disco y m la masa del segmento:

Am = pAAs (4.4.3)

Bajo el modelo fotdnico lineal se tendra ahora para la presién de radiacion solar con la convencidn
elegida (Figura 4.2):

Afn(r) = =1, P cos? @ hAsn (4.4.4)
Af:(r) = n.P cos ¢ sin ¢ hAst (4.4.5)

Se tiene entonces que para la descripcién de las condiciones de equilibrio sobre el segmento de
membrana unidimensional As (Figura 4.2) en las direcciones r e y:

—T(r)cos@ (r) + T(r + Ar) cos @ (r + Ar)
= —(M, P cos? ¢ hAs) sing — (9P cos ¢ sin @ hAs) cos ¢ — pAw?rAs (4.4.6)

—T(r)sing (r) + T(r + Ar) sing (r + Ar)
= (NP cos? @ hAs) cos ¢ — (P cos @ sin @ hAs) sing (4.4.7)

Y como:

tan(p(r)) = dy/dr =y (4.4.8)

2\ /2
As = (Ar? + Ay?) 2 = (1 + (%) ) Ar (4.4.9)

Por lo que cuando As — 0, se tiene:
ds = (1 + y2)'2dr (4.4.10)

Agrupando los términos, dividiendo por Ar y tomando el limite As — 0:

d
ET cos ¢ = [(=n, — 1) (Phcos? @ sin @) — pAw?r](1 + y2) /2 (4.4.11)

d
ET sin @ = [(1,, cos® ¢ — 1, cos @ sin? @) (PR)|(1 + y2) /2 (4.4.12)

Y teniendo en cuenta las relaciones:

2 -1/,
cos<p:<<3_}r/) +1> = G2+ D72 (44.13)
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_1/
sing = d_3r’<<d—3r') + 1) =y(y2 + 1)~ 72 (4.4.14)

Ny =2—n, (44.15)

Puede expresarse:

d
—Tcosg = [(—2Pry (72 + D72) - pAw?r| (1 + 522 (4.4.16)

2 Tsing =[0G + D~ 2P + D] (1 4512 (4417)

Expandiendo el lado izquierdo e introduciendo el coeficiente de fuerza centrifuga Ccp = pAw?
para simplificar las ecuaciones:

T(y2 +1)"V2 = Tyj(? + 1)~/2 = =2Phy(3% + 1)~ = Copr(1 + y2) /2 (4.4.18)
Ty(y? + )72 + TH(5? + 1) /2 = Ty?5(% + 1)~ /2 = Ph(n, — 29272 + 1)) (44.19)
Despejando T en la primera ecuacién:

T = —2Phy(y% + 1)~ 72 — Cepr(1 + y2) + Tyy (2 + 1)1 (4.4.20)

Y recolectando los términos de segundo orden en la segunda ecuacién:

. ) _1/ ) _3/ Ph .22 -1 T. ) _1/

7|02+ D72 =322 + D] = = 0 - 20207+ DT~ SIGF + D72 (4421)
El sistema queda definido por:

T = —2Phy(y2 + 1) 72 — Copr(1 + 92) + Tyy(32 + 1)1 (4.4.22)

§ =~ 220+ DGR+ DY~ 3G+ 1) (4423)

Insertando y en la primera ecuacidn, se tiene:
T = Phy(2 + 1)7/2[=2 + (0, — 29277 + D™HG? + D] = Copr (4:4.24)
Puesto que:
(T+Ty?)A+y) =T (4.4.25)
Y desarrollando:

T = Phy(32 + 1)~ /2[ny (32 + 1) — 2(9% + 1)] — Cepr (4.4.26)
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T = —Phy(y% + 1)~ /2(2 = ) = Cepr (4.4.27)
Reintroduciendo 7;, finalmente se llega a:
T = —Phn,y(7% + 1)~ /2 — Copr (4.4.28)

Reemplazado T para obtener el valor de y en la segunda ecuacion del sistema se obtiene como
resultado el sistema de ecuaciones ordinarias:

Ph Ccpr
==+ D2+ =y + 1) (44.29)

T = —Phn,y(y2 + 1)~ /2 — Copr (4.4.30)

Que describe el comportamiento de la membrana.

Debe notarse en esta instancia la diferencia respecto a los resultados obtenidos en la publicacion
de Borggrafe et al. (2015):

CCFr

. . Ph . 1 »
y = 2?(312 +1)7/2+ y(y? +1) (4.4.31)

T = —Ccpr (4.4.32)
Producto de la aplicacién del modelo fotdnico lineal para simular un sistema realista.
Esto es evidente al comparar las ecuaciones obtenidas donde:

e Tomando una reflectividad ideal #s = 1, y por ende n,, = 2, se tiene el mismo resultado
para la primera ecuacion derivada.
e Ynuevamente, confs = 1,yporlotanton, =0 =T = —C¢pr.

Mas alld de constituir una validacién de las expresiones aqui obtenidas, se destaca el significado
fisico de los resultados: mientras que en el caso ideal cubierto por Borggrafe et al. (2015), cuando
la superficie no presenta rotacion, la tension tangencial T a lo largo del radio se mantiene
constante, la insercién de una tension adicional en el plano, producto exclusivamente de la
reflectividad difusa de la superficie, modifica esta condicidén. Esta ultima no esta presente en el
caso ideal, debido a que la formulacién del mismo implica que la membrana, al ser un espejo
perfectamente especular, dard como resultado una fuerza de presidn solar siempre perpendicular
a la superficie.

Continuando, el sistema definido puede ahora ser resuelto como un problema de condiciones de
contorno en el intervalo [a, b], cona = 0 al centro de la superficie reflectora, yb = Ren el
borde.
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Asumiendo un apoyo articulado (definido al comienzo de la seccidn), se tiene:
yR)=0 y(0)=0 T =T,
Donde el sistema debera ser resuelto numéricamente.

[Las sustituciones necesarias para la representacidon de las ecuaciones como sistema de primer
orden son incluidas en el Anexo A]

Respecto al valor de Ty, en el caso de una superficie sin rotacion, es decir, con Ccr = 0, es posible
desarrollar (Borggrafe et al., 2015):

CCFT
T

Ph
= m@?+ D2+ =y (G + 1) (44:33)

. _Ph . 1
=m0 +1) /2 (4.4.34)
Integrando:
) ] Ph
y = sinh (Tnnr + cl) (4.4.35)

Y como y(0) = 0, se tiene:
sinh(c1) =0 = ¢1=0 (4.4.36)

Integrando nuevamente se tiene:

T Ph
y = Phi, cosh (? nnr) +c2 (4.4.37)
Donde introduciendo y(R) = 0:
T Ph
c2 =— Phn, cosh (TnnR> (4.4.38)
Definiendo la curva:
T R
Y = Qgpp [cosh (—) — cosh (—)] (4.4.39)
asrp asrp
Aspp = Wnn (4440)

Y de acuerdo a Lockwood (1961), la longitud de la misma estara dada por:

R
S(R) = aggp sinh (—) (4.4.41)
Qsrp
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Donde agrp puede ser obtenido numéricamente para una longitud Sy radio R especificos,
permitiendo el cdlculo de T (T).

Finalmente, en el caso de que haya rotacién, la solucién previamente desarrollada puede ser
empleada como valor inicial en la resolucién iterativa del problema de condicién de contorno del
disco rotatorio, mediante el aumento por pasos de la velocidad angular (Borggréfe et al., 2015).

4.4.1.1 Pardbola de referencia

A modo de poder realizar una comparacion de los resultados alcanzados (formato de la curva
obtenida bajo presidén de radiacién solar), con una parabola ideal, se procede a continuacién a
exponer la definicidn de esta, tal y como es propuesta por Borggréfe et al. (2015):

Partiendo de una misma longitud total y radio, asumiendo una deflexién parabdlica, y tomando su
derivada a lo largo de la direccidn radial se tiene:

Yp = apr? + byr + ¢, (4.4.42)
Vp = 2a,1 + by (4.4.43)
Vp = 2a, (4.4.44)
Donde, al considerar una distribucion de carga simétrica se tendra y, = 0 = b, = 0.
Y como el coeficiente ¢, representa la deflexion central:

Cp = Yo (4.4.45)

Entonces, reemplazando y, = 2a,rends = (1 + yz)l/zdr e integrando, se tiene:

R 1 1
Sp = fo V1+y2dr = 57 /1 + 4aridr + 4—%sinh‘1(2apr) +Cp (4.4.46)

Con C, = 0yaque S,(0) =0.

Por lo que

1 2.2 1o
5T 1+ 4apredr + Esmh (Zapr) = Spnom (4.4.47)
P

Permitira el calculo numérico de a,, una vez definida la longitud Sy, nom (R).

Finalmente, puesto que y,(R) = 0, se tiene ¢, = —apRZ, y la pardbola ideal queda definida de la
forma:

Yp = ap(r* — R?) (4.4.48)
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4.4.1.2 Comparacion

Enfocdndose en el caso del elemento sin rotacion y comparandolo con la pardbola de referencia,

puede observarse (Figura 4.3) como el perfil de deflexién nominal debido a la presién de radiacion

solar uniforme no es exactamente parabdlico.

Se destaca que el valor elegido: #s = 0,88, fue extraido de Fieseler et al. (2015), donde es

sefialado que un coeficiente de reflectividad ¥ de 90% y una especularidad s de 98% consistirian

en buenas estimaciones de los valores obtenibles en una aplicacion real.
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Figura 4.3 - Deflexién de una membrana holgada bajo presién de radiacién solar y curva de
referencia parabdlica. Pardmetros: R = 100,S = 105,5,, = (1 + 0,88) para el MFL,y n,, = 2 para

el caso ideal.

Izquierda: valores de deflexidn a lo largo del radio de la membrana. Derecha: acercamiento a la

porcién resaltada en la figura.

[Comparaciones cuantitativas de los datos expuestos en las figuras son presentadas en el Anexo B]

Asi también, se expone en los resultados la diferencia al caso simplificado abordado por Borggréfe

et al. (2015), en el cual se considerd una reflectividad especular ideal, y por lo tanto, fueron

descartadas las fuerzas tangenciales debido a la reflectividad difusa.
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Es apreciable entre este ultimo y el modelo aqui desarrollado una discrepancia significativamente
menor a la presente entre ambas y la curva ideal, sin embargo, como puede observarse, su
magnitud no es necesariamente despreciable. Mas aun, debe considerarse que su diferencia
dependerd pura y exclusivamente del valor del coeficiente de reflectividad especular n,,: mientras
mas cercano sea este a 2, mayor serd la proximidad entre estas dos curvas.

Por ende, particularmente en el caso desarrollado por los autores, donde al enfocarse en
aplicaciones generalizadas donde no necesariamente se buscarda una reflectividad elevada (se
utiliza como limite superior un valor de: #s = 0,18), la disconformidad de los resultados obtenidos
en su publicacidn respecto al fenédmeno real sera significativamente mas elevada.

Por otra parte, también se indagd sobre los efectos que diversas magnitudes de holgura
producirian sobre la deflexién obtenida.

Mediante una comparacion realizada variando la longitud total de la membrana S manteniendo el
radio R (Figura 4.4), resulta evidente como a medida que esta se encuentra mas suelta, la
discrepancia entre su deflexion y la pardbola nominal aumenta progresivamente.

De este modo, mientras que mayores longitudes de membrana proporcionarian en principio focos
mas cercanos al colector, los perfiles conseguidos mediante las mismas serdn cada vez mas lejanos
a los necesarios para obtener un formato exactamente parabdlico.
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Figura 4.4 - Deflexiones de una membrana holgada bajo presién de radiacion solar y curvas de
referencia parabdlicas (curvas a rayas).
Parametros: R = 100m,S = 101m a 105m y n,, = (1 + 0,88).
Izquierda: valores de deflexion a lo largo del radio de la membrana. Derecha: acercamiento a la
porcién resaltada en la figura.
[Comparaciones cuantitativas de los datos expuestos en las figuras son presentadas en el Anexo B]
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Finalmente, refiriéndose al caso abordado por Borggrife et al. (2015), pueden observarse (Figura
4.5) los efectos de la rotacidon de la membrana, y por ende, la fuerza centrifuga actuante sobre la
misma.

Debe destacarse que el estudio de dicho caso se considerd innecesario debido a que las rotaciones
presentes en una vela solar en drbita son de magnitud tan pequefias que sus efectos son bajo toda
consideracion despreciables.

A modo de ejemplo, ~0,452/s para la estabilizacidn por spin del concepto de vela “Geostorm” del
JPL/NASA, permitiria que la misma se encuentre a < 12 de desviacidn respecto a la linea solar en
todo momento (Borggréfe et al., 2015).

O -
- = = parabola de referencia
—— SRP + fuerza centrifuga
5t
—10f
E 15t
=,
=201
@=40(degs™")
-25
_30 1 L L L . L . L . )
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

r(m)

Figura 4.5 - Deflexiones de una membrana holgada bajo presién de radiacién solar y rotacion de la
membrana a diversas velocidades angulares w, y curva de referencia parabdlica. S = 105m
Fuente: Borggrife et al. (2015)

4.4.1.3 Control del formato mediante la variacion de la reflectividad superficial

Como fue mencionado al principio de la seccion, a modo de permitir la adquisicién de un formato
parabdlico en la membrana del colector, se procede al calculo de una distribucion de reflectividad
alo largo de la superficie que permita lograr este objetivo.

Se sigue de este modo el procedimiento propuesto por Borggrafe et al. (2015), que mediante la
formulaciéon de un problema inverso, hace factible la obtencién de la funcidn de reflectividad
necesaria en base a la curva de deflexién especificada (parabola ideal).

Nuevamente, dicha formulacién sera modificada a modo de acomodar la consideracion de los
efectos de una reflectividad no idealizada (reflectividad especular disminuida, y los efectos
transversales de la reflectividad difusa).
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Se tiene ahora:
M@ =1+7%@)  7.0) = (1-70) (44.49)
Con 7 = s, siendo el coeficiente de reflectividad especular del material.

Dicho valor estara limitado al intervalo 7 = [0, fs,max], con Ts max Siendo la maxima reflectividad
especular obtenible en el material empleado.

Entonces:
=—(1+rs(r))(y P14 ST “IT 5GP + 1) (4450)

T = —Ph(1 - 7%(r)y(G2 + 1)-1/2 — Cepr (4.4.51)
Donde insertando la pardbola de referencia en la primera ecuaciéon mediante:
Vp = 2a,r (4.4.52)
Yp = 2a, (4.4.53)
Se tiene:
2a, = — (1 + () ((2apr)? + 1) T2y (2apr)((2apr)2 +1) (44.54)
Y despejando la reflectividad:
o 2ap 2 s 2 2 2\ _
#(r) = Ph T,((2a,r)? + 1) — Cerr?((2a,m)? + 1) 1 (4.4.55)
Con Ty, (7) siendo ahora la incégnita que corresponde al desplazamiento parabdlico deseado.
; N 2 -1/
T, = —2a,Phr(1 —#%(r)((apr)? +1) "2 — Cepr (4.4.56)

0, reemplazando el valor de la reflectividad:

- (2a,r)? ( 5 1/,
T = r((2a,r)? + 1) ((Zapr) +1)

2
(CZF:)Z ((2a,r)? + 1)2> (4.4.57)
P

Y el valor de T(r) debera ser obtenido numéricamente.

Se sabe que para maximizar reflectividad obtenible 7 (r; =T , por ende, despejando T en la
s\lint smax
prilnera ecuacion Yy reelnplazando este vanr, se tiene:

Ph . 1
T(rint) = g (1 + rs,max)((zaprint)z + 1) /2 + CCFTintZ((Zaprint)z + 1) (4-4-58)
P
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De este modo, el sistema queda definido de la forma:

#i(r) = th (T ((2apr)? + 1) 2 — Cerr?((2a,r)? + 1) /2) —1 (4.4.59)

- (2a,r)? 1
" a2+ 1) < ((2apr)2 F1)

2
(CZF:)Z ((2a,r)? + 1)2> (4.4.60)
p

Con:

Ph . 1
T(Tint) = g (1 + rs,max)((zaprint)z + 1) /2 + CCFTintZ((Zaprint)z + 1) (4-4-61)
P

Que para el caso aqui presentado donde la velocidad angular es w~0, puede simplificarse de la
forma:

7(r) = 2 ((2a,r)? + 1) Y2 _4q (4.4.62)

pPh

. (2a,r)?
s r((2a,r)? + 1)<

((2apr) +1) ) (4.4.63)

. . Ph - 1
rs(rint) = Ts,max o T(rine) = E(l + Ts,max)((zaprint)z + 1) 2 (4.4.64)

Resolviendo numéricamente y simplificando, se obtiene:

1
Ph ((Zapr)z + 1) /2 log((2a,r)? + 1)

Y
Ty = c1((2a,m)? + 1) "2 - 70,

(4.4.65)

p

Phlog((2a,r)? + 1)
—\7 2a

>((2apr)2 + 1)1/ 2 (4.4.66)
14

Por lo que:

—log((2a,m)? +1) — 1 (4.4.67)

. ap
fs(r) = o7, €1

2a
Fs(rint) = fs,max = P_:Cl - log((zaprint)z + 1) —1 (44.68)
Ph

€ = (rsmax +1+ log((Zaprmt)2 + 1)) (4.4.69)

p
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Y reemplazando cy:

(1) = Fymax +108((2ap1ing)* + 1) —log((2a,m)? + 1) (4.4.70)

Donde en el caso previamente desarrollado 75(0) = 7 4 (Figuras 4.6 y 4.7):
7o (r) = Fymax — log((2a,m)% + 1) (4.4.71)

[Debe notarse en esta instancia que el cdlculo de la funcion de reflectividad necesaria para la
obtencion de un formato parabdlico tomando en cuenta velocidades angulares no despreciables
no presenta mayor complejidad, debiendo simplemente repetirse el procedimiento desarrollado,
afiadiendo el factor ya definido Ccr = pAw?].

Se destaca como, de manera equivalente a los resultados obtenidos por Borggréfe et al. (2015), en
el caso estudiado de una superficie sin rotacién, la distribucion calculada dependera unica y
exclusivamente del radio del colector R, y la holgura de la membrana S a través del factor a,;
siendo de esta forma independiente de la distancia solar del reflector.

Por otra parte, sin la necesidad de calcular el caso de un disco rotatorio, la mera extrapolacién de
las conclusiones obtenidas por Borggréfe et al. (2015), donde:

2\ Y/
1+(2apR)> 2 I (11 ayr)?) (3R — 1) + 8y (RY — 1] — 1 (44.72)

R = (m Ph

Permiten concluir que en el caso de presentarse considerables velocidades angulares en la
estructura, la distribucién de reflectividad necesaria para mantener un formato parabdlico
dependera fuertemente de la distancia al Sol (a través del valor de P). Esta relacién resultara a
fines practicos en una variabilidad de la topologia adquirida en funcién del tiempo que
comprometera la aplicabilidad de este mecanismo.

Los resultados obtenidos en el desarrollo realizado son expuestos en las Figuras 4.6, 4.7, y 4.9;
donde resulta apreciable la necesidad de mayores variaciones en la magnitud de la reflectividad a
lo largo de la superficie respecto a las obtenidas para el caso ideal (Figura 4.8).
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Figura 4.8 - Distribucién de reflectividad necesaria en la superficie para lograr una deflexion
parabdlica con diversas magnitudes de holgura (caso ideal).

Fuente: Borggrife et al. (2015)
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Figura 4.9 - Perfiles de deflexién debido a presidn de radiacidn solar sobre una superficie con
coeficiente de reflectividad constante, pardbola de referencia y solucién al problema inverso con
reflectividad variable (S = 105m).
[Comparaciones cuantitativas de los datos expuestos en las figuras son presentadas en el Anexo B]

En la Figura 4.9 es corroborada la solucién al problema analizado, demostrandose un ajuste exacto
entre la curva conseguida y la parabola ideal.

Finalmente, respecto a las distancias focales obtenibles, para una superficie parabdlica se tiene:

f

"~ da, 4yl

2

(4.4.73)
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Con R radio de la estructura, e y, deflexion central (que dependera de la holgura de la membrana
S).

En la Figura 4.10 se presentan los resultados obtenidos por Borggrafe et al. (2015) al calcular las
distancias focales para diversos radios y longitudes de membrana con reflectividad superficial
variable, y una estructura sin rotacion.
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Figura 4.10 - Distancias focales de superficies parabdlicas como funcién del radio R y longitud de la
membrana S.
Fuente: Borggrife et al. (2015)

Es destacable que, como fue expuesto previamente, la disminucién de la distancia focal de Ia
estructura presenta desventajas, siendo que al aumentar la holgura de la membrana, serdn
requeridas mayores variaciones en la reflectividad del material, y por lo tanto, la disminucién de la
eficiencia propulsiva del mismo.

4.4.1.4 Conclusiones del andlisis
Previo al cierre de este aspecto de la investigacidn, algunos puntos deben ser remarcados:

En primera instancia: que las conclusiones obtenidas dejan a la luz el hecho de que al considerar
un caso mas realista del problema, una considerable disminucién de la reflectividad total de la
estructura serd necesaria para la mantencién de un formato idealmente parabdlico.

Esto representa una gran limitaciéon en la implementacién de este mecanismo en este tipo de
vehiculos, puesto que dicho fendmeno acarrearia paralelamente una reduccién substancial en la
aceleracién maxima obtenible, que pudiera resultar en su inaplicabilidad a fines practicos.
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Tomando en cuenta esto, resulta crucial un analisis del efecto de la discrepancia de la topologia
del colector respecto a un formato ideal, a modo de poder cuantificar la necesidad o no de este u
otros mecanismos, considerando sus defectos inherentes.

Por otra parte, debe notarse en esta instancia que independientemente a su aplicabilidad en la
realizacién de velas solares compuestas, el logro de un formato parabdlico por parte de un
vehiculo espacial es de extrema utilidad en otras aplicaciones, tales como antenas de alta ganancia,
ya que hace posible que esto sea logrado sin incurrir en penalizaciones producto del peso de la
estructura (que en este caso consistird Unicamente en una delgada membrana); y en este caso, ya
que la propulsidén serd obtenida mediante otro mecanismo, las desventajas resultantes de una
reflectividad disminuida, no estarian presentes.

De esta forma, los resultados obtenidos como extensidn a aquellos presentados por Borggrafe et
al. (2015) constituyen conclusiones interesantes, siendo que al considerar la influencia de un
modelo de reflectividad realista a través de la aplicacion del modelo fotdnico lineal, permiten,
como fue sefalado, notar la magnitud de la discrepancia con los resultados previamente
obtenidos, que de no ser considerada, abriria la posibilidad de incurrir en fuertes diferencias de las
reflexiones empleadas respecto a las necesarias para lograr el modelo parabdlico buscado.

4.4.2 Simulacion

Con el perfil que la membrana adquiriria bajo el efecto de la presién de radiacion solar y la
distribucién de reflectividad necesaria para la adquisicion de un formato parabdlico habiendo ya
sido obtenidos, se procedid a la realizacion de un modelo del comportamiento de la membrana
del colector mediante elementos finitos, a modo de:

e Validar los resultados obtenidos, corroborando el incremento en la proximidad a un
formato parabdlico ideal al implementar la distribucién de reflectividad previamente
obtenida.

e Comparar la forma de la membrana obtenida resultante de la aplicacidon de este método
con aquella producto de una reflectividad constante, observando si esta técnica es o no
beneficiosa para la realizacién de una vela solar, al comparar las pérdidas resultantes de
una reflectividad disminuida con las mejoras consecuentes a la adquisicién de un formato
mas cercano al ideal.

e Finalmente, mediante el modelo se pretenden corroborar los efectos perturbadores
producto de desalineaciones respecto al eje Sol-vela, asi como de imperfecciones tales
como arrugas en la superficie (en este primer andlisis, producto Unicamente de la accion
de la presion de radiacion sobre el film).

La necesidad de la realizacién del modelo expuesto a continuacion responde a la importancia de
una descripcion lo mas realista y precisa posible de la topologia de la superficie de la vela, vital
para el desarrollo de técnicas de control robustas, debido a que toda desviacion respecto a las
condiciones esperadas en drbita podria ocasionar inestabilidades (cuya importancia aumentara en
misiones de mayor duracion) y la pérdida de control sobre el vehiculo.

89



Particularmente, resultardn cruciales en este aspecto, las asimetrias que pudieran surgir del
analisis, debido a que las mismas son capaces de producir torques rotacionales indeseados, asi
como desviaciones en el centro de presién del sistema (Banik et al., 2006). Como todo torque
indeseado debera ser contrarrestado por estrategias adecuadas, una prediccidn precisa permitira
el apropiado diseio en base a los requerimientos del vehiculo.

En el andlisis presentado fue tomada en cuenta Unicamente la flexion estructural de la membrana,
ignorando todo tipo de respuestas dindmicas (modos de vibracidn) de la estructura real, producto
de cargas variables en el tiempo (durante el despliegue), movimientos estructurales y flexibilidad
presente en el aro de soporte de la membrana. Sin embargo, se destaca como base para su
estudio que estos fendmenos fueron abordados por: Benson (1983), para el caso de una superficie
plana en rotacién, Sakamoto et al. (2006), quienes cubrieron el caso de velas planas cuadradas,
Dowell (2011) para la configuracién heliogyro, Gibbs et al. (2013) para configuraciones
rectangulares, y finalmente, Zhang et al. (2019), para velas planas en tiras.

El modelo desarrollado puede considerarse como una extensién de la publicacién realizada por
Couceiro et al. (2013) donde los autores evaluaron como la presién de radiacién solar sobre una
membrana circular inicialmente plana, sin la inclusién de elementos de carga sobre la misma,
produciria pequefias deformaciones en esta (por el caracter elastico del material) haciendo que
adquiera un formato simil a una parabola.

Sin embargo, el desarrollo realizado en esta instancia difiere a este Ultimo en tanto:

e Los elementos considerados para el analisis, como se vera, consisten en elementos de
membrana, en oposicion a los elementos homogéneos empleados por Couceiro et al., tal
qgue la baja magnitud de rigidez frente a flexiones sea esta vez tomada en cuenta,
pudiendo ser este un factor crucial en el caracter de la deformacidn obtenida.

e Por otra parte, la simplificacion de considerar una membrana idealmente reflectiva es en
este caso subsanada mediante la introduccion del modelo foténico lineal para la
obtencién de un modelo mas realista.

e La membrana considerada es ahora holgada, en contraposicién a la configuracién plana
abordada en la publicacién mencionada, para hacer factible la obtencién de distancias
focales utiles.

e Finalmente, el estudio es expandido para tomar en cuenta desalineaciones en el
direccionamiento del colector, asi como el caso de una distribucién de reflectividad
variable sobre la superficie del mismo.

4.4.2.1 Fuerzas sobre los elementos

Respecto a la fuerza actuante sobre los elementos que compondradn la membrana, debe tenerse
en cuenta que a diferencia del caso de una vela solar idealmente plana, y mds aun, en
consideracion de que se tomard en cuenta para la simulacion un caso realista, en el cual se cuenta
con un material no ideal, y una geometria deformable; que a medida de que la membrana sufra
deformaciones producto de los efectos de la presion de radiacion solar, la luz sobre cada elemento
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ejercera un efecto en el mismo relativo a su inclinacién en relacidn al plano transversal al haz
incidente.

De este modo, con lo mencionado, en base al modelo foténico lineal previamente desarrollado:

= PAn, cos?an (4.4.74
n r]n

ft = PAnscosasinat (4.4.75)
Con:

Mn = (1 +7s) ne = (1—7s) Ne=2—1n
(4.4.76)
_ﬁ:t}tal
ﬁncidente"[ h'.l
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Figura 4.11 - Fuerzas debido a la presién de radiacion solar sobre un elemento a un angulo 8
respecto al haz incidente.
Fuente: adaptacion de Macdonald (2014)

Teniendo en consideracién que el perfil de deflexidon puede ser descripto por una funcién w de r
para cada elemento (Couceiro et al., 2013):

t (dw) 4.4.77
arctan I (4.4.77)

[Aqui calculado como el valor medio de la pendiente entre las inclinaciones para los nodos a lo
largo de los radiales que conforman el elemento (Couceiro et al., 2013)].
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Se puede reformular el modelo de la forma:

d
fn = PAn,, cos? <arctan (d_‘:)) n (4.4.78)

— e s arctan (2) )sinarcean (22)) ¢ 1679
fr = PAncos| arctan(——| |sin| arctan{— (44.79)

Que a su vez puede ser simplificada a:

PAn

fn= dW—Z”n (4.4.80)
(7)) +1
PAr]tCé—v:
(7)) +1

Debe notarse que se optd por el modelo fotdnico lineal en vez de un modelo completo a modo de
aliviar la carga computacional del problema con un minimo compromiso del valor de los
resultados (~0,5%, secciones “2.5 Modelo de empuje foténico lineal” y “2.6 Comparacion de los
modelos”), pero a su vez permitiendo obtener valores significativamente mas realistas que los
obtenidos mediante un modelo ideal.

Esto resulta de vital importancia en vista de que la forma de la membrana dependera
directamente de estos valores.

4.4.2.2 Consideraciones adicionales
Para la definicion del modelo a implementar en el software de elementos finitos Abaqus, se
tomaron en cuenta las siguientes caracteristicas del sistema:

e La membrana es sostenida mediante una estructura circunferencial en forma de aro, que
conforma un soporte de tipo bisagra en los bordes (condicidn de contorno que permite la
libre modificacién del angulo de inclinacidn de los elementos en el extremo exterior, pero
no su desplazamiento respecto al borde) (Borggréfe et al., 2014). En el caso real, la misma
consistiria, por ejemplo, en un aro inflable tal que su masa sea la minima indispensable.

e Debido al extremadamente bajo espesor del film que conforma la vela, y las deflexiones
relativamente grandes que la misma experimentard (razéon de deformacién/espesor
elevada), se consideré como en otros estudios similares, la necesidad de tomar en cuenta
un modelo no lineal del problema, mediante la funcién NLGEOM del software.

e Finalmente, como ya se menciond, siendo que en este caso se estudia el comportamiento
de una membrana, y debido a que tales estructuras ofrecen muy baja resistencia frente a
flexiones; para brindar un apropiado desarrollo, dicho factor fue implementado mediante
el tipo de elementos seleccionados para el analisis.
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La malla empleada para el estudio del film consisti6 en 935 elementos de membrana
cuadrilaterales “M3D4R” y “M3D4” (990 nodos), y alternativamente, la misma cantidad vy
disposicidn de elementos homogéneos “S4R” y “S4”, equivalentes a los 930 elementos usados por
Couceiro et al. (2013). En este caso, su distribucion fue generada mediante el barrido de la
superficie (facilitado por su geometria), que permitid lograr la ausencia de asimetrias.

Debe destacarse que si bien los elementos fueron limitados debajo de 1000 unidades debido a las
restricciones propias de la licencia gratuita proporcionada por el software; Sakamoto et al., (2007)
demostraron que con dicha cantidad, los errores se mantienen en el orden de 0,5%, siendo
despreciables.

Para los valores caracteristicos del material, se tomaron como base aquellos proporcionados por
Sleight y Muheim (2004) para un film de Kapton.

Dichos valores son:
Densidad: 1572 kg /m?3
Médulo de Young: 2,8 X 10°
Coeficiente de Poisson: 0,34

Ancho: 2,5 x 1076

Respecto al tamafio del colector, si bien la idea original consistid en buscar la validacién de los
resultados obtenidos mediante el uso de una membrana de 100m de radio, y luego la expansion
del estudio a menores tamanos de vela; la misma fue descartada tras la obtencion de los
resultados iniciales, que como se expondrd a continuacion, llevaron a la obtencion de conclusiones
distintas a las esperadas.

4.4.2.3 Constitucién y corroboracion inicial del modelo

En primera instancia, se procedié mediante la replicacion de los resultados obtenidos por Couceiro
et al. (2013) para la corroboracién de la aplicacién de la metodologia seleccionada, tarea para la
cual es necesario aclarar, fue suficiente el empleo de un método estatico general con pasos de
incrementacion relativamente grandes, y como en el caso de los autores, sin el uso de elementos
de membrana (Figura 4.12); aunque debe notarse, el empleo de los mismos, asi como una
modificacién substancial en las propiedades fisicas de la membrana (de Mylar a Kapton), no
produjo resultados significativamente distintos.

Es destacable que para la obtencion de los mismos valores, basté la aplicacién de una fuerza de
presidn uniforme e invariable a lo largo de la superficie, ignorando las variaciones inherentes a la
interaccion de la radiacién solar con la pendiente cambiante producto de la deformacion de la
membrana. Dicho resultado, es atribuido a las relativamente diminutas pendientes adquiridas por
la membrana sometida Unicamente a este efecto, y a la ausencia de fuerzas transversales sobre la
misma.
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Adicionalmente, se destaca como esto concuerda con las conclusiones presentadas por Sakamoto
et al. (2007), quienes remarcaron que para analisis de deformaciones de baja sensibilidad, la
emulacién de la fuerza (ideal) actuante sobre la superficie mediante el uso de una presion de valor
equivalente, seria suficiente.

A notar: las deformaciones se presentan en metros.

U, Magnitude
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+2.179e-04
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+7.263e-05
+0.000e+00

Figura 4.12 - Comparacién de los resultados de las deformaciones en la membrana producto de la
accion de la presion de radiacion solar.
La imagen superior presenta los valores obtenidos por Couceiro et al. (2013), y la inferior, aquellos
logrados mediante el uso de una presidn constante sobre la superficie.

Sin embargo, en este punto resulté evidente que siendo que en el caso parabdlico de gran
deformacién abordado en este estudio, no podria garantizarse que la variacién de fuerzas a lo
largo de la superficie fuera lo suficientemente pequefa para hacer este fendmeno despreciable; se
deberia proceder mediante la simulacién de una fuerza variable sobre la misma.

Para lograr esto, se realizé un proceso iterativo consistente en:

e La extraccion de las coordenadas base de la pardbola de referencia sobre la cual la fuerza
seria aplicada, directamente desde el archivo de entrada (.INP) a procesar en Abaqus.

e Laextraccidon de los elementos de la malla, y sus nodos componentes.

e El calculo del valor promedio de las coordenadas a ambos extremos (radiales) de cada
elemento.

e El cdlculo del drea de cada elemento, que consistiendo en cuadrilateros irregulares,
requirié de la aplicacion de la Férmula de Herdn:

A= s(s—a)(s—b)(s—c) (4.4.82)
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+C) del tridngulo, y a, b y c la longitud de sus lados].

. , a+b
[Con s semiperimetro (T

Empleada para cada lado (tridngulo) del cuadrilatero que conforma cada elemento.

e Laobtencién de la pendiente de cada elemento.

[y, en el caso de reflectividad superficial variable, su distancia radial al centro, asi como la
reflectividad correspondiente mediante la férmula obtenida anteriormente: 7(r) = 75 max +

log((Zaprim)2 +1)— log((Zapr)2 + 1)].

e El cdlculo de las fuerzas de presion y tracciéon superficiales mediante las férmulas
expuestas en secciones anteriores.

e La aplicacién de las mismas sobre sus respectivos elementos, guardado del archivo y
ejecucion.

e Repeticidn iterativa del proceso hasta asegurar la estabilizacién de los resultados.

4.4.2.4 Resultados iniciales

Debe notarse en esta instancia que el logro de la convergencia del procedimiento requirié de la
aplicacion de un anadlisis mas sensible que el empleado previamente durante la replicacion de la
publicacion tomada como referencia (estatico general), lo que fue realizado mediante la utilizacion
de un método dindmico explicito; y que adicionalmente, se optd por el uso de un control de “reloj
de arena” (hourglass control), para la prevenciéon de bloqueo numérico en los resultados (que
demostré ser crucial en el caso del empleo de elementos homogéneos), asi como el de una malla
de elementos lineales. Estas dos Uultimas consideraciones, si bien obtenidas tras la
experimentacion durante la obtencidn de resultados, coinciden con las recomendaciones provistas
en Wong y Pellegrino (2002), para el logro de valores precisos y economia computacional.

En el primer conjunto de resultados, expuestos en la Figura 4.13, numerosas conclusiones fueron
inmediatamente evidentes:

En primera instancia, que los valores obtenidos difieren significativamente de los esperados en
base a la formulacion analitica realizada en secciones anteriores.

Mientras que mediante esta uUltima se encontré que, en el caso de presentar una reflectividad
constante, a 1 U.A. del Sol la membrana deberia exhibir desviaciones respecto de un formato
parabdlico en el orden de 5 a 20cm; empleando el modelo de elementos finitos, se obtuvieron
desviaciones significativamente inferiores (de unos pocos milimetros).

Esto forzd inicialmente a la consideracién de que tales resultados podrian deberse al tipo de
elementos seleccionados (de membrana), sin embargo, la repeticion de los analisis mediante
elementos homogéneos no logro producir valores substancialmente diferentes, al menos en este
caso donde las presiones y deformaciones presentan valores bajos.
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Figura 4.13 - Deformacion de una membrana bajo la presién de radiacién solar a 1 U. A. del Sol.
Se exponen los resultados a 1, 5, 10 y 15 iteraciones de la variacién de las fuerzas respecto a la

pendiente de la membrana junto a una parabola ideal como referencia: a) en su totalidad; y de
manera independiente, simuladas mediante elementos: b) de membrana en un film con
reflectividad constante, c) homogéneos en un film con reflectividad constante, d) de membrana en
un film con reflectividad variable, y €) homogéneos en un film con reflectividad variable.
[Comparaciones cuantitativas de los datos expuestos en las figuras son presentadas en el Anexo B]
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De este modo, debe inferirse en esta instancia que este fendmeno podria resultar producto de dos
factores:

e Por un lado, de que la sensibilidad del analisis realizado no sea suficiente para capturar los
efectos del fendmeno estudiado, bien, como consecuencia del software empleado, o,
debido a alglin parametro no considerado.

e Por otro, que las discrepancias en los resultados podrian deberse simplemente a las
simplificaciones inherentes al modelo analitico empleado anteriormente para el cdlculo
del perfil de la membrana. Esto debido a que si bien la misma fue considerada como una
superficie realista en términos dpticos (con reflectividad especular no ideal), el resto de
sus propiedades fisicas fueron idealizadas (unidimencionalidad, inextensibilidad, etc.),
pudiendo los aspectos obviados ser cruciales para una apropiada caracterizacién de las
deformaciones obtenidas.

Es prudente notar que, en lo que respecta a las tensiones y deformaciones de la membrana en el
plano, los resultados si se mantuvieron en linea con los esperados (punto desarrollado en la
seccion “4.4.2.8.1 Estimacion del efecto de las imperfecciones superficiales”). Esto sumado a una
corroboracion preliminar de los valores de deformacién mediante el software Ansys (incluida en el
Anexo C), pareciera indicar que la segunda posibilidad sefialada sea la causa de la discrepancia a
los cdlculos analiticos desarrollados anteriormente.

En el analisis de imperfecciones superficiales realizado en las secciones siguientes, se demuestra
que como resultado de las simulaciones, se encontrd que el film estaria sometido a una tension
que nunca supera el 0,05% del limite del material (Gnaxkapton = 2,31 X 108N/m?), es decir

aprox. 7,5 X 10* N /m?; en concordancia con los datos provistos por Borggrife et al. (2014).

De manera preliminar, esto pareciera sefialar que la discrepancia de los resultados sea producto
de las simplificaciones intrinsecas al modelo analitico desarrollado, sin embargo, es recomendable
una nueva realizacién del modelo de elementos finitos bajo otros parametros.

Adicionalmente, de manera esperable, se encontrd en este caso que las variaciones en el perfil de
la membrana tras la aplicacidn inicial de la fuerza (iteraciones adicionales), no resultarian de
significativo impacto sobre los resultados, producto de la baja variacion en la pendiente de la
membrana a lo largo del proceso, que resulta en fuerzas practicamente constantes sobre cada
elemento a lo largo del tiempo (Figura 4.14).

Finalmente, a pesar de las limitaciones en los resultados obtenidos, pudo notarse como, si bien en
valores extremadamente pequenios, la aplicacion de una reflectividad variable sobre la membrana
logré la obtencién de un perfil mas simil a la parabola buscada (Figura 4.15).
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Figura 4.14 - Acercamiento a los perfiles de deformacidén de una membrana bajo la presion de
radiacion solara 1 U. A. del Sol, para 1, 5, 10 y 15 iteraciones de la variacion de las fuerzas
respecto a su pendiente, simuladas mediante elementos de membrana en un film con

reflectividad constante.

—Reflectividad constante 7,992} —Reflectividad constante
-26,6208 | —Reflectividad variable —Reflectividad variable
Parabola 7,993} Parabola

-26,6210 P A /

’,‘ -7,995¢
-26,6212 +

’ -7,996| /
-7,997

-26,6214 ¢

21,9470 21,9474 21,9478 21,9482 84,502 84,504 84,506 84,508 84,510

Figura 4.15 - Valores para 15 iteraciones de la variacion de las fuerzas respecto a la pendiente de la
membrana, simuladas mediante elementos de membrana en un film con reflectividad constante y
un film con reflectividad variable; ambos bajo la presion de radiacion solara 1 U. A. del Sol.
[Comparaciones cuantitativas de los datos expuestos en las figuras son presentadas en el Anexo B]

4.4.2.5 Perturbaciones iniciales en la membrana

Luego de la obtencion de estos resultados, se procedié a la repeticién de los analisis realizados,
esta vez, considerando deformaciones iniciales aleatorias en la membrana, a modo de capturar las
desviaciones en el perfil que pudieran producirse como resultado de asimetrias artificialmente
inducidas. Estas ultimas fueron logradas mediante la aplicacién de presiones elevadas de manera
concentrada a lo largo de la superficie (Figura 4.16).
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Figura 4.16 - Membrana empleada para los analisis de elementos finitos realizados. En forma
parabdlica empleada como base, y forma tras la aplicacién de fuerzas perturbadoras para lograr
una deformacion inicial (elementos de membrana).

Debe notarse sin embargo que en esta instancia resulté necesario el traslado hacia un mallado sin
control de reloj de arena, o la aplicacion de integracidn reducida; asi como el descarte del empleo
de elementos homogéneos. Esto, debido a que dichos parametros demostraron ocasionar una
excesiva rigidez en el sistema, haciéndolo incapaz de modelar adecuadamente el comportamiento
de la membrana (Figura 4.17). El descarte de los mismos permitio la obtencién de resultados mas
coherentes con el fendmeno investigado, a cambio de un significativo incremento en el costo
computacional del problema.

Esta conclusién resulta remarcable, ya que por un lado demuestra la necesidad del empleo de
elementos de membrana para la ejecucion de un andlisis adecuado en casos mas complejos,
debiendo descartarse la posibilidad de aplicar la metodologia empleada por Couceiro et al. (2013);
y por otro, consolida la conclusién de que este estudio requiere un nivel de sensibilidad
significativamente elevado, incluso para una evaluacion general del cardcter del sistema.
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Figura 4.17 - Artefactos en la simulacién del comportamiento de la deformacién de la membrana
bajo presién de radiacién solar al emplear esquemas de a) control de reloj de arena, b) integracion
reducida, y c) elementos homogéneos.

En lo que respecta a los resultados propiamente dichos (expuestos en la Figura 4.18), los mismos,
de manera esperable, exhibieron un caracter similar para los casos de las membranas simuladas
mediante reflectividad constante y variable. Esto es corroborable tanto en la dimensién de las
desviaciones conseguidas, como en los tiempos de convergencia, ambos extremadamente
conformes.

Las magnitudes de las modificaciones en los perfiles de las membranas para los dos casos son
apreciables en la imagen 4.18, y en lo que respecta a los tiempos, a los 160 segundos de la
simulacién (tiempo del modelo, no de la ejecucion del mismo), ambos alcanzaron los érdenes de
desviaciones finales exhibidos en la figura.
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Figura 4.18 - Deformacién de una membrana bajo la presion de radiacién solar a 1 U. A. del Sol.
Se exponen los resultados a 20 iteraciones de la variacion de las fuerzas respecto a la pendiente de
la membrana, simuladas mediante elementos de membrana en un film con: a) reflectividad
constante, y b) reflectividad variable.

Estos resultados permiten realizar deducciones de gran relevancia en lo que concierne al estudio
aqui realizado. Como puede notarse a simple vista, los mismos permiten evidenciar como el
despliegue de la membrana se vuelve un factor extremadamente crucial para su apropiada
operatividad, ya que las tensiones formadas dindmicamente durante la adquisicion del formato
final de la membrana son capaces de producir perturbaciones significativas sobre la misma (de
hasta 50cm respecto al perfil parabdlico ideal).

Esto deriva en principio, en la necesidad de reconsideracion de un sistema de soportes para
permitir la obtencion del formato parabdlico necesario en el colector, al menos de manera inicial.

Una vez alcanzada la topologia deseada, el mismo podria ser descartado a modo de aminorar la
masa total del vehiculo.

4.4.2.6 Comportamiento del perfil con variacion de reflectividad

Siendo que en esta instancia no se pudo proporcionar garantias de que los resultados obtenidos
fuesen mas exactos que aquellos producto de la formulacién analitica realizada anteriormente, se
concluyd que seria prudente intentar replicar las magnitudes de desviaciones logradas mediante la
misma, a través del incremento de la presion actuante sobre la membrana.
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Dicho procedimiento fue realizado de manera iterativa incrementando la presidon actuante, en
busqueda de resultados aproximados a los previamente obtenidos. Estos ultimos, fueron
conseguidos tras la aplicacion de presiones de valores 100 veces superiores a las originales (Figura
4.19).

26,5} —Reflectividad constante —Reflectividad constante
' —Reflectividad variable —Reflectividad variable
Parabola 7.8 Parabola
-26,61
-26,7¢1
26,8
-8,2
-26,9¢
-8,4
20,4 20,6 20,8 21 21,2 21,4 83,5 84 845 85 855

Figura 4.19 - Deformacion de una membrana bajo la presién de radiacién solara 1 U. A. del Sol
aumentada en un factor de 100.

Se exponen los resultados a 15 iteraciones de la variacion de las fuerzas respecto a la pendiente de
la membrana, simuladas mediante elementos de membrana en un film con reflectividad constante
y un film con reflectividad variable.

[Comparaciones cuantitativas de los datos expuestos en las figuras son presentadas en el Anexo B]

Los valores obtenidos dejaron en evidencia como la ecuacién de variacién de reflectividad
deducida anteriormente proporciona valores insuficientes para la mantencidn del film en un perfil
perfectamente parabdlico, por lo que se procedié al aumento del factor de variacion de 2 a 4,4 (su
extremo, puesto que el mismo reduce la reflectividad de la membrana a 0, su limite absoluto, en
los bordes).

Es decir, la ecuacion:
(1) = Fymax +108((2ayTing)? + 1) —log((2a,m)? + 1) (4.4.83)
Fue modificada de la forma:
(1) = Fymax +log((44ayring)? + 1) — log((44a,r)? + 1) (4.4.84)
Aqui (Figura 4.20), resulta notorio como incluso con el sustancial aumento en la variacion de

reflectividad resultante, el perfil obtenido discrepa aln del deseado (a pesar de presentar mejoras
significativas).
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Figura 4.20 - Deformacion de una membrana bajo la presién de radiacién solar a 1 U. A. del Sol
aumentada en un factor de 100.

Se exponen los resultados a 15 iteraciones de la variacion de las fuerzas respecto a la pendiente de
la membrana, simuladas mediante elementos de membrana en un film con reflectividad variable
con un factor de 2, y con un factor aumentado a 4,4.

[Comparaciones cuantitativas de los datos expuestos en las figuras son presentadas en el Anexo B]

De esta forma se concluye en que:

e Por un lado, de ser precisos, los resultados entran en conflicto con las derivaciones
analiticas previamente expuestas, descartando su aplicacién en situaciones reales, ya que
al demostrar una incapacidad de modificar la deformacidn del perfil de la membrana en la
dimensidn requerida, y simultdneamente, presentar una relacion de dependencia a la
magnitud de la presion incidente sobre la misma, y por ende, variabilidad respecto a la
modificacién de distancia de la fuente de iluminacidn; esta metodologia no es capaz de
cumplir con los requisitos necesarios para la apropiada funcionalidad de este tipo de
vehiculos.

e O bien por otra parte, el modelo presenta una significativa rigidez que le impide modelar
efectivamente el fendmeno estudiado.

De cualquier manera, la formulacidn analitica derivada anteriormente permite establecer un limite
superior a las deformaciones que la membrana sufriria al encontrarse bajo el efecto de la presion
de radiacidn solar; y los resultados del modelo mediante elementos finitos, un limite inferior.

Entre ambos, permitiran en las siguientes secciones el cdlculo de la desviacion del haz incidente
sobre el director, estableciendo un margen de seguridad operativo, y a su vez, haciendo factible Ia
corroboracion de la necesidad de mecanismos de aumento de proximidad a un perfil parabdlico
en caso de que una membrana holgada sea empleada.
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4.4.2.7 Comportamiento de la membrana frente a inclinaciones

Finalmente, aprovechando el modelo realizado, y que bajo factores de presién incrementados, el
mismo permite el establecimiento cuando menos de limites en la deformacién de la topologia; se
procedid a la corroboracién de los resultados obtenidos por Sakamoto et al. (2007), quienes
expusieron como ligeras desviaciones en el angulo del haz incidente serian completamente
incapaces de afectar significativamente el perfil de la membrana.

De esta manera, se repitid el procedimiento realizado anteriormente, esta vez, considerando las
siguientes alteraciones al modelo.

e Por una parte, la simplificacién del cémputo de los efectos del haz de luz incidente
mediante el calculo de las pendientes de cada elemento debié ser descartada, y en su
lugar, se afiadié el cdlculo del vector normal a los mismos, de manera que sea factible su
producto con el vector del haz incidente para la obtencidn de la magnitud de la fuerza
actuante sobre la superficie.

e Por otro lado, fue necesaria la modificacion del vector de direccion de las fuerzas de
traccion actuantes sobre la membrana, que esta vez no ejercieran un efecto simétrico
desde el centro de la misma.

Adicionalmente, como fue mencionado, a modo de consolidar los resultados, la magnitud de la
radiacion base incidente fue incrementada a los valores expuestos anteriormente (100 veces),
para permitir obtener deformaciones que brinden un margen de seguridad a las conclusiones que
pudieran obtenerse.

Para el estudio inicial, recordando los resultados obtenidos por Guerman et al. (2010) expuestos
en el presente informe al realizar la comparacidn entre las caracteristicas de las SSPT y las DRSPT,
donde fue determinado que inclinaciones superiores a 22 resultarian en pérdidas significativas en
el sistema; se optd por tomar esta desviacion como punto de partida del andlisis.

Los resultados, expuestos en las Figuras 4.21 y 4.22, dejan en evidencia como las desviaciones
producto de estas inclinaciones son extremadamente pequefas, pudiendo ser completamente
ignoradas.
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Figura 4.21 - Deformacién de una membrana bajo la presidn de radiacién solar con un dngulo de
incidencia de 2°.
Se exponen los resultados a 10 iteraciones de la variacion de las fuerzas respecto a la pendiente de
la membrana, simuladas mediante elementos de membrana para una presidn a) equivalente a una
distanciade a 1 U. A., y b) la misma presion incrementada dos érdenes de magnitud (100 veces).

Esto es particularmente evidente en la Figura 4.22d, donde, puede notarse como incluso bajo la
accién de una magnitud de presién solar incrementada, la membrana presenta asimetrias que
nunca superan los 2cm a lo largo de su perfil.

Las conclusiones obtenidas son compatibles por los resultados propuestos por Sakamoto et al.
(2007), quienes, paralelamente a la busqueda de un método simplificado para el modelado de las
fuerzas de presidn solar, llegaron a la conclusién de que incluso bajo la accién de una presién
incrementada (producto de una distancia al Sol reducida), serian necesarios grandes angulos de
inclinacion para obtener deformaciones considerables en la simetria de la membrana.

A modo meramente ilustrativo, se demuestra en la Figura 4.23 los resultados obtenidos tras el
incremento del angulo del haz incidente a 452, para las magnitudes de presidn previamente
consideradas.

En este Ultimo caso, las deformaciones adquieren magnitudes en el orden de 10cm y superiores,
sin embargo, se reitera nuevamente que dichos dangulos de operatividad son inalcanzables para el
caso de una SSPT, puesto que como se menciond, incluso en el caso de una parabola rigida, a mas
de 29 de inclinacién el haz reflejado seria incapaz de incidir de manera completa sobre la
superficie del director.
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Figura 4.22 - Perfil de deformacion de una membrana bajo la presién de radiacién solar con un
angulo de incidencia de 22 a 10 iteraciones de la variacién de las fuerzas respecto a la pendiente
de la membrana, simuladas mediante elementos de membrana.

Se contrastan los valores de deformacién a ambos lados del eje z del colector para: a) el perfil
completo de la membrana, b) y ¢) porciones intermedias incluyendo las curvas a ambas presiones
utilizadas, y segmentos en los que se observa la discrepancia de las curvas bajo d) una presién
incrementada, y e) la presién solara 1 U. A.
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S, Mises
(Avg: 75%)

+2.053e+04
+1.890e+04
+1.727e+04
+1.564e+04
+1.401e+04
+1.238e+04
+é.076e+04

+9.127e+03
+7.498e+03
+5.870e+03
+4.241e+03
+2.612e+03
+9.833e+02

U, Magnitude

+1.835e-03
+1.682e-03
+1.529e-03
+1.376e-03
+1.223e-03
+1.070e-03
+9.17 5e-04
+7.646e-04

+6.116e-04
+4.587e-04
+3.058e-04
+1.529e-04
+0.000e+00

U, Magnitude

+1.580e-01
+1.448e-01
+1.316e-01
+1.185e-01
+1.053e-01
+9.215e-02
+7.899e-02
+6.582e-02

+5.266e-02
+3.949e-02
+2.633e-02
+1.316e-02
+0.000e+00

U, Magnitude
+1.580e-01
+1.448e-01
+1.316e-01
+1.185e-01
+1.053e-01
+9.215e-02
+7.899e-02
+6.582e-02
+5.266e-02
+3.949e-02
+2.633e-02
+1.316e-02
+0.000e+00

Figura 4.23 - Deformacién de una membrana bajo la presién de radiacién solar con un dngulo de
incidencia de 459.
Se exponen los resultados a 10 iteraciones de la variacién de las fuerzas respecto a la pendiente de
la membrana, simuladas mediante elementos de membrana para una presion a) y b) equivalente a
una distanciadea 1 U.A., y c) y d) la misma presién incrementada dos érdenes de magnitud (100
veces).

4.4.2.8 Plieguesy arrugas

Una vez en drbita, la vela deberd idealmente permanecer libre de imperfecciones que pudieran
ocasionar multiples reflexiones y pérdidas en el empuje total, al provocar que el haz reflejado no
incida en su totalidad sobre la superficie del director.
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A medida que los materiales componentes son fabricados, manipulados, plegados vy
posteriormente desplegados, las tensiones y deformaciones asociadas son imposibles de prevenir,
y producirdn perturbaciones superficiales temporales y permanentes, en la forma de arrugas y
pliegues.

e Las primeras, alteraciones transitorias debido a la distribucién no balanceada de cargas en
el material. Visibles en la Figura 4.24a, las mismas desaparecen una vez que las cargas
asociadas son eliminadas.

e Las segundas, apreciables en la Figura 4.24b, consistirdn en defectos superficiales
permanentes producto de la manipulacion del material (plegado).

Ambas, dependeran fuertemente del disefio de la vela (Macdonald, 2014).

Figura 4.24 - a) Arrugas y b) Pliegues en un film tipico de velas solares.
Fuente: Macdonald (2014)

Respecto a un estudio profundo de los pliegues y arrugas sobre la membrana (y los efectos de los
mismos), debe notarse como, a diferencia del andlisis por campo de tensiones, que Unicamente
puede proveer las regiones y direcciones de imperfecciones superficiales; el modelado del
problema mediante “shell elements” (de aqui en adelante “SE”) previamente utilizado, es capaz de
brindar informacién detallada sobre la amplitud, longitud, y nUmero de rugosidades superficiales.

Este aspecto del problema del estudio de la deformacién de membranas delgadas bajo tensiones
fue notado por Wong y Pellegrino (2002), quienes destacaron la necesidad del empleo de SE para
el modelado completo del fenémeno; destacando como, la rigidez de una membrana, a pesar de
ser pequefia, juega un rol crucial en la determinacion de la forma y amplitud de estas
perturbaciones.

Esto a su vez fue corroborado para membranas en geometrias curvas por Trimarchi et al. (2013),
ampliando los resultados previamente obtenidos en el area, referentes al comportamiento de
membranas planas.
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Sin embargo, este tipo de analisis acarrea sus propias desventajas, en tanto el mismo presenta un
esfuerzo computacional extensivo, que aumentara exponencialmente en funcién del tamario de la
estructura.

Trimarchi et al. (2013) sefialan que, como regla general, la malla empleada para el andlisis deberia
exceder 20 elementos por arruga, a modo de capturar adecuadamente el comportamiento
estructural de la superficie. Dicha conclusién es confirmada por los resultados de alta exactitud a
los que convergieron las mallas finas utilizadas en su publicacidn, corroborados mediante su
contraposicion a valores experimentales.

A modo de ejemplo, para el caso de la indagacidon del comportamiento de una geometria circular
(octavo de esfera), con una superficie de 1,57m?, bajo una presién de 1072N/mm?; los autores
seleccionaron una malla de alrededor de 8000 elementos cuadrados (con una concentracion
sesgada hacia los extremos, donde un mayor refinamiento es necesario para caracterizar la
actividad agrupada en las esquinas), para lograr una resolucion apropiada.

Otro ejemplo consiste en el estudio de las deformaciones en la membrana de la vela solar IKAROS,
publicado por Satou et al. (2014), quienes requirieron de una malla constituida por mas de 7000
elementos para caracterizar el comportamiento de un cuarto de la superficie de la vela.

En este ultimo caso, los autores nuevamente destacaron como el analisis de la forma de la
membrana es particularmente costoso en términos computacionales, debido: al alto nimero de
grados de libertad necesarios para capturar las imperfecciones formadas de manera adecuada, la
necesidad de la consideracién de una geometria no lineal producto de las grandes deformaciones
experimentadas por la superficie, y finalmente, el uso de SE.

Es destacable que este estudio requirié del empleo del sistema computacional masivo “TUBAME
2.5” para hacer factible el calculo del problema.

De este modo, es apreciable como un modelado completo del comportamiento de la membrana
escapa a las posibilidades del desarrollo aqui realizado, contandose con areas a modelar
demasiado grandes y la imposibilidad de brindar un andlisis mediante una malla lo
suficientemente fina, debido al costo computacional del problema.

Sin embargo, estudios realizados en el drea permiten realizar predicciones respecto a este
fendmeno, y sus efectos en el problema estudiado.

Por un lado, Murphey et al. (2002), indagaron sobre la hipdtesis de que las arrugas en la superficie
de velas solares, producto de las cargas concentradas en los bordes, poseerian la capacidad de
disminuir la performance de empuje de estos vehiculos (para el caso de velas solares planas), al
punto en el que su prevencién seria crucial para el funcionamiento de los mismos. Ademas, los
autores examinaron de manera conjunta la posibilidad de que las imperfecciones de mayor
profundidad pudieran ocasionar dobles reflexiones capaces de daiar la superficie.
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De esta manera, en su publicacidn, fue desarrollado un método de tres etapas en el cual: se realiza
el calculo de las deformaciones en el plano como consecuencia de la cinematica no extensible que
acompafia a la formacién de arrugas, determinando la reduccién de la distancia entre dos puntos
(deformacion de valor negativo), producto de este fendmeno; seguidamente, la correlacion de
este valor con la relacién de aspecto, o proporcion de las arrugas; y finalmente, se concluye
mediante la extraccion de la informacién de inclinacidn local producto de las mismas en base a la
relacién de aspecto determinada, que sera independiente del nimero de arrugas o su amplitud.

Aplicando esta metodologia, los autores exploraron el caso de un cuadrante de vela solar de 40
metros, tensionado a 7KPa. En el mismo, hallaron que los puntos de suspension serian los lugares
donde las imperfecciones se concentrarian en su totalidad, con una magnitud de deformacién
producto de las arrugas de -0,6 X 107°, que corresponde a una proporcién de rugosidad
(amplitud sobre longitud) de 5 x 10™%, o una inclinacién superficial de 0,09°.

Dicho descubrimiento consistiria en una importante revelacién en la publicaciéon, demostrando
gue las arrugas que tipicamente ocurririan en el caso de velas solares planas, inclinarian el plano
de incidencia mucho menos que 19, siendo sus efectos despreciables.

Esta conclusion seria ain mds pronunciada al considerar que, por un lado, tomando en cuenta que
la mayoria de la vela se encuentra alejada de puntos de suspensién, no serd propensa a la
formacidn de arrugas; y por otra parte, que de las zonas afectadas, solo una pequefia porcion
estard sujeta a los mayores valores de tension.

Asi también, los autores variaron el espesor del material, su médulo, y la carga aplicada sobre el
mismo; demostrando que la rugosidad permaneceria relativamente invariable frente a estas
modificaciones (distribucidn y orientacidn). Este aspecto seria corroborado para superficies curvas
por Trimarchi et al. (2013), quieres remarcaron la falta de impacto de la variacién de estas
variables sobre el nimero y amplitud de las rugosidades producidas.

4.4.2.8.1 Estimacion del efecto de las imperfecciones superficiales

Para trasladar estos resultados al caso aqui explorado, debe tomarse en cuenta que en su estudio
los autores definieron (para el caso de un haz incidente normal a una vela plana), una relacién que
establece que en términos aproximados, el efecto de las rugosidades sobre el empuje normal es el
doble que el valor de la deformacién en el plano de la superficie.

Si bien una equivalencia exacta al caso parabdlico aqui desarrollado no es posible, la combinacion
de este factor con el hecho de que, como observaron los autores, las deformaciones producto de
las arrugas son en todo caso significativamente menores que aquellas eldsticas resultantes del
estado de tensidn de la membrana; permite establecer un limite a la deformacién superficial
posible.

Asumiendo que bajo la presion de radiacidn solar no existan regiones puramente holgadas, y que
por consiguiente la maxima deformacién principal en el plano debido a las arrugas sea 0, y la
minima sea < 0 (donde valores negativos representan las deformaciones acomodadas por
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arrugas); se tiene para un film de Kapton de 12,7um que el material posee un limite elastico de
0,008 (Yu y Spaepen, 2004):

2 2

e > g, = ”T(%) (4.4.85)

(Murphey et al., 2002)

Con &7 la deformacion total, €, aquella debido a arrugas, y a/lla relacion de aspecto de las
arrugas.

Despejando:

a 4¢,

Y para el limite definido (0,008):
a
- =0,057
l
Que sera la relacién de aspecto maxima posible debido a tensiones en la membrana.
Asumiendo, como es convencional, un perfil de arruga sinusoidal (Murphey et al., 2002):
y = a X sin (n f) (4.4.87)
l
Y considerando que el angulo en el plano local debido a las rugosidades estara dado por:
dy
0,,(x) = arctan (E) (4.4.88)

Por lo que:

_ a X
0, (x) = arctan (Tncos (n 7)) (4.4.89)

Tomando el valor medio (para la longitud total de la arruga x = [/4)

Dichas magnitudes de flexién podrian representar problemas, ocasionando un fuerte impacto el
porcentaje del haz reflejado que llegue al director, particularmente considerando que este se
encontrara a distancias del colector proporcionales a su radio. Sin embargo, debe recordarse que
las mismas consisten en una estimacién del méximo tedrico posible, con los valores reales siendo
significativamente menores.
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De hecho, estos resultados pueden ser ampliados mediante el uso de las magnitudes obtenidas en
la simulacion realizada en la seccidon anterior, donde las elongaciones alcanzadas permiten la
realizacidn de estos célculos con cifras basadas en resultados experimentales.

Considerando los valores obtenidos tras la simulacién de la deformacion de la membrana bajo el
efecto de la presidon de radiacién solar a 1 U. A. de distancia (visibles en la Figura 4.25), que
nuevamente debe remarcarse, concuerdan con los datos brindados por Borggrafe et al. (2014),
quienes notaron como bajo presiones realistas el film (de 2,5um) estaria sometido a una tensidn
que nunca supera el 0,05% del limite del material (opmaxkapton = 2,31 X 108N /m?), es decir
aprox. 7,5 X 10*N/m?; se procede siguiendo nuevamente el procedimiento planteado por
Murphey et al. (2002).

S, Max. Principal
(Avg: 75%)

+2.359+04
+2.212e+04
+2.065e+04
+1.917e+04
+1.770e+04
+1.623e+04
+1.476e+04

+1.328e+04
+1.181e+04
+1.034e+04
+8.868e+03
+7.395e+03
+5.923e+03

LE, Min. Principal

(Avg: 75%)
-1.011e-06
-1.320e-06
-1.629e-06
-1.937e-06

-2.863e-06
-3.171e-06
-3.480e-06
-3.789e-06
-4.097e-06
-4.406e-06
-4.714e-06

Figura 4.25 - a) Tensidon mayor principal (la tension menor es aproximadamente 0 para toda la
superficie) y b) Deformaciéon menor principal.

Se tiene en esta instancia que las deformaciones en las regiones con arrugas &1 obtenidas como
resultado consisten en la suma de las deformaciones extensionales de la ley de Hooke ¢y,
producto del estado de estrés de la membrana, y las deformaciones efectivas producto de las
regiones con rugosidades &y .
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En base a esto:
Ew = &7 — €y (4490)

Por lo que el calculo de las deformaciones debido a las arrugas requerira de la obtencién de
aquellas producto de la extension del material, que para una membrana isétropa estaran dadas
por:

1
Ey1 = E (0'1 - UUz) (4491)

1
EHo = E (0-2 - UO’l) (4.4.92)

Donde debe recordarse que, por un lado, las direcciones de tensién y deformacion coincidiran
para el caso de este tipo de material (no requiriendo de la trasformacion de la orientacién); y por
otro, nuestro interés sera el calculo exclusivo de gy,, que acomodard las deformaciones por
rugosidades ya que en el caso que no haya secciones puramente holgadas: g1 = 0.

Con E = 2,48 x 10° y v = 0,34, se resuelve para los valores extremos:
voy
Ewz = €1 — €z = €7 — (= ?) (4.4.93)

Ewzcentro = —1,99 X 1077

— -6
Ew2proxBorde = -1,48 x 10

Y, siguiendo el procedimiento previamente marcado:

a _ [4leyl
- = 4.4.94
l T[Z ( )
Para el mayor valor:
a
1= 0,0007744
Y:
6,,~0,12

(O, en el caso de la presién aumentada 8,, = 0,972)

Y resulta evidente que el mismo constituye una inclinacion no significativa en el plano de
incidencia.

Por esta razon, sumado al hecho de que la estructura no se encuentra en rotacion (y por tanto no
existiran rugosidades asociadas a este fendmeno), se considera a este fendmeno despreciable.
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Estas conclusiones se encuentran en linea con las obtenidas por los autores, quienes notaron
como, a pesar de ser “visualmente dramdticas”, dichas deformaciones son muy poco profundas, y
por ende insignificantes.

4.4.2.8.2 Dobles reflexiones

Finalmente, en lo que respecta a la posibilidad de ocurrencia de dobles reflexiones en la superficie
del reflector, se toma como punto de partida el andlisis que Murphey et al. (2002) realizaron para
el caso para velas planas.

A pesar de que los autores no lograron llegar a una formulacién analitica del problema, mediante
el trazado de la trayectoria de los fotones reflejados, les fue posible la determinacién de una
correspondencia funcional entre una relacién de aspecto critica de arruga y el dngulo de incidencia
del haz sobre la superficie, bajo la cual se producirian dobles reflexiones (Figuras 4.26 y 4.27).
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Figura 4.26 - Punto de contacto debido a doble reflexidn para un angulo de incidencia 65 al
incrementar la relacion de aspecto.
Fuente: adaptacion de Murphey et al. (2002)
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Figura 4.27 - Relacion de aspecto critica a/l para la produccién de doble reflexiones en funcién del
angulo de incidencia 6.

Fuente: Murphey et al. (2002)
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Como puede observarse en la Figura 4.27, incluso para el caso maximo teérico de relacion de

aspecto %=0,057 determinado anteriormente, trasladando los resultados obtenidos para

superficies planas a las parabolas previamente definidas, lo que puede realizarse considerando
que el maximo angulo de inclinacion (en los extremos) serd igual a 292; no existe riesgo alguno de
la ocurrencia de este fenémeno.

4.4.2.9 Consideraciones adicionales

El aspecto de las perturbaciones superficiales puede ser finalizado con una discusidon de los
resultados obtenidos por Okuizumi et al. (2017), quienes enfocaron sus esfuerzos al analisis de la
forma observada en la vela solar IKAROS posteriormente a su despliegue. Principalmente, a la
discrepancia entre aquella predicha por andlisis numéricos, y la capturada en érbita.

En términos generales, tras su despliegue, las imagenes tomadas por camaras separadas de la
membrana, y acopladas a la misma, revelaron que esta se encontraba deformada hacia el Sol, en
contra de la presién generada por el haz incidente. Esto contrastaria fuertemente con los
resultados de simulaciones numéricas, donde la forma de la vela seguiria la curvatura provocada
por la presion de radiacion solar en el caso de bajas velocidades de rotacion.

Respecto al fendmeno de deformacién inesperada propiamente dicho, el mismo no deberia en
principio afectar el andlisis aqui realizado, en vista de que como resultado de su publicacion, los
autores de este y otros estudios pertinentes al tema (Okuizumi et al., 2017; Satou et al., 2014,
Shirasawa et al., 2012), concluyeron en que el mismo seria el producto de la curvatura de
elementos superficiales (celdas solares, RCDs, y otros materiales). Particularmente, a la
deformacién irreversible que dichos elementos sufririan a grandes temperaturas en Orbita
(Shirasawa et al., 2012).

Ignorando esta problematica, para la cual solo pueden sefialarse las recomendaciones realizadas
por Okuizumi et al. (2017), es decir, la mejora de los métodos de control de curvatura de estos
elementos, o alternativamente, el posicionamiento de los mismos de manera que no afecten la
membrana propiamente dicha; se remarcan aqui las conclusiones alcanzadas por los autores en lo
referente al estudio de las deformaciones de la membrana al no tomar en cuenta este ultimo
fendmeno. Esto es, siendo que los autores emplearon la misma metodologia para estudiar las
deformaciones de la membrana con y sin elementos adicionales sobre la misma, pueden
aprovecharse los resultados a los que llegaron para este segundo caso, utiles en tanto los autores
emplearon modelos de aproximadamente 10000 elementos (sobre un area de 46m?), imposibles
de replicar aqui debido a su intensiva carga computacional.

De estos modelos, se destaca como en el caso mas relevante a nuestro analisis, consistente en el
de una vela a bajas velocidades de rotacion (0,055rpm), que permitirian que la membrana
adquiriera un perfil relativamente holgado; las arrugas superficiales fuera de los extremos vy
uniones son practicamente inexistentes, con la membrana deformandose en funcidon de la
radiacion solar incidente, y perturbaciones de curvatura ligera a lo largo de la superficie. En los
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términos de los autores “la membrana presentaba ondulaciones pero permanecié casi plana
incluso a muy bajas velocidades de rotacién”.

Esto, sumado a que en nuestro caso el vehiculo no presenta velocidades angulares significativas,
pudiendo omitirse completamente las tensiones y por ende, las deformaciones asociadas a este
fenédmeno (la inequidad demostrada por Mikulas (1964) para la prevencion de la formacion de
arrugas por spin se cumple trivialmente); permite, en ausencia de resultados experimentales
especificos asociados al caso estudiado, la desestimacion de estos efectos.

A notar, una consecuencia de esta deduccién serd que el aumento de rigidez que acompaiia a las
superficies con arrugas (Okuizumi et al., 2017; Wong & Pellegrino, 2002) no existira en el colector
descripto, lo que deberd ser tomado en cuenta en posibles andlisis estructurales.

4.5 Influencia de efectos térmicos

En lo que respecta a las variaciones en la topologia del colector debidas a efectos térmicos en
Orbita, Banik et al. (2006) investigaron las consecuencias de gradientes térmicos generados a partir
de cambios en el dangulo de incidencia del haz de radiacidn en la vela, estudiando la modificacidon
en las deformaciones producto de los mismos (asi como su efecto en la performance de la vela).

Debe notarse que el analisis empleado por los autores fue extremadamente profundo, requiriendo
el desarrollo y validacién de un modelo acoplado de las deformaciones en una vela plana producto
de la radiacidn solar, junto a los cambios térmicos que las mismas ocasionarian al variar el angulo
de incidencia de la luz, y a su vez, como estas variaciones en las temperaturas del film afectarian
reciprocamente la topologia, en una relacién de interdependencia. Asi mismo, fueron tomados
casos con marcadas asimetrias y fuera de eje.

Sin embargo, producto de la geometria inherente a las velas planas, los autores se limitaron a
casos practicamente planos, con muy bajas variaciones en el dngulo de incidencia del haz sobre la
membrana, por lo que en sus resultados, las variaciones de temperaturas maximas obtenidas
rondaron el rango de 0,52C; conllevando variaciones en la deformacién de aproximadamente 2%.

Estos resultados no resultan trasladables al formato parabdlico aqui estudiado, donde tomando en
cuenta que, como se definid en la seccion de fuerzas actuantes sobre la membrana, para cada
segmento de drea que conforma la vela, la temperatura estara dada por:

1/4

- [W(l — ) cosa @5.1)

5'(€f + Sb)

Y por ende, considerando la variacién del angulo a entre el centro (~02) y los extremos de la vela
(~309); la temperatura en este caso presentard variaciones en el orden de 102 a lo largo de la
superficie, siendo sus efectos sobre la topologia probablemente significativamente mayores.
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A su vez, notando como entre sus conclusiones, los autores encontraron que, como resultado de
este fendmeno, la forma de la vela variaria de modo no intuitivo (mientras que se esperaria que la
vela holgara mas en las zonas de mayor temperatura y presentara una mayor conformidad al perfil
original en las zonas mas frias, los resultados de las simulaciones demostraron que ocurriria lo
opuesto), lo que fue explicado mediante los efectos expansivos sobre elementos perimetrales en
accion antagonista a la deformacion fuera de plano; el fendmeno es considerablemente complejo.

De este modo, el impacto de este factor no sera considerado en esta instancia, siendo
significativamente extensivo en sus requerimientos.

4.6 Degradacion optica e incertidumbre

Respecto a este aspecto final sobre la operatividad del colector, dos puntos deben ser seialados.

e Por una parte, que siendo que a diferencia del caso de las velas solares planas las SSPT no
requieren de la rotacién del colector para el direccionamiento del vehiculo, las
incertidumbres producto de los efectos estructurales de maniobras desaparecen,
simplificando considerablemente el estudio del comportamiento actitudinal del médulo.
De esta manera, la consideracion de factores como la rigidez estructural durante
modificaciones actitudinales, asi como incertezas que produzcan la necesidad de
considerar margenes de seguridad durante maniobras, a modo de evitar el sobrepaso de
los valores deseados (ambos factores tomados en cuenta por (Eldad et al., 2017), quienes
demostraron su capacidad de jugar un rol significativo en el funcionamiento de una vela
solar) pueden ser despreciados con seguridad.

e Por otra parte, en lo que concierne a la degradacidn dptica de la membrana y sus posibles
efectos en misiones, resulta claro que:

o Los cambios de topologia que podrian producirse como consecuencia de la
modificacién de las propiedades dpticas del film, bajo el efecto de presiones de la
magnitud a la que las velas solares estan sometidas, como se destacé en secciones
anteriores, seran de valor extremadamente bajo, dando lugar al mantenimiento de
una forma relativamente inmutable .

o Pero lavariacion en la performance de la vela (cuya magnitud crecera en funcién de la
longitud de las misiones a realizar), sera no necesariamente despreciable, siendo
similar a la de una vela plana. Por ello puede aplicarse el desarrollo provisto por
Dachwald et al. (2007), cuantificando la reduccién en el empuje disponible mediante
un modelo simplificado de pardmetros que dependeran de un factor general de
degradacién d. Como aclaracion, resulta prudente remarcar nuevamente que el
mismo modificard en este caso Unicamente la aceleracidon del vehiculo, y no Ia
realizacién de maniobras (trazado de maniobras dptimas).
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De este modo, la cuantificacién del efecto de este ultimo factor no concierne al comportamiento
del colector propiamente dicho, y deberd incorporarse al modelo completo en el caso de buscarse
estimaciones de performance con mayores margenes de seguridad operacional.
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4.7 Resumen del capitulo

En esta seccidn fueron desarrollados los aspectos relevantes a la constitucién y funcionamiento
del segmento “colector” de una SSPT.

De esta forma, fueron explorados los materiales posibles de emplear para su manufactura asi
como sus propiedades, haciendo factible la seleccion de aquellos considerados mas aptos para
esta tarea.

Seguidamente, se describid el formato mas beneficioso a emplear en este médulo, adoptando una
perforacion interna para permitir la reduccién de masas innecesarias.

Una considerable porcién de esta seccion fue luego dedicada al problema de la obtencién de un
perfil de membrana parabdlico que haga posible la correcta operacién del elemento.

En este Ultimo se encontré que un método sugerido por estudios relacionados, la variacién de la
reflectividad de la membrana para lograr la forma deseada, pudiera no ser utilizable con fines
practicos, o incluso, que el mismo sea innecesario en aplicaciones reales.

Esto fue consecuencia de un nuevo desarrollo tedérico que expandié sobre los anteriores al afadir
un modelo éptico mas realista, y que permitid concluir que de ser aplicable, la metodologia
requerird de mayores consideraciones respecto al problema real. Mas aun, corroboraciones en
forma de simulaciones realizadas mediante el método de elementos finitos solidificaron estos
resultados, demostrando que incluso si la intencidn es el empleo de esta técnica fuera del campo
de las velas solares, es decir, donde la presién solar no sea empleada a fines propulsivos (ej.:
antenas), factores intrinsecos a la membrana pudieran forzar al incremento de los valores
esperables tras el empleo de las ecuaciones obtenidas analiticamente.

Si bien los resultados de la validacion numérica de los valores obtenidos de forma analitica no
pudieron considerarse como absolutamente concluyentes debido a la gran discrepancia entre
ambos; la modificacion adicional de las simulaciones realizada mediante la utilizaciéon de valores
tales que permitieran la obtencién de casos de mayor deformacidn, equivalentes en magnitud a
los obtenidos analiticamente, permitieron establecer resultados que brindaran un margen de
seguridad a las conclusiones obtenidas.

Finalmente, de manera adicional, un estudio de perturbaciones posibles en la topologia de la
membrana como unidad flexible (arrugas y pliegues, cargas térmicas, y variaciones debido a
degradacion dptica), permitié concluir en que en su mayoria, las mismas pueden ser descartadas,
sin poseer mayores efectos sobre la unidad. Entre estas, destacd Unicamente la deformacion
inherente al despliegue de la membrana, que como se sefiald, requerira de mecanismos auxiliares
para evitar fallas en la operatividad de la vela.
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5 Director

5.1 Aspectos relevantes

Considerablemente mas simple en su estructura, y por ende en su conformaciéon como elemento
individual y como componente de una SSPT; el analisis del director requerird de la consideracion
de los siguientes factores:

e Nuevamente, los materiales constituyentes, sus requisitos y caracteristicas.

e La radiacién incidente en la unidad: el efecto de los distintos formatos del colector y la
distancia al mismo.

e Influencia de efectos térmicos.

5.2 Materiales

El director, tal como en el caso del colector, puede ser dividido en tres partes componentes.
Nuevamente:

e Un material de soporte con alta resistencia a desgarros y caracteristicas durables frente al
entorno espacial (resistencia térmica elevada, tolerancia a los diferentes espectros de
radiacion, y rigidez estructural frente a deformaciones).

e Un revestimiento de alta reflectividad al frente del elemento.

e Una capa de recubrimiento de alta emisividad al reverso, permitiendo cierto nivel de
control de la temperatura de la unidad.

5.2.1 Capareflectiva

Las elevadas temperaturas esperables en este elemento, considerablemente mayores a las
asociadas al colector, ya que el flujo total de radiacién serd en este caso concentrado en una
superficie de dimensiones significativamente menores; asi como la demanda de una reflectividad
lo mds elevada posible por parte del componente, acotan fuertemente la posible seleccién de

materiales a emplear para su manufactura.

Entre estos, una cobertura de plata de alrededor de 25um destaca facilmente como la opciéon mas
ventajosa a emplear como superficie reflectiva.

Esto debido a que, como es sefialado en la compilacién de resultados proporcionada por Fieseler
et al. (2015):

e Comparado al aluminio, la plata posee una reflectividad extremadamente similar
(ligeramente superior en el espectro visible, aunque menor fuera de este rango). Sin
embargo, este Ultimo material presenta mejores caracteristicas en lo que refiere a la
tolerancia frente a la modificacién de esta propiedad a altas temperaturas. Esto, si bien
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constituye una consideracidn menor en el caso del colector, en el caso del director, como
consecuencia de las elevadas temperaturas producto del flujo incrementado de radiacion,
incluso un pequefio decremento de la reflectividad ocasionaria una mayor absorcién de la
radiacion, y por ende, temperaturas aun mayores.

e Si bien debe notarse que, a diferencia del aluminio para el cual se determiné una pérdida
de 10% de reflectividad cerca de su punto de fusion, en el caso de la plata no existe un
acuerdo respecto a sus propiedades exactas. Resultados parecen indicar que en el peor de
los casos tedricos posibles, la pérdida no superaria un 2% de la reflectividad de este
material a 1000K (aunque algunos autores sefialan como la misma incluso incrementaria
levemente a temperaturas de hasta 700K), sin embargo, en el estudio ya mencionado,
tomado aqui como referencia, se procede considerando a este factor como constante.

e Adicionalmente, respecto a la posibilidad de utilizar una aleacién de ambas sustancias,
dicha opciodn resulta contraproducente, presentando mayores desventajas al considerar la
pobre performance que ambas presentan en rangos del espectro contrarios, que los
beneficios de esta mezcla.

e De este modo, la Unica mejora objetiva sobre el sistema deviene de agregarle un
recubrimiento del mismo orden de espesor (25um aprox.) de Al,05 en la cara frontal,
permitiendo incrementar la emisividad de 0,02 a 0,21, y por ende aumentando la
capacidad de disipacion térmica del material.

Se concluye esta subseccién mencionando que el descarte de otras opciones (no metales) posibles
a emplear en la superficie reflectiva del director, es realizado por diversas razones:

En el caso de espejos dieléctricos multicapa, la reflectividad se acerca a un 100%, sin embargo, el
rango del espectro visible en que esta magnitud es aplicable es extremadamente limitado, y se
reduce aun mas considerando su dependencia al angulo de incidencia del haz sobre la superficie.

Por otro lado, el empleo de plasticos metalizados, como el Kapton o Novastrat, no es viable,
producto de que sus temperaturas de transicién vitrea son significativamente menores (400°C) a
las esperables en este elemento.

5.2.2 Soporte

De caracteristicas significativamente mds sencillas que las necesarias para el film que proveeria
soporte al colector, en el caso del director, se busca Unicamente un material resistente y lo mas
ligero posible.

De este modo se procede tomando la propuesta realizada por Fieseler et al. (2015): una malla de
fibra de vidrio “s-glass”, que brindard soporte y evitara el desgarro del elemento.
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5.2.3 Capa de alta emisividad
Como instancia final, el reverso de la unidad requerirad de un material extremadamente ligero con
alta emisividad.

Para esto los autores proponen el empleo de una capa de pintura negra flexible, particularmente:
MLS-85-SB de AZ Technology, con estabilidad hasta 6002C y una emisividad de 0,91.

5.3 Radiacion incidente y dimensiones

Si bien la intencidn inicial de este segmento consistio en la prueba del concepto de una SSPT tal y
como fue definida originalmente, numerosos estudios realizados sobre las velas compuestas
indican como las temperaturas producto de la concentracidon de la radiacion total en un punto
imposibilitan la operacién de este tipo de esquema, debido a que las magnitudes alcanzadas no
serian tolerables por ningin material que posea una reflectividad tal que permita el
funcionamiento de estos vehiculos.

Particularmente, se traen a colacion nuevamente las conclusiones preliminares realizadas por
Dachwald y Wurm (2009), quienes sefialaron la necesidad de lidiar con esta problematica
mediante la distribuciéon de la radiacion sobre un area mayor desenfocando el director. Esta
alternativa acarrea de por si sus propias desventajas al ocasionar que el vector de fuerza no
atraviese el centro del director, y por ende dé lugar a torques indeseados que deberdn ser
contrarrestados mediante el control del vehiculo.

De esta forma, se procedié mediante el empleo del software BEAM4 de trazado de rayos a modo
de:

e Explorar las reflexiones provenientes del colector en ambos formatos: parabdlico ideal, y
bajo las maximas deformaciones obtenidas en la seccidon anterior; a modo de apreciar la
distribucién de radiacién incidente sobre el director.

e Contemplar distintas distancias posibles del director respecto al colector, y examinar los
tamanos necesarios para que este elemento pueda ser operado en aplicaciones reales.

e Poseer un estimativo de los momentos generados debido a la modificacién del punto de

incidencia de la fuerza total actuante sobre la vela; ahora desplazada de su centro.

5.3.1 Simulacion

De los célculos realizados en las secciones anteriores pertinentes al desarrollo del colector, se
tienen los perfiles que el mismo seguiria tanto para el caso de que su formato sea una pardbola
ideal, asi como en el que presente deformaciones que ocasionen desvios respecto al mismo.

De este modo, para el caso de la pardbola ideal, la curva se encuentra definida por el polinomio:

y(r) = apr? + ¢ (5.3.1)
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Donde para un radio de colector de 100m, y una holgura tal que la membrana posea una longitud

total S = 105m sobre este radio:
y(r) = 0,002798672 + 27,986

Y sera necesaria para la simulacién Unicamente la curvatura de la membrana, insertada en el

software mediante la ecuacion:
C X r?

5.3.2
1++/1— (Asph+1) X C% x 12 (>3.2)

y(r) =

Con C siendo la curvatura del colector, 7 su radio, y Asph el factor de distancia a una esfera ideal,

que sera Asph = —1 para el caso de una parabola.

De este modo se tiene:
C xX12

1+J1-(-1+1)xC2x712

0,0027986 x r? =

C
0,0027986 =
141

C = 0,0055972

Que, empleando la ecuacién previamente definida, permitira la obtencién de una distancia focal:
1
f= 10 = 89,33m

ap

Las pardbolas ideales descriptas por las velas con distintas holguras y radios seleccionados son

incluidas en la Tabla 5.1.

Radios (m) / 101% 102% 103% 104% 105%
Holgura (%)
3,22 0,0382r? 0,05427r2 0,06671r? 0,0774r2 0,08691r2
—0,3961 —0,5627 —0,6921 —0,8026 —0,9012
7,72 0,015937r2 0,022637r2 0,0278412 0,0322812 0,0362512
—0,9497 —1,3490 —1,6594 —1,9243 — 2,1605
19,74 0,0062321r2 0,0088521r2 0,0108872 0,01262r2 0,01417r2
— 2,4285 — 3,4495 —4,2431 —4,9205 — 5,5245
100 0,001237r2 0,001747r2 0,0021497? 0,0024972 0,002797r2
— 12,3023 — 17,4747 — 21,4949 — 24,9264 — 27,9861

Tabla 5.1- Ecuaciones de las parabolas ideales obtenidas para distintas holguras y radios de velas,
en funcién del radior.
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5.3.1.1 Resultados iniciales

Tras una primera simulacién de prueba bajo estos parametros, una conclusién resultd
inmediatamente evidente: esto es, debido a que el director necesariamente presentara un angulo
respecto al colector a modo de permitir el funcionamiento de la vela, no siendo perfectamente
normal al mismo (de serlo, los rayos se reflejarian permanentemente entre ambas superficies); en
caso de encontrarse suficientemente cerca del colector, este no sera capaz de interceptar parte de
la radiacién incidente, o bien, lo hara en su reverso (Figura 5.1).

Esta conclusidon es ldgica, y sus resultados seran aun mas exacerbados en consideracion de que
incluso en el caso en el que se busque que el director reciba la radiacion incidente de forma
completa mediante la disminuciéon de su angulo de inclinacién; este mecanismo se encontrara
limitado debido a la necesidad de prevenir multiples reflexiones entre ambas superficies.

Para el control de este fendmeno, se cuenta con la ecuacién:

4fcRc

tanf =
4f? — R?

(5.3.3)

Que brinda el angulo minimo de inclinacién admisible en el director de forma que se eviten dobles
reflexiones. Para el caso previamente desarrollado: 58,472 (Figura 5.2).

50
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Figura 5.1 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico ideal (R = 100m vy
S = 105m) sobre la superficie del director cuando el mismo se encuentra inclinado a 459.
a) Vela solar completa, b) Acercamiento sobre el director.
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Figura 5.2 - Reflexién de un haz de luz desde el director cuando el mismo se encuentra inclinado:
a) 58,472y b) 45°

De este modo, es notorio como configuraciones en las que el foco del colector sea demasiado
cercano al mismo, no seran funcionales en términos de una vela solar, como lo serian, por ejemplo,
en el caso de antenas que no requieran que su punto de incidencia se encuentre perfilado.

5.3.1.2 Modificacion de la deflexion

De esta forma, con el objetivo de subsanar ambos problemas, se procedié a la reduccién de la
curvatura total del colector, y por consiguiente, al aumento de la distancia respecto a su foco,
hasta que la misma permitiera un rango operacional factible. En términos simples, este puede ser
definido como aquel que permita al director obtener un dngulo de inclinacion de 452, de manera
gue la reflexidn viaje perpendicularmente al Sol (idealmente, a lo largo del vector de velocidad de
la 6rbita).

Esto, para una vela con R = 100m, fue logrado mediante una longitud de membrana S = 102m,
gue corresponde a una distancia focal de 143,06m (Figura 5.3), y cuyo angulo minimo de
inclinacion admisible serd aproximadamente 38,52. Dicho resultado fue luego expandido a los
diversos radios de colector posibles.

Como conclusién del andlisis, fue descubierto que la relacidon obtenida se mantiene de manera
aproximada al variar el tamano de la vela.

A modo de ejemplo, se ilustra el caso de una vela pequefia de R = 3,22m con S = 3,285m
(102%) para la cual la distancia focal es 4,6m (Figura 5.4); y que nuevamente permitira la
obtencidn de un angulo minimo de 38,52.
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Figura 5.3 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico ideal (R = 100m vy
S = 102m) sobre la superficie del director cuando el mismo se encuentra inclinado a 45°.
a) Vela solar completa, b) Acercamiento sobre el director.

Figura 5.4 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico ideal (R = 3,22my
§ = 3,285m) sobre la superficie del director cuando el mismo se encuentra inclinado a 459.
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5.3.1.3 Formalizacion de los resultados

Al contar con las medidas y ecuaciones que definen al foco del colector, tanto como el resto de sus
parametros (radio y deflexidn central); puede, a partir de las ecuaciones provistas anteriormente y
la trigonometria del problema, despejarse la férmula:

R
= tan(459) (5.3.4
[ (452) (5.3.4)
Donde se sabe que:

2

1 R
f=—=—— (53.5)

4‘ap 4‘I.'YOI
Por lo que:
4yel 70
R? — 4y¢
——=1 (5.3.7
Ryl L 37

Permitiendo la obtencion de la minima distancia focal a la cual el dngulo de operacién (en este
caso 452) forzaria al director a la misma posicién que el haz reflejado desde los extremos del
colector para un determinado radio R (Figura 5.5).

Figura 5.5 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico ideal (R = 100m,
ap = 0,002071,y f = 120,7m) sobre la superficie del director cuando el mismo se encuentra
inclinado a 452. a) Vela solar completa, b) Acercamiento sobre el director.

127



La férmula obtenida debe ser resuelta numéricamente, y al ser aplicada a los casos explorados,
produce como resultado distancias focales en toda circunstancia ligeramente superiores a aquellas
obtenidas para una holgura equivalente al 103% del radio del colector. [La condicién fue satisfecha
a partir de una relacién aproximada S < R X 1,0278] (Tabla 5.2).

Radio del colector (m) a, para S = 1,03R/Deflexion y, (m) a, critico/Deflexién y, (m)
3,22 0,0667 0,6921 0,06419 0,6656
7,72 0,02784 1,6594 0,02677 1,5959
19,74 0,01088 4,2431 0,01047 4,0807
100 0,002149 21,49 0,002071 20,71

Tabla 5.2 - Valores de coeficiente parabdlico a,, y deflexion central de la curva y, para: a) una
holgura de membrana de 103% del valor del radio del colector, y b) criticos para lograr la
incidencia completa de los rayos reflejados del colector en el director; para diversos radios R.

De esta forma, la necesidad de aumentar la distancia focal del colector para permitir su
funcionamiento tendra dos consecuencias inmediatas:

e La primera sera el incremento de la masa total del vehiculo, al extenderse la longitud de
los mastiles que unirdn a la estructura completa y permitiran su balance.

e Por otra parte, la disminucién de la discrepancia maxima posible entre el perfil que el
colector adquirira debido a la acciéon de la presidon de radiacion solar y el formato
parabdlico ideal, relaciéon que fue notada en la seccién en la que la misma fue estimada
analiticamente, e ilustrada en la Figura 4.4.

5.3.1.4 Desenfoque del director

Sin embargo, retomando la consideracion realizada al principio de esta seccién, se debe tener en
cuenta en esta instancia la necesidad del desenfoque del haz sobre el director para asi lograr la
reduccién de las temperaturas maximas sobre el mismo.

Para esto se experimenté a partir del formato base seleccionado, disminuyendo el recorrido total
del haz entre el colector y el director.

A notar:

e Ladistancia entre ambos elementos no fue aumentada debido a que esto ocasionaria que
el foco real se ubique entre ambos elementos, y por ende intercepte el mastil que uniria
los mismos, a menos que este posea un formato que permita evitar esto.

e Respecto al tamafio del director propiamente dicho, si bien se mencioné como punto de
partida que el mismo poseeria dimensiones tales que las mismas correspondan a una

128




perforacion central en el colector de ~14,15% de su radio, es decir, que la sombra
proyectada por la unidad sea de este tamaio; esto no quiere decir que el director en si
posea un radio de estas dimensiones. Es claro que al encontrarse inclinado
permanentemente respecto al colector, al considerar la radiacién que incidiria sobre su
reverso, esto corresponderia, a 452 de inclinacién, a una forma eliptica con un semi-eje
mayor (aqui denominado radio mayor Ry;) de 141% del valor del menor (R,,). Sin
embargo, esto asume una distribucidn perfectamente circular, como la que ocurriria en el
caso de una DRSPT, donde el haz se encuentra previamente colimado, y serd crucial en
este caso determinar los cambios en la forma del director requerida, a modo de reducir el
peso en la mayor magnitud posible.

De este modo, como aproximacién inicial al problema, se procedid a la simulacién de la reflexién

del colector de radio de 100m previamente realizada, esta vez sobre un director mas cercano, de

manera que el haz cubra una mayor porcidn de su superficie.

El director presenta radios mayor y menor Ry, = 20my R,, = 14,14m.

5.3.1.5 Resultados de director fuera de foco
Mediante estos resultados, expuestos en la Figura 5.7, que pueden ser facilmente contrastados

con aquellos producto de un director enfocado, tal y como son presentados en la Figura 5.6, una

serie de conclusiones pueden ser derivadas.

Por un lado, que mediante esta metodologia es posible repartir el flujo de radiacion sobre
un segmento considerable del drea del director.

Esto a su vez, acarrea el problema de la modificacién del punto de la aplicacién de la
fuerza total sobre la estructura, que ahora no pasa directamente por el centro de la misma,
generando torques indeseados asociados que deberdan ser calculados y contrarrestados en
el control del vehiculo.

Y finalmente, agravando este ultimo punto, resulta evidente que existirdn problemas
asociados a la necesidad del movimiento del director respecto del eje central de la vela, a
modo de permitir que el mismo reciba la radiacién total incidente (en los resultados
expuestos, 10,5m fuera del eje de simetria de la estructura).
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Figura 5.6 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico ideal (R = 100m)
sobre el director (R, = 20my R,, = 14,14m) cuando el mismo se encuentra en el foco del
colector e inclinado a 452. a) Vela solar completa, b) Vista de la proyeccion en el plano del director,
y ) Grafico de la distribucién de los rayos que conforman el haz incidente sobre la superficie del
director.
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Figura 5.7 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico ideal (R = 100m)
sobre el director (Ry; = 20my R,, = 14,14m) inclinado a 452 cuando el mismo se encuentra a
124,3m del colector (cuyo foco es 143,06m), y desplazado lateralmente 10,5m: a) vela solar
completa, b) vista de la proyeccién en el plano del director, y c) grafico de la distribucidn de los
rayos que conforman el haz incidente sobre la superficie del director.

De esta forma, se procedié disminuyendo aun mds la curvatura del colector, de modo que sea
posible la incidencia total del haz sobre el director cuando el mismo se encuentra inclinado, sin la
necesidad de su desplazamiento fuera de eje.

Esto fue logrado reduciendo la holgura de la membrana a 101% del radio total del colector,
permitiendo que a 190,08m del mismo (siendo su foco 203,21m), la radiacion pueda ser
distribuida de la forma presentada en la Figura 5.8.
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Figura 5.8 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico ideal (R = 100m)
sobre el director (R, = 20m y R,,, = 14,14m) inclinado a 452 cuando el mismo se encuentra a
190,08m del colector (cuyo foco es 203,21m): a) vela solar completa, b) vista de la proyeccion en
el plano del director, y c) gréfico de la distribucién de los rayos que conforman el haz incidente
sobre la superficie del director.

Debe notarse, al contrastar ambos resultados, que el mantenimiento del director en el eje central
de la estructura acarrea una menor distribucién de la radiacién sobre su superficie, y por ende,

mayores temperaturas.

5.3.1.6 Resultados de formato no idealizado
Finalmente, a modo de cierre del analisis dptico (trayecto del haz), fueron repetidas las

simulaciones donde el director se encontraria desenfocado, esta vez, tomando en cuenta los
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efectos de la reflexiéon del haz sobre un colector de perfil parabdlico no ideal, estimado en la
seccion dedicada al célculo de su forma bajo los efectos de la presidn de radiacion solar.

De esta manera, en oposicién al empleo directo de la ecuacion de la parabola para el calculo de la
curvatura del colector, se debié en esta instancia recurrir al ajuste polinomial de los resultados de
las simulaciones numéricas realizadas en la seccion mencionada. Es decir, se efectud el calculo
numeérico del polinomio que describe el perfil deformado respecto a la forma de la parabola ideal,
producto de la accion de la presion de radiacién solar sobre la membrana.

De esta manera, los perfiles empleados (con R = 100m), quedan descriptos por las ecuaciones:

y(r) = 0,0014r% — 0,0028r — 12,5932

ParaS =101m
Y:

y(r) = 0,0018r% — 0,0020r — 17,4269
Para S = 102m

Que proporcionan un ajuste con un error medio de 0,2903m y 0,0139m para los resultados
obtenidos respectivamente.

La introduccién de los nuevos factores requiere del empleo de términos polinomiales en la
ecuacion de la curvatura del colector, de |la forma:

C X712

y(r) = + Ar + Ayr? + Agr3 + -+ (5.3.8)
1+/1-@sph+ DxCZxrZ —  ° ’

0O, nuevamente:

C Xr?

y(r) = + Ay + Ayr? + Agr® + -+ (5.3.9)
Que permitirdn cuantificar el desvio del colector a partir de la parabola ideal definida por el
coeficiente a,,.

A modo de ejemplo:

2

CxXr
0,0014r% — 0,0028r =

2 +A17"+A27"2

C
0,00147% — 0,0028r = (Z + Az)rz + A7

Y por simplicidad: A, = 0, por lo que:
C =0,0028y A; = —0,0028
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Figura 5.9 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico no ideal (R = 100m)
sobre el director cuando el mismo se encuentra enfocado (178,57m):
a) acercamiento sobre el director, y b) grafico de la distribucién de los rayos que conforman el haz
incidente sobre la superficie del director.

¥?
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Figura 5.10 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico no ideal (R = 100m)
sobre el director inclinado a 452 cuando el mismo se encuentra enfocado 178,57m:
a) acercamiento sobre el director, y b) grafico de la distribucién de los rayos que conforman el haz
incidente sobre la superficie del director.
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Figura 5.11 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico no ideal (R = 100m)
sobre el director cuando el mismo se encuentra ligeramente desenfocado (176,5m):
a) acercamiento sobre el director, y b) gréfico de la distribucion de los rayos que conforman el haz
incidente sobre la superficie del director.
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a) b)

Figura 5.12 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico no ideal (R = 100m)
sobre el director inclinado a 452 cuando el mismo se encuentra ligeramente desenfocado
(176,5m): a) acercamiento sobre el director, y b) grafico de la distribucion de los rayos que
conforman el haz incidente sobre la superficie del director.
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Figura 5.13 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico no ideal (R = 100m)
sobre el director inclinado a 452 cuando el mismo se encuentra considerablemente desenfocado
(167,9m), de manera que el haz impacta en la mayor porcién de la superficie posible: a)
acercamiento sobre el director, y b) grafico de la distribucidn de los rayos que conforman el haz
incidente sobre la superficie del director.

10 ] -10

a) b)

Figura 5.14 - Incidencia de los rayos reflejados desde un colector parabdlico no ideal (R = 100m)
sobre el director inclinado a 452 cuando el mismo se encuentra considerablemente desenfocado
(152,45m) y fuera de eje (8,2m), de manera que el haz impacta en la mayor porcién de la
superficie posible: a) acercamiento sobre el director, y b) grafico de la distribucidn de los rayos que
conforman el haz incidente sobre la superficie del director.
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Mediante la seleccidén de resultados expuestos de la Figura 5.9 a la Figura 5.14, se demuestran las
siguientes derivaciones:

e Que, de manera evidente, la introduccion de términos adicionales en la ecuacion de la
pardbola produce el alejamiento del perfil a uno idealizado, y por ende, un haz que no
incidird en un Unico punto en el director.

e Esto a su vez, producird una mayor distribucién de temperatura sobre la superficie total
del director cuando el mismo se ubica en el foco de la estructura, que debera ser
considerada en el analisis térmico.

e Enlos casos de mayor desenfoque, los resultados no presentan discrepancias significativas
respecto a las obtenidas mediante perfiles ideales (forma de la distribucion).

Al describir las curvas generadas para los casos desarrollados se tiene:

Radio del colector (m) 101% 102%
3,22 0,0383r% — 0,0006r — 0,3957 0,054672 — 0,0017r — 0,5615
7,72 0,016072 — 0,0006r — 0,9487 0,02287% — 0,0017r — 1,3462
19,74 0,006372 — 0,0007r — 2,4255 0,008972 — 0,0021r — 3,4408
100 0,0014r% — 0,00287 — 12,593 0,0018r% —0,0020r — 17,4269

Tabla 5.3 - Polinomios que describen la curvatura de la membrana bajo la accién de presién de
radiacidn solar.
A notar: El empleo de polinomios de mayor grado no produjo disminucién de los errores.
[Los errores de aproximacién de los datos expuestos en la tabla son presentados en el Anexo B]

Los efectos de estas distribuciones del haz serdn explorados en las secciones subsiguientes.

e Finalmente, que tanto como en el caso del formato parabdlico idealizado, la radiacién en
el colector nunca cubre la superficie completa del elemento. De esta forma, en el andlisis
térmico del problema debera reconsiderase el tamafio y la forma de este componente, a
modo de reducir la carga del sistema en la mayor cantidad posible

5.4 Temperatura

Contando con las distribuciones de la radiacién incidente sobre el director para los diversos casos
previamente explorados, se procedié a la simulacién mediante un modelo de elementos finitos de
las temperaturas a las que este elemento estaria sometido en cada caso. Para esto se volvié a
utilizar el software de elementos finitos Abaqus, esta vez, en andlisis térmico.

137




De modo general, los objetivos del mismo serian:

e La obtencién de una aproximacion a la distribucion térmica real del elemento en
condiciones operacionales bajo los diversos parametros de exposicion examinados
(distancias focales y desviaciones respecto al eje central).

e Explorar las areas en las que se concentren las mayores cargas térmicas, y la posibilidad de
lidiar con las mismas.

e Validar los pardametros que hagan funcionales las areas de colector y/o director
seleccionadas.

Este anadlisis serd crucial en tanto, de no corroborarse que el sistema sea capaz de soportar las
temperaturas necesarias, su aplicacién resultaria imposible, limitdndose a fines tedricos.

La metodologia en este caso consistid en el empleo de la informacidon dptica obtenida en la
seccion anterior, es decir, el trayecto y las distribuciones de los haces que impactan sobre el
director, para la obtencién de la potencia incidente en cada elemento del area del mismo, y la
aplicacion de la misma como parametro de entrada al modelo de elementos finitos.

Debe remarcarse en esta instancia que el volumen de los rayos incidentes en la estructura
empleados para el andlisis es significativamente mayor al mostrado en las imagenes de la seccion
anterior (~1000 vs ~300), en las cuales dicho nimero fue reducido a modo de facilitar la
visualizacién del fenémeno.

5.4.1 Parametros del sistema
El modelo a implementar presenté una considerable simplicidad respecto al del colector
previamente realizado, y consistid en las siguientes caracteristicas:

Un disco (100um de espesor, e inicialmente Ry = 1,41R,,) compuesto por los materiales
descriptos, por lo que su conductividad se redujo a la de la plata (406,0 W/mK), con una
emisividad en la cara frontal de 0,02 (luego incrementada a 0,21 mediante un recubrimiento de
Al,03),y de 0,91 al reverso.

La malla empleada para el estudio del film fue constituida por elementos de 8 nodos lineales
“DC3D8”, distribuidos a partir del barrido desde el eje medio de la estructura, logrando simetria a
partir del mismo.

Nuevamente limitados debajo de 1000 unidades, en este caso los mismos fueron suficientes a los
propositos de la distribucién de la carga incidente, realizada bajo la metodologia explicada a
continuacién.

Finalmente, al no existir una variacion temporal significativa de la radiacion sobre la estructura,
fue realizado un andlisis de estado estacionario.
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5.4.2 Constitucion y corroboracion inicial del modelo

A modo de corroborar la correcta implementacién del modelo realizado se procedié mediante la
replicacién del analisis térmico inicial presentado por Fieseler et al. (2015) donde un director de
14,71m? fue sometido a la radiacién proveniente de un colector y reflector de geometria
idealizada, el primero de estos, de 1200m?.

Se tiene que para este caso (DRSPT), la potencia incidente en el director estara dada por:
Pinp = WAcesTeScTrsg (5.4.1)
Con:
W = 1,368 x 103W /m?

La irradiacion solara 1 U. A.

fese = 0,89
La reflectividad y especularidad del colector.

frsp = 0,89
La reflectividad y especularidad del reflector.
Y como ya fue mencionado:

Acer = 1200m?

El drea efectiva del colector.

De esta energia, solo la porcién no reflejada ejercerd un aumento en la temperatura del elemento,
por lo que como 7p = 0,91, se tiene:

PD = WACeffCSC‘FRSR(l - ‘FD) (54‘2)

Debe notarse que esta ecuacidn asume que toda la radiacion reflejada no especularmente
abandona el sistema sin incidir nuevamente en los elementos de la vela (re-reflexiones).

5.4.2.1 Valores obtenidos

Si bien no fue posible una comparacidn exacta de los resultados obtenidos debido a que en su
publicacion los autores expusieron los resultados Unicamente en forma de ilustraciones, de
manera aproximada, pudo determinarse luego de la ejecucion de una simulacién extremadamente
simplificada que los valores obtenidos fueron ligeramente menores a los esperados (302C en el
mayor de los casos, que corresponderia a la temperatura pico en la superficie).

Estas discrepancias no pudieron ser atribuidas a ningln elemento particular del modelo, vy
pudieran deberse al distinto software empleado, el cual fue en el caso de la publicacidn citada,
significativamente mas especializado (“Siemen’s NX® Maya Space Systems thermal finite element
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analysis software”), tomando en cuenta de mejor manera la distribucion del haz sobre la superficie
y sus efectos.

Independientemente, siendo que los valores fueron inferiores a los presentados en la publicacion,
se concluyd que seria prudente proceder mediante un aumento de la radiacidn incidente para
lograr equiparar los mismos, implementada mediante una reduccion de la reflectividad superficial
del director de 0,91 a 0,88, logrando en todo caso un mayor margen de seguridad operacional al
proveer nuevamente los limites superiores a los que la vela estaria sometida en condiciones
operacionales.

A pesar de esto, debe notarse que el interés principal de este andlisis atafe a lo que respecta a la
distribucién de la radiacién propiamente dicha, y como la misma afectara el balance térmico del
problema, siendo el factor mas crucial en el control térmico de la unidad.

5.4.3 Simulacion
Al consistir en una SSPT, a diferencia del caso anterior, se tendra ahora:

Pp = WAcesfesc (1 —p) (5.4.3)

Donde se aprecia como la radiacidn sera reflejada en una Unica superficie antes de incidir en el
director.

Para el calculo de la distribucién de la radiacién, se emplearon los resultados de los analisis dpticos
previamente realizados, haciendo posible la obtencidn de la fraccién de potencia que incidiria en
cada elemento del modelo.

5.4.3.1 Radiacion distribuida
A modo de referencia, inicialmente se realizd una simulaciéon considerando a la radiacion
perfectamente distribuida a lo largo de toda la superficie del colector.

En este caso (Figura 5.15), posible de realizar a fines practicos Unicamente en el caso de una
DRSPT, la distribucidn térmica es tal que permitiria a la vela operar sin mayores inconvenientes,
siendo el maximo operacional admisible (6002C).

Adicionalmente, se procedié mediante la implementacion de una medida auxiliar de disipacién
térmica, propuesta en la publicacién de Fieseler et al. (2015), consistente en la incrementacion del
valor de la emisividad en la cara frontal del elemento mediante el recubrimiento de esta superficie
con una capa adicional de 25um de Al, 03, permitiendo la obtencién de un coeficiente de 0,21 (en
oposicion al original de 0,02, correspondiente a la superficie de plata pulida).

Debe notarse que para los resultados expuestos en las ilustraciones, son incluidas Unicamente las
tablas para ambos casos, al ser la distribucion de temperaturas en si similares.

A notar: las temperaturas se presentan en grados centigrados.
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Figura 5.15 - Distribucién ideal de temperatura en la superficie del director sometido a la radiacion
solar proveniente del colector. Tabla izquierda: emisividad frontal de 0,02 - Tabla derecha:
emisividad frontal de 0,21

Con el establecimiento del limite minimo alcanzable, se procedié al estudio de los casos
propuestos en la seccidén anterior.

5.4.3.2 Radiacién enfocada

Seguidamente el andlisis se repitié para los casos de la radiacidon enfocada en un punto, tanto para
un colector idealmente parabdlico, como para uno con perfil deformado, cuyas distribuciones
fueron expuestas en las Figuras 5.6 y 5.10.
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Figura 5.16 - Distribucion de temperatura en la superficie del director bajo la radiacion solar
reflejada desde el colector: colector en formato parabdlico ideal — haz enfocado. Tabla izquierda:

emisividad frontal de 0,02 - Tabla derecha: emisividad frontal de 0,21
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Figura 5.17 - Distribucién de temperatura en la superficie del director bajo la radiacién solar
reflejada desde el colector: colector en formato parabdlico no ideal — haz enfocado. Tabla
izquierda: emisividad frontal de 0,02 - Tabla derecha: emisividad frontal de 0,21

De manera esperable, siendo que el enfoque de toda la radiacion incidente sobre un Unico punto
acarrea una inmensa carga térmica, fueron obtenidas temperaturas que pocos materiales podrian
soportar, corroborando que en estas condiciones, al menos con la tecnologia disponible en la
actualidad, esta configuracién no seria factible.

5.4.3.3 Radiacién desenfocada ligeramente
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Figura 5.18 - Distribucion de temperatura en la superficie del director bajo la radiacién solar
reflejada desde el colector: colector en formato parabdlico no ideal. Tabla izquierda: emisividad
frontal de 0,02 - Tabla derecha: emisividad frontal de 0,21
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5.4.3.4 Radiaciéon completamente desenfocada
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Figura 5.19 - Distribucidn de temperatura en la superficie del director bajo la radiacion solar
reflejada desde el colector: colector en formato parabdlico ideal — haz desenfocado — director en
eje. Tabla izquierda: emisividad frontal de 0,02 - Tabla derecha: emisividad frontal de 0,21
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Figura 5.20 - Distribucidn de temperatura en la superficie del director bajo la radiacion solar
reflejada desde el colector: colector en formato parabdlico no ideal — haz desenfocado — director
en eje. Tabla izquierda: emisividad frontal de 0,02 - Tabla derecha: emisividad frontal de 0,21

En las Figuras 5.18, 5.19, y 5.20; se muestran los resultados al emplear las distribuciones
exploradas en las Figuras 5.12, 5.8, y 5.13; respectivamente.

Comparando las Figuras 5.19 y 5.20, resulta notorio el efecto de la divergencia del formato del
colector respecto a una pardbola ideal, factor que serd explorado posteriormente.
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5.4.3.5 Radiacién completamente desenfocada

Finalizando este andlisis, se realizaron las simulaciones para los casos en los que, desplazando el

director respecto al eje de la estructura, se podria obtener la mayor dispersion de la radiacion

incidente.

Las Figuras 5.21 y 5.22, demuestran los resultados obtenidos para las configuraciones mostradas

en las Figuras 5.7 y 5.14.

NT11

+9.131e+02
+8.188e+02
+7.244e+02
+6.301e+02
+5.358e+02
+4.414e+02
+3.471e+02
+2.527e+02
+1.584e+02
+6.407e+01
-3.027e+01

-1.246e+02

-2.189%e+02

NT11

+8.592e+02
+7.694e+02
+6.795e+02
+5.897e+02
+4.998e+02
+4.099%+02
+3.201e+02
+2.302e+02
+1.404e+02
+5.051e+01
-3.935e+01

-1.292e+02

-2.191e+02

Figura 5.21 - Distribucion de temperatura en la superficie del director bajo la radiacion solar
reflejada desde el colector: colector en formato parabdlico ideal — haz desenfocado — director
fuera de eje. Tabla izquierda: emisividad frontal de 0,02 - Tabla derecha: emisividad frontal de 0,21
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Figura 5.22 - Distribucion de temperatura en la superficie del director bajo la radiacion solar
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reflejada desde el colector: colector en formato parabdlico no ideal — haz desenfocado — director
fuera de eje. Tabla izquierda: emisividad frontal de 0,02 - Tabla derecha: emisividad frontal de 0,21
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5.4.3.6 Anadlisis de los resultados
Del conjunto de imdgenes expuestas en la seccidn anterior es posible extraer las siguientes
conclusiones:

En primera instancia, la comparacion de las Figuras 5.19, 5.20, y 5.21; donde la distancia del
director fue modificada a modo de permitir la cobertura completa del mismo, haciendo posible Ia
mayor distribucidn factible de la radiacion a lo largo de la superficie; permite notar como el area
sobre la cual se reparte el haz incidente no es un factor tan importante como la forma en la que el
mismo se distribuye a lo largo de esta. Es decir, en términos simples, que la forma en la que el haz
incidente confluye sobre el director sera el factor de mayor relevancia para la temperatura sobre
la unidad, y no el drea cubierta por el mismo.

Segundo, y como corolario a la conclusion previamente notada, que nuevamente el formato del
colector jugara un papel crucial, esta vez, en el control térmico del director, ya que variaciones en
el mismo (Figuras 5.19 y 5.20), son capaces de alterar las temperaturas de forma significativa.

Tercero, que contrario a lo que pudiera pensarse al observar los perfiles de distribucion del haz
incidente en el director, el alejamiento del colector de un formato parabdlico ideal no
necesariamente representa una mejora o deterioro en las condiciones térmicas del director.
Dependiendo del nivel de desenfoque del haz (distancia a la que se encuentre el colector), un
formato mds o menos idealmente parabdlico podra significar mayores o menores temperaturas
dependiendo del caso. La Unica constante es la necesidad de un control del formato superficial,
sea cual sea que se haya considerado, a modo de poder evitar variaciones inesperadas.

Finalmente, que en todos los analisis expuestos, excepto el presentado en la Figura 5.22, las
temperaturas superaron (en algunos casos por un gran margen) a las que podrian ser toleradas
por un sistema real, por lo que requeririan:

e O bien, la disminucidn de la reflectividad total por parte del colector, al punto en el que el
flujo de radiacién que incida sobre el director produzca temperaturas tolerables (con una
consiguiente pérdida en el empuje total obtenible).

e La reduccion del tamano del colector, disminuyendo de forma alternativa la radiacion
incidente, y paralelamente el empuje, pero asi también la masa de la estructura.

e 0O, de manera alternativa, un aumento en el tamano del director, permitiendo distribuir
aun mas la radiacion incidente sobre el mismo.

Debe notarse antes de continuar que en el caso de la aplicacion real de una SSPT, la mayor
dispersién de la radiacion sobre el director debido a ligeras imperfecciones superficiales seria
capaz de reducir la temperatura en ain mayor magnitud, sin embargo, nuevamente, se buscé en
esta instancia fijar los limites tedricos inferiores a modo de brindar una mayor seguridad operativa
al disefio del vehiculo.
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5.4.3.7 Reduccién de la temperatura

A modo de presentar una alternativa funcional al disefo elegido, se continla en base a la
distribucién de radiacién incidente presentada en la Figura 5.8 (su perfil térmico es incluido en la
Figura 5.19), aplicando los mecanismos previamente descriptos y asumiendo que es posible la
mantencion del perfil del colector cercano a la parabola ideal. La no eleccion de aquella mostrada
en la Figura 5.14 (perfil térmico: Figura 5.22) se debe a que se consideré al compromiso
estructural adicional proveniente de desplazar al director respecto al eje central del vehiculo,
como una dificultad adicional al control de la unidad demasiado elevada.

En todos los casos la capa de Al, 05 es mantenida a modo de disipar la temperatura en la mayor
magnitud posible.

e (Caso 1: disminucion de la reflectividad del colector.

Los resultados, ilustrados en la Figura 5.23, demuestran la distribucién de temperaturas obtenidas
al reducir la reflectividad del colector de 0,88 a 0,50; la maxima reflectividad para la cual la
temperatura pico en el director permanece debajo de los 6002C.

NT11

+5.962e+02
+5.255e+02
+4.547e+02
+3.840e+02
+3.132e+02
+2.425e+02
+1.717e+02
+1.009e+02

+3.01%e+01
-4.057e+01
-1.113e+02
-1.821e+02
-2.528e+02

Figura 5.23 - Distribucion de temperatura en la superficie del director bajo la radiacion solar
reflejada desde el colector (emisividad frontal de 0,21): colector en formato parabdlico ideal con
reflectividad igual a 0,5.

Es evidente que la necesidad de reducir la reflectividad en tal magnitud disminuiria el empuje del

vehiculo significativamente.

e (Caso 2: reduccidon del tamaio del colector.

Con la disminucion del tamafio del colector, en el caso de la Figura 5.24 a un radio de 89m, se
logré mas facilmente la obtencidn de las temperaturas operacionales deseadas, siendo que este
proceso puede acompafiarse del movimiento de posicion del director, logrando una mejor
distribucién de la carga térmica.
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NT11

+5.957e+02
+5.251e+02
+4.546e+02
+3.840e+02
+3.134e+02
+2.429e+02
+1.723e+02
+1.018e+02
+3.120e+01
-3.936e+01
-1.099e+02
-1.805e+02
-2.510e+02

Figura 5.24 - Distribucién de temperatura en la superficie del director bajo la radiacién solar
reflejada desde el colector (emisividad frontal de 0,21): colector en formato parabdlico ideal de
89m de radio con reflectividad igual a 0,88. El director se encuentra a 186,8m del mismo a modo
de distribuir la radiacion incidente.

e (Caso 3: aumento del tamafio del director.

Finalmente, se considerd la posibilidad de modificar el tamafio del director, haciendo posible
acercar al mismo al colector y disminuir los picos en las temperaturas obtenidas.

NT11

+5.485e+02
+4.815e+02
+4.144e+02
+3.474e+02
+2.804e+02
+2.134e+02
+1.464e+02
+7.933e+01

+1.231e+01
-5.471e+01
-1.217e+02
-1.888e+02
-2.558e+02

Figura 5.25 - Distribucidn de temperatura en la superficie del director bajo la radiacion solar
reflejada desde el colector (emisividad frontal de 0,21): colector en formato parabdlico ideal. El
director se encuentra a 183,5m del mismo a modo de distribuir la radiacién incidente y posee
radios Ry = 27,72m,y R,, = 19,8m.

En principio, esta resulta aparentemente como la alternativa menos perjudicial para el sistema, al
no requerir la reduccion de la radiacién que proporcionara de propulsién al vehiculo. Sin embargo,
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debe notarse que la modificacion del tamafio de esta estructura vendra acompafiada de un

aumento de peso significativo, como sera demostrado en la seccién “6 Estructura completa”.

5.4.3.8 Extension de los resultados
En base a los resultados obtenidos, es posible extender la metodologia aplicada a los distintos

tamafios de vela considerados.

De esta forma, para lograr temperaturas operativas aceptables se tendra:

Radio de referencia
del colector (m)

Maxima reflectividad

Madximo tamafio del
radio del colector (m)

Minimo tamafio del
radio del director (m)

3,22 0,48 2,98 0,644 x 0,91
7,72 0,48 7,05 1,53 x 2,16
19,74 0,48 17,4 3,906 X 5,465
100 0,50 89 19,8 x 27,72
Relacién aproximada (0,5) (0,9) (1,4)

Tabla 5.4 - Valores maximos y minimos a los que se deberia ajustar la estructura de la vela
(individualmente) para soportar las temperaturas requeridas para su funcionamiento.

Y se observa como, salvo pequefiias discrepancias debidas a la cantidad discreta de rayos usados
para el analisis (919), imprecisiones en el ajuste de la distancia entre los elementos, y debido a
aproximaciones empleadas a modo de facilitar los calculos realizados; que se cuenta para todos
los tamafios de velas investigados, con las mismas relaciones respecto al modelo originalmente
planteado (mismos requisitos).

Con estos resultados, es ahora posible establecer el mejor rendimiento que este tipo de velas
serdn capaces de alcanzar, al contar con los maximos parametros aplicables.

5.5 Momentos en la vela

Previo a proceder al estudio del comportamiento de la estructura completa, se considera
prudente establecer los momentos de fuerza que se presentarian en cada caso, debido a que el
director ya no recibird al haz en su centro, y por ende sufrird de torques rotacionales que deberan
ser evitados para su correcta operacion.

De esta forma, con los resultados de la seccion anterior, se procedid a la realizacion de un
programa para establecer el vector direccional de los haces incidentes sobre el director, el calculo
de los momentos generados por los mismos, y su sumatoria; definiendo el pardmetro a controlar
cuando la vela se encontrase operativa.
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Si bien el modelo completo de la accién de las fuerzas actuantes en cada componente, empleado
para los programas realizados de aqui en adelante, sera desarrollado en su totalidad en la secciéon
“6.4 Fuerzas en la vela”; es posible destacar en esta oportunidad las siguientes particularidades
respecto al calculo de momentos aqui expuesto.

En primera instancia, que para esto se partié como base del conocimiento de que la radiacion
proveniente del colector sera (como fue sefialado anteriormente):

PCOl = WAcfcsc (551)

Donde a diferencia del calculo de la radiacién incidente, deberd emplearse A, siendo esta el area
total del colector, y no su area efectiva. (El calculo de su magnitud es expuesto en la sub-seccidon
“6.5 Peso del vehiculo”, de la seccidn “6 Estructura completa”).

Debe destacarse que, siendo que la fuerza tangencial a la superficie no contribuira al momento
rotacional generado (aunque si a la fuerza de traslacidn), es posible emplear la simplificacién de
aplicar la férmula de la fuerza normal que actuara sobre el director, modificando la misma en
consideracion de que la radiacion incidente serd la obtenida en la ecuacién previamente expuesta:

fn = Pcollnpir cos® an (5.5.2)

(Ya que se reemplaza al area del director en la férmula, puesto que la radiacidon procede del
colector, siendo el reflejo del haz incidente en toda su area y redirigido hacia este elemento)

Donde nuevamente:
Nnpir = (1 + f'sDir) (5-5-3)

A notar: la porcién de radiacion que no se refleja hacia el director aplicara un movimiento
traslacional sobre toda la estructura, sin embargo, considerando la simetria de este componente,
la misma no afectara la rotacion del vehiculo.

La fuerza total resultante fue dividida por la cantidad de rayos incidentes sobre el director y
mediante el producto del vector conformado por la direccion de los rayos y la distancia de impacto
de los mismos al centro del director, se obtuvo el torque producido por los mismos.

Resultados (todo el momento es alrededor de un Unico eje, el de asimetria del haz)

Radio de referencia Reflectividad Radio del colector Radio del director
del colector (m) disminuida (Nm) disminuido (Nm) aumentado (Nm)
3,22 1,040 x 10~7 1,614 x 1077 2,705 x 10~7
7,72 1,440 x 10~° 2,155 x 107° 3,700 x 107°
19,74 2,305 x 1075 3,285 x 1075 6,050 X 1075
100 3,136 x 1073 4,532 x 1073 7,950 x 1073

Tabla 5.5 - Momentos totales generados para cada configuracién de vela explorada. Andlisis

realizado mediante el empleo de 3571 rayos.
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Es necesario aclarar que para la obtencién de estos valores se retornd a un coeficiente de
reflectividad del director de 0,91, que fue modificado anteriormente (0,88) para brindar un mayor
rango de seguridad al analisis térmico.

De este modo, los valores empleados fueron 7, = 0,91, sp, = 0,94, y por ende #sp;;- = 0,86
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5.6 Resumen del capitulo

En la seccién expuesta, fueron desarrollados los aspectos relevantes a la constitucion vy
funcionamiento del “director” de una SSPT.

Tal y como en el caso del colector, se comenzd mediante la realizacién de una pequefiia resefia de
los posibles materiales a emplear en su manufactura, incluyendo sus propiedades, aptitud y
requisitos.

Posteriormente, empleando el software de trazado de rayos “BEAMA4”, se exploraron las
reflexiones en la unidad para los casos en los que el colector presentase un perfil parabdlico ideal,
y bajo las maximas deformaciones obtenidas en la secciéon correspondiente al formato de este
elemento, indagando sobre la forma de distribucion de la radiacién incidente.

Durante este proceso, al contemplar distintas distancias posibles entre el director y el colector,
tomando en cuenta que el primero necesariamente presentara un dngulo respecto al segundo a
modo de permitir el funcionamiento de la vela (evitando multiples reflexiones entre ambas
superficies), se noté que en caso de encontrarse suficientemente cerca, parte de la radiacién
incidente no seria interceptada en la cara frontal de la unidad. De este modo se procedid a la
definicién de los limites de curvatura y distancia entre ambos elementos, tal que permitieran la
operacion de la vela, previniendo tanto multiples reflexiones, como la pérdida de una porcion del
haz fuera del director para un determinado radio de colector R.

Seguidamente se profundizé sobre la influencia de efectos térmicos, contando con las
distribuciones de la radiacion incidente sobre el director para los diversos casos previamente
explorados, mediante la simulacién a través del empleo de un modelo de elementos finitos de las
temperaturas a las que este elemento estaria sometido en cada caso.

Ademas del establecimiento de la necesidad de la modificacidn de la reflectividad definida para el
elemento, se logré determinar que incluso mediante la dispersién del haz, crucial para que el
vehiculo sea funcional, serian necesarias medidas adicionales para el control de temperatura de la
unidad. De esta forma se explord la posibilidad de disminuir la reflectividad o el tamafio del
colector, reduciendo el flujo de radiacidon incidente en el director, asi como al aumento del tamafio
de este ultimo, a modo de poder aumentar la capacidad de disipacidn térmica del elemento.

Finalmente, producto de la determinacién de que la radiacidn no podria ser enfocada en un Unico
punto, se buscé calcular los momentos que se presentarian en cada caso previamente explorado,
estableciendo el parametro a controlar cuando la vela se encontrase operativa.
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6 Estructura completa

6.1 Aspectos relevantes

En las secciones anteriores se desarrollaron los parametros que dictarian el desempefio de las
unidades que componen a una vela solar. Mediante los mismos, y contando con el conocimiento
del principio de funcionamiento de una vela solar, es posible en esta instancia estimar las
propiedades de una SSPT como unidad completa.

El comportamiento de una vela solar SSPT estara regido por las siguientes condiciones:

e Equilibrio de momentos internos.

e La eficiencia propulsiva: direccién de reflejo de los rayos.

e Fuerzas en la vela: magnitud del empuje en cada direccion.
e El peso total de la estructura.

e Control.

6.2 Mitigacion del momento generado

Previo al cdlculo de las fuerzas actuantes sobre la vela, debe tomarse en cuenta que, como
corolario a los valores de momentos generados en la estructura producto de la distribucién de la
radiacién solar sobre la superficie del director calculados anteriormente, sera necesario equilibrar
los mismos para permitir el funcionamiento del vehiculo.

Para esto, se buscd que este proceso fuese realizado independientemente al sistema de control,
puesto que los momentos generados como resultado de este fendmeno son estaticos y facilmente
estimables, de modo que seria sencillo combatir los mismos mediante un sistema pasivo, haciendo
gue el mecanismo de control activo sea mas eficiente. De esta forma, se propuso la adiciéon de una
porcién anexa de membrana al colector de una SSPT, a modo de compensar los momentos
producidos en el director, y permitiendo el equilibrio de los momentos rotacionales totales
actuantes sobre la estructura, o cuando menos, su reducciéon a valores mas tolerables para su
control activo.

Inicialmente esta porcidn de membrana auxiliar fue calculada como un cuarto de circulo cuyo
radio interno coincide con el radio externo del colector, y cuya drea seria proporcional al
momento a compensar (Figura 6.1); sin embargo, los valores de area obtenidos resultaron
demasiado pequefios para ser balanceados de esta forma, por lo que se determind que la simple
adicion de una pequefia area de vela en el extremo del colector seria suficiente para esta tarea
(Figura 6.2).
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Figura 6.1 - Esquema de colector y sistema preliminar de control de momento pasivo integrado.
a) Vista frontal b) Perfil.

o
1

N>

b)

Figura 6.2 - Esquema de colector con método de control de momento pasivo integrado.
a) Vista frontal b) Perfil.

Para los casos expuestos en la Tabla 5.5, y con las distribuciones elegidas, seran entonces

requeridas para el balance de torques, las areas de membrana

continuacion:

adicionales expuestas a

Radio de referencia Reflectividad Radio del colector Radio del director
del colector (m) disminuida (m?) disminuido (m?) aumentado (m?)
3,22 0,00367 0,00624 0,00954
7,72 0,0213 0,0345 0,0543
19,74 0,134 0,218 0,351
100 3,58 5,76 8,95

Tabla 6.1 - Area total de la membrana adicional requerida para la compensacién de momentos
generados sobre la estructura.
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La obtencion de estos valores fue lograda mediante la aplicacion del método descripto en la
seccion anterior para al cdlculo de momentos totales en la estructura, con el agregado de el
calculo de los momentos en el drea adicional del colector, y la busqueda iterativa de las mejores
condiciones para el balance de la estructura total (resultante de la sumatoria de momentos
rotacionales del menor valor posible).

Es prudente notar que, como es posible apreciar en la Figura 6.2 y la Tabla 6.1, las dimensiones de
la membrana auxiliar agregada son considerablemente mas pequefias que el area del colector
propiamente dicho, por lo que sus efectos en el peso y la propulsién del vehiculo seran
extremadamente diminutos.

6.3 Eficiencia propulsiva

Debe notarse como, a diferencia del caso de una DRSPT, donde los rayos reflejados en el director
lo hardn encontrandose el haz ya colimado, maximizando el empuje logrado; en el caso de una
SSPT, independientemente de que el director se encuentre o no en el foco del colector, los rayos
provenientes del mismo saldrdn del sistema en una direccién no normal a la superficie, por lo que
parte de su capacidad de generar empuje en el vehiculo no podra ser aprovechada a fines
propulsivos. Como se vera en la seccion siguiente, este efecto afectara el célculo de la fuerza total
resultante en el vehiculo.

Una estimacion inicial de su repercusion puede ser realizada en base a las trayectorias seguidas
por los rayos, trazadas en las secciones anteriores (“5.3 Radiacién incidente y dimensiones”), al
calcular el promedio del valor de los cosenos de direccidn.

Independientemente de que el director se encuentre o no en el foco del colector (para el caso en
gue este ultimo posea un formato de parabola ideal y que el director se encuentre inclinado a 452),
este valor sera: 0,938, por lo que el 6,2% del momento transferido por los fotones en esta
direccion serd desaprovechado al cancelarse las fuerzas simétricamente opuestas alrededor del
eje principal de direccién de la fuerza debida a los rayos reflejados desde el director.

6.4 Fuerzas en la vela

Con los datos y el modelo éptico disponibles, es posible ahora, en consideracién de lo mencionado,
realizar el célculo de las fuerzas totales actuantes sobre el vehiculo.

Debe destacarse que si bien existen metodologias definidas para el calculo de estas fuerzas, tales
como las desarrolladas por Rios-Reyes y Scheeres (2005), Guerman et al. (2009), Guerman et al.
(2013), y particularmente Pereira (2009), quien desarrolld la formulacién analitica para el calculo
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de fuerzas y momentos para el caso de una SSPT de geometria ideal en foco y propiedades dpticas
no ideales; la formulacion analitica se vuelve extremadamente dificultosa con el aumento de la
complejidad geométrica del problema, inherente a que el director se encuentre desenfocado.

Este ultimo aspecto, si bien como fue notado en la secciéon “6.3 Eficiencia propulsiva”, no afecta al
calculo de las fuerzas resultantes, modificara fuertemente los momentos en el sistema, por lo que,
debido a la necesidad de modelar estos uUltimos, sumado al beneficio de contar con las fuerzas
resultantes en cada elemento que compone la SSPT, y finalmente, para brindar una corroboracion
de los calculos realizados; el método empleado a continuacién se basd en la continuacion del
modelo empirico de trazado de rayos previamente realizado, tomando en cuenta que los efectos
de las fuerzas en cada superficie seran, de acuerdo a lo demostrado en la seccidén 2.4:

[A notar, la direccién de la normal a la superficie n fue invertida respecto a los desarrollos
presentados en la seccidén 2, por lo que en la siguiente exposicidn, su signo serd el opuesto al
empleado anteriormente]

e Lafuerza actuante sobre un elemento de area del colector, debida al haz incidente:
d131 = Puc(uc-ng)dAc = PcosaucdA; (6.4.1)

Con:

p_W =@(R_E)2

o
c C r
o M vector unitario normal a la cara del colector.
O U vector unitario de direccion de la radiacién incidente sobre la cara del colector.
o A dreadel colector.
o cosa = (uc-ng)
o Con a siendo el angulo de inclinacion de la superficie respecto a la linea solar.

e Lafuerza actuante sobre un elemento de area del colector, debida a la radiacidon reflejada
(de forma especular y difusa), y re-emitida:

dPyrc = —(Fesc)P(ue - ne)scdAc = —(Fesc)P(cos? ang + cosasina tg)dAc (6.4.2)
dPyrac = —Bscfe(1 = s¢)P(uc - ne)ncdAc = —Bscfe(1 — s¢)P cos ancdAc (6.4.3)

(‘SfCBfC - Echbc)

dﬁZeC =—-P(1—7¢) (uc -ne)ncdAc

(st + gbC)
Bec — B
=—P(1—17) (ffc(sfc " ibc) bc) cosancdA; (6.4.4)
rc T Epc
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Doénde:

S¢ vector unitario de direccidn de la radiacion reflejada especularmente.
t vector unitario tangente a la cara del colector.

7 coeficiente de reflectividad del colector.

s¢ coeficiente de especularidad.

&rc Y €pc las emisividades de la cara frontal y trasera de la superficie.

O O O O O O

B¢y Bpc los coeficientes no Lambertianos de la cara frontal y trasera.

dﬁZC = dﬁZTC’ + dﬁZTdC + dﬁZQC (645)

Por lo que:

B = j f dP, + dP,. (6.4.6)

Que en el caso experimental aqui desarrollado serd simplificado como la sumatoria de las fuerzas
ocasionadas por cada rayo incidente sobre la superficie.

De aqui en adelante, bajo la simplificacion de considerar que solo aquellos rayos reflejados
especularmente desde el colector impactaran sobre el director, se tiene que la radiacién incidente
sobre este Ultimo, tendra una direccion:

uD = SC = uC - ch(uc - nc) (6.4.7)

De esta forma, se tiene:

e La fuerza actuante sobre un elemento de d4rea del director, debida al haz incidente
(reflejado desde el colector):

dﬁ3D == _dﬁZrC == (szC)P(COSZ anc + cosa Sin a tC)dAC == (chc)PuD (uc " nc)dAC
= (cs¢)P cosaupdA; (6.4.8)
e Y finalmente, la fuerza actuante sobre un elemento de area del director, debida a la
radiacion reflejada (de forma especular y difusa), y re-emitida:
dp:l‘)"D = _(stD)(szc)P(uC - nc)stAC = _(‘FDSD)(?CSC)P cosa (COSB nD + Sinﬁ tD)dAC (64‘9)

dﬁ4—‘l"dD = _BfD‘FD(l - SD)(fCSC)P(uC ' nc)nDdAc = _BfoD(l - SD)(fcsc)P Cos a’nDdAC (6410)
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(erpBsp — €ppBop)
(efD + sz)
(erpBfp — €ppBpp)
(efD + sz)

dﬁ4eD = —(fesc)P(uc -ne)(1—7p) npdAc

= _(‘Fc'sc)P cosa (1 - fD) nDdAC (64‘11)

Y se sabe que:
SD = uD - ZnD(uD . nD) (64‘12)
Nuevamente:

dﬁ‘l-D = dﬁ‘l-TD + dﬁ‘l-TdD + dﬁ4eD (6.4.13)

ﬁD = jf dﬁgD + dI_D:l_D (6.4.14)

[Una vez mas, en nuestro caso, obtenidas como la sumatoria de las fuerzas ocasionadas por cada
rayo incidente sobre la superficie.]

Y la fuerza total en el vehiculo sera la suma vectorial de la contribucién de ambos elementos:
P =P, + P, (64.15)

La aceleracion por ende, sera simplemente dicha magnitud dividida por la masa total del vehiculo.

Cabe destacar que como fue sefialado anteriormente, en el caso ideal, toda la radiacidn seria
reflejada desde el colector hacia el director, haciendo que las fuerzas internas 1_52 y ﬁg se cancelen
en su totalidad. Sin embargo, como es apreciable en el desarrollo anteriormente expuesto, las
pérdidas debidas a la absorcidn y reflexion difusa en el colector haran que solo la porcion reflejada
especularmente ejerza una transferencia de momento sobre el director, modificando el resultado
obtenido respecto al ideal de forma que: ﬁz > 133 . De esta manera ﬁz = ﬁ3 si y solo sifese =1,
imposible de lograr en la realidad.

Este desarrollo, salvo algunos cambios realizados en las convenciones de signos y el reemplazo de
variables para los calculos; es paralelo al realizado por Pereira (2009), expuesto a continuacion,
empleado para la corroboracién de los resultados obtenidos.

Este ultimo, se encuentra constituido por las expresiones finales para el cdlculo de las fuerzas
totales resultantes en el sistema:
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Xx

+ 7484 (—axaz(l — 2v3) + 2v, (v, + vyo,0, — 2v,02 ))]} (6.4.20)

Xy

+ 7454 (—ayaz(l —2v2) + 2v, (v, + v,0,0, — ZVZO'ZZ)))]} (6.4.21)

P =mp

P, =mp

P, =mp
6fc

_ RCZ :

_)(x+(xln <1+4f02>_ (6.4.16)

- +¢,n{1+ Re ) 6.4.17

-Xy (yn W | ( S )

_ +{n| 1+ Re) 6.4.18

o+ Gn( 1475 )| (6419
_ W (Re\’

1
= _{lellpl - 6Rgfc [_Uxaz +7.S¢ (_on'zwz

1
= —{ay/hl/)l — 6R2f.. [—ayaZ + 1.5, (—vyazlpz

6fc

1 = 0 (VRE+ 4f2 = 21,) (4femn +12) + RE[0,(50v,ms + 0,) + Tescra(saws + 14v,0,)] (6422)

V2

N2

Y
1 €fc + €pc
1
Efd + Ebd
- Efd + €p
m=
4fcchfc

A = 163 + (R2 — 8£2)JR2 + 4f2 (6.4.23)

_ (Bdebc - chefc)

{Boa€pra(1 —74) — Bral€ra + €pata — Tasa(€ra + €pa)]}

P3 = (1 —2vH(1 — 02) — 2v,0,(ve0, + vy0,) (6.4.26)

_ (Bbcebc(rc - 1) + chefc)

B (Ebc + Efc)(Ebd + ffd)

(Ebc + EfC)

(r, = 1) + Bpere(1 — s.) (6.4.24)

(6.4.27)

p {Ebd[Bbd(]‘ — T'd) + derd(l — Sd)] — deefd[l + Tdsd]} (6425)

(Ebcfbd(l —Sc) — Sc€pd€rc t Epc€ra — Sc€pc€fa — ScEchfd) (6.4.28)

13 = Bba€pc€pa + Bpa€pa€se — Bra€vc€ra — Bra€re€ra = (€pc + €fc)(Bpa€pa — Bra€ra) (6.4.29)

_ (Bpa + Bra)€pa — Brasa(€pa + €7a) _ Bralepa(1 — s4) — Sa€sal| + Bpa€pa

4

(€ba + €ra)

(€pa + €7a)

(6.4.30)
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O = 8f21.5.1454]—020,(1 — 2vE) + vy (v, + 2vy0,0, — 3v,02)] (6.4.31)
{y = 8f21.5.145q[—0,0,(1 — 2v2) + vy (v, + 2v,0,0, — 3v,02)] (6.4.32)
& = 4f2rscrasa|(1— 36D (1 — 2v2) — 4v,0,(ve0, + vy0,)] (6.4.33)

Donde (v, Vy,V;) es el vector unitario normal al director, y (O’x,O'y,O'Z) es la direccion de
incidencia de los rayos solares.

Para el caso aqui desarrollado: (v, = 0,v,, =sina,v, = cosa)y (oy = 0,0, = 0,0, = 1)

Las formulas que describen las variables representadas con el simbolo * difieren de las originales
debido a pequefiios errores en la publicacién original que debieron ser corregidos.

La metodologia para la determinacién de estos cambios consistio en el despliegue de las
ecuaciones para el caso de propiedades 6pticas del director no ideales (obtenidas en Pereira,
(2009)), y su comparacion a las expresiones para el caso de director ideal (publicadas en Guerman
et al. (2013)), al igualar los parametros de ambas ecuaciones. Este proceso incluyo una consulta a
la Dra. Pereira, quien facilitd el esclarecimiento de la naturaleza de las variables permutadas, asi
como la razén de su eleccion.

De esta forma, con:

1
Ax = J{Uxﬂﬂlﬁ + Ay + 6R21.S (V0,5 — 1454 (2v,v, (1 — 262) + 2v,0,(veoy + vyay) —0,0,)]}
c
(6.4.34)

A, = 6R%f.0, (6.4.35)

1
Xy = ﬁ{ax)l’ll)’ — 6RZf, [—axaz +7s (—axaz(l — 2v3) + 2v, (v, + vy0,0, — ZVZO'ZZ))]}
c
(6.4.36)

Desarrollando y,:
1 2
Xx = 6_f;{0-x/111/)1 —6R; [_fcaz +1.5¢ (_on'zl/Jz
+ 7454 (—O'xO'Z(l —2v2) + 2v, (v, + vy 0,0, — szazz)))]} (6.4.37)

Comparado con la férmula ideal (x',) al tener r4s4 = 1y —v, 0,1, = 0, resulta claro que:

1
Xx = E{lellpl — 6RZf, [_Uxaz +7eSe (_on'zlljz
c

+ 7454 (—axaz(l —2v2) + 2v, (v, + vy 0,0, — ZVZO'ZZ)))]} (6.4.38)
Y lo mismo se aplica a y,,.
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Para el caso de y,:

Xz = 0, (Mds + R20, + 1y (=2f. +RE+ 4fZ) + R25cv,13) + R27eS.1a(5ahs) — Nav,0,) (64.39)

[El paréntesis sombreado esta de mas y fue ignorado.]

A3 = 4f, /Rg +4f2 —8f2 (6.4.40)

Y3 = (1—2v2)(1 - 2062) — 2v,0,(v 0, + vy0,) (6.4.41)

X', = 4f.o, (—ch +R2 + 4-fcz) Y’ + R? [O’ZZ +rs (1 —02(1 — 2v2) = 2v,(v, + ve0,0, + vyayaz))]
(6.4.42)

Desarrollando y,:

Xz = 4‘fco-z (V Rg + 4‘fcz - ch) n + Oy (\/ Rg + 4fcz - ch) N2 — RCZT'CSCT'dTMVZO'Z + REVZTISO-ZSC
+ R2 [aZZ +15crasq (1= 202(1 = 203) = 2v, (v, + vy0,0, + vyayaz))] (6.4.43)

Primera parte:

Xz = 0z< ng +4f7 - 2fc> [4fcn1 + 2] + - (6.444)

[4ch]1 + 7]2] _ {Bbcebc(rc -+ ch[ffc + 1€pc — TCSC(EbC + Efc)]
4‘fc (Ebc + efc)

}(Ebd + Efd) (6445)

= (Bbcebc(rc -+ BfC[EfC + Te€pe — T'CSC(Ebc + efc)]) (6.4.46)

(Ebc + EfC)

Sin discrepancias.

Tercera parte:
Xz =+ R? [O’ZZ + 1.5, (1 —202(1 = 2v2) = 2v,(v, + vx0y0, + vyayaz))] (6.4.47)
X'z =-+R2 [O’ZZ +7s (1 —02(1 — 2v2) = 2v,(v, + vy0y0, + vyayaz))] (6.4.48)
Por ende:
Y3 = (1—2v2)(1 - 2062) — 2v,0,(vy0, + vy0,) (6.4.49)

Y3 = (1 - 2v2)(1 — 62) — 2v,0,(vx0x + vy0,) (6.4.50)
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Segunda parte:
Xz =" — RETcScrdizUz + Rczvzn3azsc + -+ (6.4.51)
Vzo'z(Rczn3sc - Rczrcscrdrh) (6.4.52)

Rgn3sc - RETcSchm =
(Bpa + de)Ebd
(€pa + €7a)

RgSC(EbC + Efc)(Bdebd - deEfd) + RgTCSCTd <de5d - > (6453)

Donde queda expuesto un error de signo en la segunda componente de la ecuacion, de modo que:
v;0,(Rén3S. + RET:ScT41s) (6:4.54)

Llegando a la expresién ya definida:

X; =0y (V Rg + 4]‘;‘2 - zfc) (4‘fc771 + le) + Rg [Jz(scvzn3 + O-Z) + T'CSCTd(Sdl/)3 + TI4Vz0z)] (6-4‘-55)

Finalmente:
{p = 4f21scrasq|(1 — 362)(2vZ — 1) + 4v,0,(vy0, + 2vy0,)] (6.4.56)
' = 4f2r.sc[1 —302(1 — 2v2) — 2v,(v, + 2v,050, + 2v,0,0,)]| (6.4.57)

Desarrollando {, (con 1454 = 1), donde la evidente asimetria en el Ultimo término expone un
error:

{r = 4f21ese[—1 + 302(1 — 2v2) + 2v,(v, + 2v,0,0, + 4v,02)] (6.4.58)
Y la comparacién con la ecuacion ideal {', permite notar como:

U = 4f2resergsa|(1 = 302) (1 — 2v2) — 4v,0,(veoy + vy0y)] (6.4.59)

Con las ecuaciones correspondientes al modelo empirico y analitico habiendo sido definidas, se
procedio al calculo de los valores de fuerzas correspondientes a cada caso.

6.4.1 Modelado empirico del problema

Como fue aclarado, la dificultad de la integracion y obtencién de una solucién analitica de las
ecuaciones planteadas, debido a que el director se encuentre desenfocado, forzaron a la busqueda
empirica de una solucién al problema para el célculo de los momentos generados en el sistema.
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De este modo, se procedié mediante el trazado de la trayectoria de la mayor cantidad de rayos
posibles (3571) sobre la vela, y el calculo de su efecto en cada instancia de interaccién con las
superficies de los elementos que la componen (colector, membrana adicional para el equilibrio de
momentos, y director).

Posteriormente, dicho modelo fue empleado para el célculo de las fuerzas en el sistema, lo que,
junto a los resultados de las formulaciones analiticas previamente expuestas, permitio lograr la
corroboracion de los valores de momentos generados, asi como el de las fuerzas en cada
componente de la estructura.

Para esto, el procedimiento utilizado fue el siguiente:

e Trazado de la trayectoria de los rayos a lo largo del sistema mediante el software BEAMA4.

e Extraccion de los valores resultantes y de las caracteristicas geométricas del sistema.

e Determinacién de la cantidad de rayos que completan su recorrido en el sistema y divisién
de la fuerza inicial actuante por esta magnitud.

e Obtencidn de los vectores unitarios normales y tangenciales a cada superficie para el
punto de impacto de cada rayo que compone el haz.

e Calculo de las fuerzas totales en el colector y la membrana auxiliar.

e (Calculo de las fuerzas totales en el director (alternativamente, calculo de los momentos
generados en la unidad).

e Corroboracion de los valores obtenidos mediante el modelo foténico lineal.

e Sumatoria total de fuerzas resultantes.

e Corroboracion de los valores obtenidos mediante el modelo analitico.

Y los valores empleados fueron:

e Coeficiente de reflectividad del colector ¥ = 0,91 (0,496 para el caso de reflectividad
disminuida)
e Coeficiente de especularidad del colector s = 0,968

(Por lo que la eficiencia reflectiva resultante es: 0,88 y 0,48 para cada caso, como se anticipd en
secciones anteriores)

e Los valores para la membrana auxiliar son iguales a los del colector, excepto para el caso
de la reflectividad disminuida, donde mantienen sus valores originales.

e Coeficiente de reflectividad del director 7, = 0,91

e Coeficiente de especularidad del director s, = 0,968

¢ Inclinacién del director 45°

e Emisividades de la cara frontal y trasera del colector, y la membrana auxiliar er¢ = 0,02y
&pe = 0,03
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e Coeficientes no Lambertianos de la cara frontal y trasera del colector, y la membrana
auxiliar Bgc = 0,79y By = 0,79

e Emisividades de la cara frontal y trasera del director &7, = 0,02y &,p = 0,02

¢ Coeficientes no Lambertianos de la cara frontal y trasera del director B;p = 0,91y
Byp = 0,79

(Todos los valores fueron recopilados como combinacién de aquellos provistos por Fieseler et al.
(2015) y Mclnnes (1999b); asi como las fuentes provistas en la secciones de materiales especificas
de cada componente)

De esta forma, se obtuvieron para los casos explorados anteriormente, los valores expuestos en
las Tablas 6.2a, 6.3a, 6.4a, y 6.5a; donde son detalladas las fuerzas actuantes sobre cada elemento,
asi como las resultantes en toda la estructura.

En las Tablas b, se incluyeron los maximos valores tedricos posibles, para los casos en los que el
haz pudiera ser enfocado sobre un punto en el director (denominado geometria ideal), sin
limitaciones debido a la carga térmica en el sistema; y el caso en el que ademds de una geometria
perfecta, la eficiencia reflectiva fuese del 100% (# = 1y s = 1 para todos los componentes, “caso
perfecto”).

Finalmente, para completar la comparacion de los casos posibles, se incluyen en las Tablas c los
valores obtenidos para velas planas de areas equivalentes, en dos casos: geometria ideal,
perfectamente plana; y caso perfecto, nuevamente, con una eficiencia reflectiva del 100%.

Para este ultimo caso, se empled un valor de inclinacidn de la estructura de 35,452, propuesto por
Fieseler et al. (2015), y obtenido mediante un proceso iterativo de maximizacién de la fuerza en el
vector de velocidad, a partir del valor brindado por Mclnnes (1999b) atan(1/+/2) = 35,262. Su
variaciéon respecto a este Ultimo se debe a que para su obtencién los autores tuvieron en cuenta
valores de reflectividad y especularidad no ideales.

A notar, si bien fueron empleados valores diferentes para algunos de los coeficientes utilizados a
los empleados por Fieseler et al. (2015), el caso perfecto para velas solares simples de la Tabla 6.4c,
donde fueron empleadas iguales areas, permitid la corroboracién de la igualdad de los modelos, al
haberse obtenido los mismos valores al igualar los coeficientes ¥y s a 1.

Por otra parte, es destacable en esta instancia, previo al andlisis de los resultados obtenidos, la

),y el
modelo analitico (< 0,25%). De este modo se considera efectiva a esta forma de modelado del

III

similitud de los valores de fuerzas totales mediante el empleo del modelo empirico (“tota

problema, permitiendo una sencilla obtencion de las fuerzas en cada componente de la vela, asi
como los momentos de fuerza en los mismos.
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Radio de referencia del colector

3,22m

Reflectividad disminuida

Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X -1,191x10% 0 -2,647x10% | -1,456x10™ 0
Y 1,949x10% 0 5,944x107 5,944x10° | 5,950x10°
Z 2,017x10™ 3,164x10°® -6,727x10° 1,344x10* | 1,346x10™
Radio del colector disminuido
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 1,654x10 0 -3,309x10% | -1,654x107% 0
Y 2,099x10% 0 9,382x10~ 9,382x10” | 9,395x10”
Z 2,290x10™ 5,380x10° -1,062x10™ 1,229x10* | 1,232x10™
Radio del director aumentado
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 9,926x10% 0 6,948x10* | 1,687x10% 0
Y 3,564x10% 0 1,068x10™ 1,068x10" | 1,069x10™
Z 2,619x10™ 8,226x10® -1,208x10™ 1,411x10* | 1,414x10*
Radio de referencia del colector: 3,22m
Geometria ideal (en foco)
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X -1,059x10* - -8,272x10** | -1,142x10* 0
Y 3,133x10% - 1,091x10™ 1,091x10* | 1,092x10™
Z 2,674x10™ - -1,234x10™ 1,440x10* | 1,443x10™
Caso perfecto
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 2,647x10% - 0 2,647x10% 0
Y -3,308x10% - 1,368x10™ 1,368x10" | 1,370x10™
Z 2,824x10™ - -1,368x10™ 1,456x10* | 1,456x10™
Area total: 31,91m?
Geometria ideal (plana)
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total
X - - - 0
Y - - - 9,934x107
Z - - - 1,537x10™
Caso perfecto
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total
X - - - 0
Y - - - 1,121x10™
Z - - - 1,574x10™

Tabla 6.2 a, b, y c - Fuerzas resultantes y totales (N) en: a) los elementos componentes de una
SSPT con los valores realistas previamente determinados, b) los elementos componentes de una
SSPT con los valores geométricos ideales (haz enfocado) y dpticos ideales (caso perfecto), y c)
velas solares planas de area y caracteristicas equivalentes.
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Radio de referencia del colector

7,72m

Reflectividad disminuida

Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X -1,588x10% 0 1,257x10* | -3,309x107% 0
Y -2,006x10% 0 3,417x10" | 3,417x10" | 3,422x10™
Z 1,159x107 1,837x10” -3,867x10" |  7,729x10" | 7,739x10™
Radio del colector disminuido
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X -1,310x10% 0 2,382x107%* | -1,072x10™! 0
Y 3,544x10% 0 5,257x10™* | 5,257x10* | 5,265x10™
yA 1,282x10°3 2,975x10” -5,950x10™* | 6,878x10" | 6,893x10™
Radio del director aumentado
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 9,926x10™* 0 1,059x10%* | 1,099x10* 0
Y 2,435x10% 0 6,139x10" | 6,139x10"* | 6,147x10™
Z 1,506x107 4,682x10” -6,947x10" | 8,118x10" | 8,135x10™
Radio de referencia del colector: 7,72m
Geometria ideal (en foco)
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 5,823x10% - 7,809x10%* | 1,363x10™* 0
Y -2,343x10% - 6,270x10* | 6,270x10* | 6,278x10™
Z 1,537x10° - -7,095x10* | 8,277x10" | 8,298x10™
Caso perfecto
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X -1,099x10% - 0 -1,099x10% 0
Y -3,323x10™% - 7,866x10™ | 7,866x10* | 7,876x10™
Z 1,624x107° - -7,866x10* | 8,371x10* | 8,373x10™
Area total: 183,5m?
Geometria ideal (plana)
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total
X - - - 0
Y - - - 5,712x10™
Z - - - 8,836x10™
Caso perfecto
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total
X - - - 0
Y - - - 6,445x10™
Z - - - 9,053x10™

Tabla 6.3 a, b, y c — Fuerzas resultantes y totales (N) en: a) los elementos componentes de una
SSPT con los valores realistas previamente determinados, b) los elementos componentes de una
SSPT con los valores geométricos ideales (haz enfocado) y dpticos ideales (caso perfecto), y c)
velas solares planas de area y caracteristicas equivalentes.
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Radio de referencia del colector:

19,74m

Reflectividad disminuida

Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X -2,965x10% 0 -2,647x10% | -3,229x10** 0
Y -5,552x10% 0 2,234x10° | 2,234x10° | 2,237x10°
yA 7,580x107 1,155x10°® -2,528x10% | 5,053x10° | 5,060x10°
Radio del colector disminuido
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 3,706x10™* 0 6,353x10%* | 4,341x10™** 0
Y 2,455x10% 0 3,207x10° | 3,207x10° | 3,212x10°
Z 7,810x10° 1,880x10°® -3,630x10° | 4,182x10° | 4,191x10°
Radio del director aumentado
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X -3,600x10% 0 -9,529x10%% | -4,553x10 0
Y 2,600x107%° 0 4,014x10°% | 4,014x10° | 4,020x10°
Z 9,847x10° 3,027x10° -4,542x10% | 5,308x10° | 5,319x10°
Radio de referencia del colector: 19,74m
Geometria ideal (en foco)
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 2,118x10% - -1,271x10%* | -1,059x10% 0
Y 1,019x10! - 4,099x10°% | 4,099x10° | 4,105x107
yA 1,005x107 - -4,638x10°% | 5,411x10° | 5,425x10°
Caso perfecto
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 1,165x10! - 0 1,165x10! 0
Y -2,190x10% - 5,142x10° | 5,142x10° | 5,150x10°
Z 1,061x1072 - -5,142x10% | 5,473x10° | 5,474x10°
Area total: 1199,73m?
Geometria ideal (plana)
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total
X - - - 0
Y - - - 3,735x10°°
Z - - - 5,777x10°
Caso perfecto
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total
X - - - 0
Y - - - 4,214x10°
Z - - - 5,919x10°

Tabla 6.4 a, b, y c — Fuerzas resultantes y totales (N) en: a) los elementos componentes de una
SSPT con los valores realistas previamente determinados, b) los elementos componentes de una
SSPT con los valores geométricos ideales (haz enfocado) y dpticos ideales (caso perfecto), y c)
velas solares planas de area y caracteristicas equivalentes.
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Radio de referencia del colector:

100m

Reflectividad disminuida

Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X -6,776x10% 0 4,066x10%° | 3,388x10%° 0
Y -2,186x10™%° 0 5,733x10% | 5,733x10% | 5,741x10”
Z 1,945x10" 3,087x10° -6,488x10% | 1,297x10" | 1,298x10"
Radio del colector disminuido
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X -9,656x10%° 0 6,776x10%° | -2,880x10™%° 0
Y 9,233x10™%° 0 8,573x107 | 8,573x10% | 8,585x10”
Z 2,090x10" 4,967x10” -9,701x107% | 1,120x10" | 1,122x10*
Radio del director aumentado
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 2,711x10°%° 0 3,558x10%° | 6,268x10™%° 0
Y 3,102x10™"° 0 1,023x10" | 1,023x10" | 1,031x10*
yA 2,527x10™" 7,717x10° -1,166x10™" | 1,362x10" | 1,365x10"
Radio de referencia del colector: 100m
Geometria ideal (en foco)
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 9,826x10™%° - -5,082x10°" | 9,317x10™° 0
Y 3,988x10™"° - 1,052x10" | 1,052x10" | 1,053x10"
yA 2,579%x10" - -1,190x10* | 1,389x10" | 1,392x10*
Caso perfecto
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total Analitico
X 1,863x10™"° - 0 1,863x10™"° 0
Y 4,503x10™"° - 1,320x10" | 1,320x10" | 1,321x10"
Z 2,724x10" - -1,320x107" | 1,404x10" | 1,405x10*
Area total: 30787,8m?
Geometria ideal (plana)
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total
X - - - 0
Y - - - 9,584x10™
Z ; - - 1,482x10"
Caso perfecto
Eje/Componente Colector Membrana Auxiliar Director Total
X - - - 0
Y - - - 1,081x10"
Z - - - 1,519x10"

Tabla 6.5 a, b, y c - Fuerzas resultantes y totales (N) en: a) los elementos componentes de una
SSPT con los valores realistas previamente determinados, b) los elementos componentes de una
SSPT con los valores geométricos ideales (haz enfocado) y dpticos ideales (caso perfecto), y c)
velas solares planas de area y caracteristicas equivalentes.
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6.4.2 Analisis de los resultados
De las tablas expuestas puede extraerse la siguiente serie de conclusiones:

e En todos los casos, las fuerzas obtenidas mediante la disminucién de la reflectividad de la
membrana del colector para el control térmico de la estructura, son las menores, haciendo
gue este método pueda ser descartado con seguridad, ya que sumado a esto, para este
caso la masa sera necesariamente mayor a la del de control térmico mediante un area de
colector disminuida, que presenta mejores caracteristicas propulsivas.

e Este no es el caso para las otras dos alternativas, ninguna de las cuales podra ser
descartada sin tomar en cuenta la masa total del vehiculo, ya que, mientras que el caso de
radio de colector disminuido ofrece menor empuje, su masa sera inferior al caso de radio
de director aumentado, donde no solo el area del director serd mayor, sino también la del
colector, afiadiendo un peso no despreciable a la estructura.

e Talycomo fue sefialado por Fieseler et al. (2015) en su estudio de DRSPT, resulta evidente
al comparar las fuerzas resultantes en el eje Y, que seran las dirigidas a lo largo del vector
de velocidad angular del vehiculo en érbita, que en los casos de geometrias y eficiencias
reflectivas ideales, o “casos perfectos”, las SSPT son claramente superiores a las velas
planas con relaciones mantenidas en todo tamafio: 1,22. Sin embargo, mas aun, a
diferencia de las DRSPT, donde los autores determinaron que sin caracteristicas épticas
ideales, las velas poseen pérdidas de tal magnitud que son incapaces de equiparar las
fuerzas logradas por velas tradicionales; en el caso de las SSPT, puede observarse como al
ser menores (eficiencia reflectiva de 88% comparado al 68% de las DRSPT), debido a que
solo estan presentes dos superficies en el sistema, cuando el haz puede enfocarse sobre
un punto del director, la propulsion lograda sigue siendo significativamente superior a la
factible mediante configuraciones planas por un factor de 1,1 (similar al caso de area de
director incrementada, pero sin el compromiso de una mayor masa en la estructura, y mas
aun, ligeramente mayor puesto que el area central del colector donde no impactaran los
rayos es menor, aumentando ligeramente el area atil de la vela).

e De los valores obtenidos para velas solares planas, se observa como el mero hecho de
conceder que las mismas sean capaces de mantener una geometria plana, permite
mediante el uso de la misma area, la superacién en todos los casos del empuje logrado por
las SSPT realistas, salvo en el caso del area de director aumentada. Debido a esto, sera
crucial la comparacion de las masas y aceleraciones de los vehiculos a modo de poder
establecer si realmente las SSPT son capaces de proporcionar una mejora de rendimiento.

e Finalmente, puede observarse como el empuje proporcionado en todos los casos por la
membrana auxiliar agregada a fines de compensar los momentos de rotacion en el
sistema, son despreciables respecto a los valores totales.

Se destaca en este punto que los valores obtenidos en el eje X se deben a pequefias asimetrias en
la distribucién de rayos en las superficies y errores de redondeo, sin embargo, puede observarse
como sus valores son tan pequeios que no influyen en los calculos realizados.
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6.5 Peso del vehiculo

Finalmente, para la apropiada estimacion de la performance de las velas, resulta necesario el
calculo de la masa que compondra los vehiculos.

Para esto se emplearon los siguientes valores:
e Colector y soporte:

La masa del colector fue cuantificada como la masa de la membrana que compone su area. Su
valor, superior al de un area equivalente en una vela plana, proviene del hecho de que el colector
de una SSPT presenta, a diferencia de esta ultima, una curvatura que aumentara su superficie total.

Su valor es obtenido sabiendo que la pardbola que conforma el colector estara definida por Ia
ecuacion:

X¥(x,y,2) =x2+y2+4fc(z— f;) =0 (6.5.1)

Por lo que:

2 y2
Z = fC _E_‘l-_fc (652)

Y se tiene que para el drea de una superficie general definida por z = §(x,y)

R
5= ffr \/1 + e + [ ()] d4 (65.3)

Doénde:

£,(0y) = dy = -2 (65.4)

fiGoy) = du =~ A
2f;

2fc

Por lo que:

_ Xyt
=] J L 659

Que puede simplificarse significativamente al convertir las coordenadas de sistema cartesiano a
polar mediante las definiciones:

x =1 X cos(0) (6.5.6)
y =1 Xsin(0) (6.5.7)

dA =rdrdf (6.5.8)
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De forma que, sabiendo que Ry <7 < Rypax, ¥ que 0 < 0 < 2m, puede procederse con el

desarrollo:

1

(x2+y?) = e (r?cos(6)? + r2sin(9)?) = e

c

Y el drea estd dada por la integral:

21
f
0

Rmin

Rmax 2

r 27 ~Rmax
5 rdrdf = f f
4fc 0

1+

Rmin

Que para los casos desarrollados, brinda los valores:

r2

C

2
1+

Af.?

(6.5.9)

rdfdr (6.5.10)

Radio de Ref. disminuida / Radio del colector | Radio del director Vela solar
referencia del Caso ideal (m?) disminuido (m?) | aumentado (m?) plana (m?)
colector (m)
3,22 32,40 27,59 31,76 32
7,72 186,31 154,37 182,68 183,54
19,74 1218,05 937,78 1194,55 1200
100 31258,2 25127,9 30654,2 30793,46

Tabla 6.6 - Area total de la membrana del colector. A notar, al trabajar con los mismos radios de
colector y director que la geometria inicial ideal no modificada del problema, el caso de
reflectividad disminuida comparte el valor de area del caso ideal para SSPT.

Con las areas empleadas estando definidas (las areas de las membranas auxiliares compensadoras
de los momentos generados no fueron incluidas al consistir en un 0,01% de la masa total del
colector), se requiere Unicamente de las densidades por unidad de area de sus materiales

componentes.

Las mismas, se exponen a continuacién (los valores de densidad y grosor fueron detallados en la
seccion de materiales del colector, salvo la densidad del cromo, incluida en esta instancia):

Material Densidad (g /cm?3) Grosor (um) Densidad superficial (kg/m?)
Kapton 1,42 2 2,84 x 1073
Aluminio 2,70 0,1 2,70 X 107°
Cromo 7,14 0,0125 8,925 x 1075
Total - 2,1125 2,956 x 1073

Tabla 6.7 - Propiedades de los materiales componentes de la membrana de la vela solar definida.

De este modo, se tendra para las areas de la Tabla 6.6, las masas expuestas en la Tabla 6.8.
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Radio de Ref. disminuida / Radio del colector | Radio del director Vela solar
referencia del caso ideal (kg) disminuido (kg) aumentado (kg) plana (kg)
colector (m)
3,22 9,577 x 1072 8,156 x 102 9,388 x 1072 9,459 x 10?2
7,72 5,507 x 1071 4,563 x 1071 5,398 x 1071 5,425 x 1071
19,74 3,601 2,772 3,531 3,547
100 92,40 74,28 90,61 91,03

Tabla 6.8 - Masas correspondientes a las membranas de los colectores definidas.

Por otra parte, como fue mencionado al principio de esta sub-seccién al aclarar que el peso de
esta unidad seria cuantificado Unicamente mediante el calculo de la masa de la membrana; el peso
de los soportes de la misma fue despreciado.

Esto fue debido a que a pesar que numerosos autores han desarrollado diversas formas de
soporte estructural para membranas a utilizar en aplicaciones espaciales (antenas, algunas de las
cuales pueden observarse en las Figuras 6.3 y 6.4), incluyendo las publicaciones de Cadogan, Lin, y
Grahne (1999); Smalley y Tinker (2002); Fang et al. (2002), y Huang et al. (2004); asi como el
experimento de antena inflable de NASA, conducido en 1996; en todos estos casos, el sistema de
soporte, elaborado con el objetivo de disminuir la masa total del vehiculo, pero sin las exigentes
restricciones que deberian ser impuestas para que el mismo sea apto para su empleo en la
elaboracion de velas solares, presenta pesos prohibitivos para el tipo de aplicacion aqui
desarrollado.

Esto es significativo, en tanto no solo las membranas (de soporte) son de masas superiores a las
empleadas en todo tipo de vela solar posible, sino también, debido a que su desenvoltura y
activacion requiere que las mismas sean infladas mediante diversos tipos de gas, que en todo caso
aportaran un porcentaje considerable de la masa estructural. A modo de ejemplo, en Ia
configuracién provista por Smalley y Tinker (2002) (Figura 6.3a), el aire interno en la membrana
aporté el 73% del peso total de los componentes inflables del vehiculo en su estado funcional
(13,8kg de 18,8kg); misma proporcién que la publicada por Fang et al. (2002) para la antena de 1
metro (Figura 6.3b) (0,74kg de 1,01kg).

Por ende, al no haberse encontrado ningun sistema satisfactorio a los fines aqui planteados, se
decidié no penalizar a los sistemas con esta masa adicional. Sin embargo, cabe aclarar que tanto
debido a la geometria de los vehiculos, los sistemas de despliegues disponibles para las velas
solares planas (mastiles y pesos de punta), y a los posibles requerimientos de forma mas estrictos
para las SSPT, los soportes del colector de estas uUltimas seran necesariamente de igual o mayor
masa que para el caso de las velas solares planas.
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Figura 6.3 - a) Antena inflable de 5m (concentrador y soportes cénicos), b) Antena inflable
reflectiva de banda X de 1 metro, c) Antena inflable reflectiva de banda Ka de 3 metros.
Fuentes: a) Smalley y Tinker (2002), b) y c) Huang, Fang, Lovick, y Lou (2004)

Figura 6.4 - Experimento de antena inflable a) y b) en funcionamiento y c) durante su activacion.
Fuente: NASA
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e Director:

Tal como en el caso del colector, la masa de la unidad fue calculada mediante la sumatoria de la
densidad superficial de sus elementos componentes a lo largo del drea de la unidad.

De esta manera, para los casos desarrollados, se requiere el calculo de las dreas de sus respectivos
directores, expuestas a continuacién:

Radio de referencia Ref. disminuida / Radio del colector Radio del director aumentado
del colector (m) disminuido / Caso ideal
3,22 0,65 x 0,46 0,94 0,91 x 0,644 1,84
7,72 1,54 x 1,09 5,27 2,16 x 1,53 10,38
19,74 2,79 x 3,91 34,27 3,906 X 5,465 67,06
100 14,14 x 20 888,44 19,8 x 27,72 1724,28

Tabla 6.9 - Longitudes radiales (m) y areas totales (m?) de los directores. Nuevamente se
considerd que el caso ideal comparte el valor del esquema de reflectividad disminuida, bajo el
fundamento hipotético de que pudiera lograrse una distribucion térmica y mitigacion efectiva a lo
largo de la superficie.

Ahora, se tiene para las densidades por unidad de area de sus materiales componentes (los
valores de densidad y grosor fueron obtenidos a partir de las fichas técnicas de sus
manufacturadores, exceptuando la densidad de la pintura negra MLS-85-SB de AZ Technology, no
disponible, que fue estimada como equivalente a la de productos similares de la misma empresa, a
su vez aproximadamente similar a la del agua).

Material Densidad (g /cm?3) Grosor (um) Densidad superficial (kg/m?)
Plata 10,49 25 2,622 x 1071
Fibra de vidrio S-glass 2,49 0,1 2,49 x 10~*
Pintura MLS-85-SB 1 40 4 x 1072
Al,04 3,95 25 9,88 x 102
Total - 90,1 4,012 x 1071
Total sin Al,04 - 65,1 3,025 x 1071

Tabla 6.10 - Propiedades de los materiales componentes del director de la vela solar definida. Se
incluye el caso en el que la capa adicional de éxido de aluminio (Al,03) no fue considerada.

De este modo, se tendrd para las dreas de la Tabla 6.9, las masas expuestas en la Tabla 6.11.

Radio de referencia del | Ref. disminuida / Radio del colector Radio del director aumentado
colector (m) disminuido / Caso ideal (kg) (kg)
3,22 3,772 x 1071 7,383 x 1071
7,72 2,115 4,165
19,74 13,75 26,91
100 356,49 691,87

Tabla 6.11 - Masas de directores definidos.
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Una simple inspeccion de los valores obtenidos, comparando los mismos a aquellos calculados

para los colectores considerados, demuestra el considerable aporte de este elemento a la masa

total del vehiculo, de modo que, con la necesidad de explorar posibilidades para la reduccién de la

misma, surgieron dos alternativas:

o Por un lado, la posibilidad de eliminar la capa adicional de Al, 0, aifiadida con el objetivo
de aumentar la emisividad en la cara frontal de la unidad. Siendo que este componente
realiza el aporte menos significativo de mitigacién de la carga térmica, se estimd que
variando la configuracién del vehiculo levemente, podria prescindirse del mismo,
eliminando un 25% de la masa del director, como puede observarse en la Tabla 6.10.

o Otra alternativa, ya mencionada en la seccion de analisis de temperaturas en el director,
seria la de la mantencion Unicamente del area de la unidad impactada por el haz incidente,
y su periferia, a donde la temperatura seria conducida para lograr el equilibrio térmico.

De las cuales se optd por la ultima al ser la mas aplicable al caso real ya desarrollado.

Del analisis de los resultados obtenidos durante el estudio de las temperaturas del director bajo
diferentes mecanismos de mitigacion (visibles en las Figuras 5.23, 5.24, y 5.25) pueden estimarse

las areas minimas de director necesarias en cada caso como:

= 559% del dreainicial para el caso de reflectividad disminuida.

=  65% para el caso del radio del colector disminuido.

= Y 60% para el caso del radio del director aumentado.

De modo que las dreas obtenidas seran en esta instancia:

Radio de referencia Ref. disminuida / Caso Radio del colector Radio del director
del colector (m) ideal (m?) disminuido (m?) aumentado (m?)
3,22 0,52 0,61 1,10
7,72 2,90 3,43 6,23
19,74 18,85 22,28 40,24

100 488,64 577,49 1034,6

Con las masas correspondientes:

Tabla 6.12 - Minimas areas admisibles de los directores.

Radio de referencia Ref. disminuida / Caso Radio del colector Radio del director
del colector (m) ideal (kg) disminuido (kg) aumentado (kg)
3,22 2,086 x 1071 2,448 x 10~1 4,414 x 1071
7,72 1,164 1,376 2,500
19,74 7,564 8,940 16,15
100 196,07 231,72 415,13

Tabla 6.13 - Masas de directores de area reducida definidos.
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Debe notarse que los resultados expresados en la Tabla 6.13 son estimaciones de las masas
minimas alcanzables por los sistemas aqui desarrollados, sin la necesidad de introducir
modificaciones significativas en los mismos. Las mismas seran los valores empleados de aqui en
adelante.

e (Carga util y bus:

Despreciada a la hora de estimar la performance de vehiculos de este tipo en otras publicaciones,
la naturaleza de una SSPT, que requiere del balance de la masa de la estructura en el punto donde
la fuerza actuante serd aplicada sobre la misma (resultante sobre el director); forzo a la inclusion
de este valor en esta instancia.

Afortunadamente, como se mencioné al definir los patrones sobre los cuales se basarian los
tamafios de vela a desarrollar en este informe, se cuenta con casos de velas concisos sobre los
cuales delimitar estas cargas.

Estos son:

o Vela pequeiia (Lightsail-1): tres unidades CubeSat, 3kg aprox.
o Vela mediana (IKAROS): GAP, ALADDIN, y VLBI; 4kg aprox.
o Vela grande (Concepto de antena): seis unidades CubeSat, 6kg aprox.

En cuanto a la vela de 100m, empleada como referencia para los calculos realizados, la misma fue
mantenida al considerarse su utilidad como patron para el caso de escalas mayores, de
aplicaciones puramente especulativas, por lo que se decidid elegir para la misma la carga de la
sonda destinada al sobrevuelo de Plutén: “New Horizons”, de 30,4kg, a modo de permitir
continuar con los cdlculos de este modelo.

Cabe aclarar: lejos de proveer cifras especificas para el disefio y desarrollo de vehiculos de este
tipo, dichos valores consisten en aproximaciones a modo de poder estimar las magnitudes con las
que estos vehiculos pudieran contar en aplicaciones realistas. De esta forma, se optd por
considerar a la masa de cada unidad CubeSat como el minimo posible (1kg/ud.) para poder
completar los calculos restantes. La misma, no afectara los resultados expuestos a continuacion.

e Soportes de carga / Mastiles:

Finalmente, el Ultimo elemento constitutivo de las velas seran los soportes que unirdn el colector

al director, y este a su vez a la carga util.

Su longitud estard dictada exclusivamente por la distancia focal, o mas precisamente “de
desenfoque”, previamente calculada para cada caso entre el colector y el director; y respecto a la
carga util, la misma deberd ubicarse a tal distancia que permita el balance de cargas a ambos lados
del director, con este como centro de masa del vehiculo.

Si bien existen diversos tipos de soportes desplegables de baja densidad y gran resistencia, tales
como el empleado por Inflatesail (Macdonald, 2014), o aquellos considerados para al concepto de
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vela “Cord Mat Sail” ( Greschik et al., 2005), que incluirian un sistema de refuerzo adicional; las
consideraciones de masa, rigidez estructural y facilidad de despliegue sin la inclusidon de grandes
masas, y minimo tamafio inicial, llevaron a la eleccion del sistema ultraliviano escalable y
enrollable cuya validaciéon fue propuesta bajo el programa de vuelo “SAILMAST” (Scalable
Architecture for the Investigation of the Load Managing Attributes of a Slender Truss) (McEachen,
Trautt, y Murphy, 2005).

Con una densidad lineal de 0,031kg/m y la capacidad de ser almacenado en un espacio menor al
1% de su longitud final (previo a su despliegue), se considerd que el mismo seria al mas apto para
esta aplicacion bajo la premisa de que las deformaciones debidas a fuerzas actuantes sobre la
estructura, una vez desplegada la vela, serdn despreciables. Sin embargo, cabe aclarar que
alternativas como las consideradas por Greschik et al. (2005), que presentan refuerzos adicionales
al sistema principal (en el caso de la publicacién, a un lado del mastil), no necesariamente
presentan un incremento significativo en la masa total resultante, siendo su densidad de
0,050kg/m para el caso de la publicacién citada.

Se tiene de este modo para cada caso:

Radio de Reflectividad Radio del colector | Radio del director Caso ideal
referencia del disminuida disminuido aumentado
colector (m)
3,22 6,12 0,1897 6,04 0,1872 5,94 0,1841 6,54 | 0,2027
7,72 14,68 | 0,4551 14,46 | 0,4483 | 14,26 | 0,4421 | 15,67 | 0,4858
19,74 37,65 1,167 36,77 1,140 36,55 1,133 40,08 | 1,242
100 190,09 | 5,893 | 186,75 | 5,789 | 184,92 | 5,733 | 202,97 | 6,292

Tabla 6.14 - Longitudes de mastiles (m) entre el colector y el director, y masas correspondientes
(kg) para los casos definidos (la longitud del mastil no es igual a la longitud de distancia focal/de
desenfoque debido a la perforacion central de la vela).

Por lo que para lograr el balance de la estructura (centro de masa en el director) se tendra:

L, X m; + z L X My = Lygsas X Myggar = 0 (6.5.11)
lado1l lado?2

Y por ende:

Lmastl

(Lmastl X Mcarga) + <( ) X (Lmastl X Dmast))

Lmastz

= (Lmastz X Mcol) + << ) X (Lmastz X Dmast)> (6-5-12)

Con Dy, 45: siendo la densidad lineal del mastil.
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El célculo del valor a compensar brinda como resultado:

Radio de Reflectividad Radio del colector | Radio del director Caso ideal
referencia del disminuida (mkg) | disminuido (mkg) | aumentado (mkg) (mkg)
colector (m)
3,22 1,167 1,058 1,104 1,289
7,72 11,42 9,839 10,85 12,43
19,74 157,55 122,89 149,76 169,22
100 18124,42 14412,34 17285,67 19392,97

Tabla 6.15- Sumatoria de los productos de masa y distancias en el lado del colector, calculados

mediante el peso del mismo, y del mastil uniéndolo al director.

Por ende se tendra:

Radio de Reflectividad Radio del colector | Radio del director Caso ideal
referencia del disminuida disminuido aumentado
colector (m)
3,22 0,3881 | 0,0120 | 0,3520 | 0,0109 | 0,3674 | 0,0114 | 0,4288 | 0,0133
7,72 2,825 0,0876 | 2,437 | 0,0755 | 2,685 | 0,0832 | 3,072 | 0,0952
19,74 24,68 0,7651 19,50 | 0,6045 | 23,53 | 0,7294 | 26,40 | 0,8184
100 479,14 14,85 | 394,67 | 12,23 | 460,49 | 14,28 | 506,91 | 15,71

Tabla 6.16 - Longitudes de mastiles entre la carga y el director (m), y masas correspondientes (kg)
para los casos definidos.

Es destacable en la Tabla 6.16 que tanto la longitud de los mastiles requeridos como la masa de la

carga util, asi como la del director, pudieran representar una limitacion significativa en lo que

respecta al uso de los soportes definidos para el caso de las velas de 100m de radio.

Con los calculos realizados, se tiene ahora como resultado la sumatoria de masas:

Radio de Reflectividad Radio del Radio del Casoideal (kg) Vela solar plana
referencia | disminuida (kg) colector director (kg)
del col. (m) disminuido (kg) | aumentado (kg)
3,22 0,5061 | 3,506 | 0,5245 | 3,5245 | 0,7308 | 3,7308 | 0,5204 | 3,520 | 0,09459 | 3,0946
7,72 2,257 | 6,257 | 2,356 | 6,356 | 3,565 | 7,565 | 2,296 | 6,296 | 0,5425 | 4,543
19,74 13,10 | 19,10 | 13,46 | 19,46 | 21,54 | 27,54 | 13,23 | 19,23 | 3,547 9,547
100 309,2 | 339,6 | 324,0 | 3544 | 5258 | 556,2 | 310,5 | 3409 | 91,03 | 121,43

Tabla 6.17 - Masas totales de los disefios de SSPT definidos y las velas solares planas de areas
equivalentes a cada caso: A la izquierda: omitiendo la masa de la carga util; y a la derecha:
tomando a la carga util en cuenta.
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En la Tabla 6.17, para la cual cabe aclarar, fueron empleados los valores de masa de director
reducidos expresados en la Tabla 6.13, pueden observarse las significativas diferencias entre las
magnitudes de este valor para todos los posibles disefios de SSPT y las velas solares planas
ordinarias.

Del desarrollo de los valores expuestos a lo largo de toda esta seccion, resulta claro como la masa
del director contribuird de manera cada vez mas significativa a la masa total de la estructura a
medida que incrementa el area del colector, y por ende, a la necesidad de disipar la temperatura
generada por la radiacién incidente.

Siendo que como puede observarse el director constituira entre el 40% y el 80% de la masa total
del vehiculo (sin tomar en cuenta la carga util para los casos de velas mas pequefias), a pesar de
haber sido disminuida mediante las estrategias posibles; incluso en el caso de que la membrana
elegida para constituir el colector fuese de mayor espesor (5um), tal como en el caso de anélisis
similares a este (por ejemplo Fieseler et al., 2015), la discrepancia de los valores de masa de SSPT y
velas solares planas seguiria siendo considerable.

6.6 Parametros de los vehiculos

A modo de poder realizar una comparacion efectiva de los valores de fuerza y masa obtenidos en
esta seccion, fueron empleados los parametros tipicos de cuantificaciéon de performance utilizados
por velas solares, tal como son expuestos por Mclnnes (1999b):

e La aceleracidn caracteristica ay, definida como la aceleraciéon por presidon de radiacidn
solar para una vela enfrentada al Sol a una distancia de 1U. A. de este.
9,12n[mm/s?]

Qo =~ o] (6.6.1)

Donde o es la densidad por unidad de area (también denominada “carga de la vela”):
I 6.6.2
0= A ( b )

Y 1, la eficiencia reflectiva.

e El numero de ligereza (lightness number) 3, definido como la razén de la aceleracion del
vehiculo respecto a la gravitacional local del Sol.

_X 6.6.3
ﬂ—g(--)

b 53g/m? (6.6.4)
2nGMsc

Con G siendo la constante gravitacional universal, Mg la masa solar, L la luminosidad solar
y c la velocidad de la luz.
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Sumado al parametro adicional de aceleracion maxima en el eje Y: es decir, la fuerza de presién de
radiacion solar a 1 U. A. previamente calculada para este eje (Tablas 6.2 a 6.5), dividida por la
masa del vehiculo. Este ultimo, agregado a forma de brindar un pardmetro de comparacién que
tome cuenta la orientacion de la vela (angulo a), asi como su distancia al Sol en configuracion
nominal de érbita.

Al mismo tiempo, este ultimo deberia considerarse el mejor indicador de la ventaja del uso de una
SSPT, ya que al comparar las aceleraciones producto de las fuerzas transversales, se sabe por el
desarrollo tedrico previamente expuesto que:

Frsst = 2P(Acosa)cosasina y Fsspry = 2PAcosasina (6.6.5)

Por lo que normalizando las fuerzas obtenidas, se tendra para los angulos éptimos empleados en
el calculo de las fuerzas:

Frgor(a = 35,32)/2PA = 0,385 y Fegpre(a = 452)/2PA = 0,5

Se exponen a continuacién el valor de estas caracteristicas para los diferentes tamafios de vela y
configuraciones descriptas.

[Dichos pardmetros fueron también calculados sin tomar en cuenta el peso de la carga util en la
estructura, y los resultados fueron incluidos en el Anexo D]

Radio de referencia del colector: 3,22m

Parametros Reflectividad Radio del Radio del Caso ideal Vela solar
disminuida colector director plana
disminuido aumentado
Masa (kg) 3,506 3,525 3,731 3,520 3,095
n 0,42 0,77 0,77 0,77 0,88
o [g/m?] 108,21 127,75 117,47 108,64 96,71
ap [mm/s?] | 3,540 x 1072 | 5,497 x 1072 | 5978 x 1072 | 6,464 x 1072 | 8,299 x 1072
Aceleracion eje | 1,696 x 1072 | 2,662 x 1072 | 2,861 x 1072 | 3,098 x 1072 | 3,210 x 1072
Y [mm/s?]
B 1,414 x 1072 | 1,198 x 1072 | 1,303 x 1072 | 1,408 x 10~2 | 1,582 x 102

Tabla 6.18 - Parametros de performance de SSPT y vela plana equivalente para el caso de velas
pequenas.
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Radio de referencia del colector: 7,72m

Parametros Reflectividad Radio del Radio del Caso ideal Vela solar
disminuida colector director plana
disminuido aumentado
Masa (kg) 6,257 6,356 7,565 6,296 4,543
Ui 0,42 0,77 0,77 0,77 0,88
o [g/m?] 33,58 41,17 41,41 33,79 24,75
ay [mm/s?] 0,1141 0,1706 0,1696 0,2078 0,3243
Aceleraciéneje | 5,462 x 1072 | 8,271 x 1072 | 8,115 x 1072 | 9,958 x 1072 0,1257
Y [mm/s?]
B 4,556 x 1072 | 3,716 x 1072 | 3,695 x 1072 | 4,528 x 1072 | 6,182 x 1072
Tabla 6.19 - Parametros de performance de SSPT y vela plana equivalente para el caso de velas
medianas.
Radio de referencia del colector: 19,74m
Parametros Reflectividad Radio del Radio del Caso ideal Vela solar
disminuida colector director plana
disminuido aumentado
Masa (kg) 19,10 19,46 27,54 19,23 9,547
n 0,42 0,77 0,77 0,77 0,88
o [g/m?] 15,68 20,75 23,05 15,79 7,96
a, [mm/s?] 0,2443 0,3384 0,3047 0,4447 1,008
Aceleracion eje 0,1170 0,1648 0,1457 0,2131 0,3912
Y [mm/s?]
B 9,758 x 1072 | 7,374 x 1072 | 6,638 x 1072 | 9,690 x 102 0,1922
Tabla 6.20 - Parametros de performance de SSPT y vela plana equivalente para el caso de velas
grandes.
Radio de referencia del colector: 100m
Parametros Reflectividad Radio del Radio del Caso ideal Vela solar
disminuida colector director plana
disminuido aumentado
Masa (kg) 339,6 354,4 556,2 340,9 121,43
n 0,42 0,77 0,77 0,77 0,88
o [g/m?] 10,86 14,10 18,14 10,91 3,943
a, [mm/s?] 0,35271 0,49804 0,38712 0,64367 2,0354
Aceleracion eje 0,1688 0,2419 0,1839 0,3085 0,7893
Y [mm/s?]
B 0,1409 0,1085 8,434 x 102 0,1402 0,3880

Tabla 6.21 - Parametros de performance de SSPT y vela plana equivalente para el caso del patrén
de referencia de velas de mayor tamafio.
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6.6.1 Analisis de los resultados

Con todos los datos expuestos en esta seccion, compilados en forma de los parametros mas
representativos caracteristicos de las velas en las configuraciones estudiadas (expuestos en las
Tablas 6.18 a 6.21), resultan claras las siguientes conclusiones:

e De manera anticipada anteriormente, las configuraciones de SSPT mediante el uso de
reflectividad disminuida en la membrana del colector presentaron las caracteristicas mas
pobres de performance, incluso con la reduccién adicional de masa del director permitida
por las mismas, que les permitiria obtener un nimero de ligereza superior a las demas
opciones.

e Respecto a las alternativas consistentes en la disminucion del area de membrana de
colector y el aumento del drea del director, esta ultima solo se presenta como mas
ventajosa en el caso de la configuracién mas pequefa explorada, en virtud de la menor
relevancia de la masa del director respecto a la masa total del vehiculo, debido a la
inclusién de la carga util. (En las tablas del Anexo D puede apreciarse como al despreciar
esta ultima masa, la configuracion de director aumentado es siempre menos eficiente que
la de colector disminuido).

e Este ultimo punto es significativamente apreciable al comparar los valores de
aceleraciones resultantes en la configuracion ideal, en contraposicidon a la de director
aumentado, recordando de las Tablas 6.2 a 6.5, que las mismas presentan fuerzas
virtualmente iguales (salvo por las pequenas diferencias debidas a la menor area de
colector de la configuracién no ideal); sin embargo, la mayor masa del director en esta
ultima produce mayores pérdidas en eficiencia que el aumento que el mayor empuje es
capaz de proporcionar.

e Que siendo que la masa total del vehiculo representard el factor mdas importante en la
determinacion de su efectividad, las configuraciones mds pequefias seran aquellas en las
que las SSPT sean mas eficaces, al ser su mayor masa, proporcionalmente menor
relativamente a la masa de la carga util. Sin embargo, aun asi, la comparacién incluso del
caso de SSPT ideal con una vela plana equivalente demuestra la superioridad de esta
ultima en toda instancia, lo que es agravado por la pérdida adicional debida a la
reflectividad no ideal de dos superficies respecto a una.

e El efecto de la masa del director es ain mas notorio al contrastar las tablas expuestas con
aquellas presentadas en el Anexo D, donde al despreciarse la masa de la carga util, las
velas solares planas mantienen proporcionalidad, y por ende su aceleracidn caracteristica
y numero de ligereza, en contraposicidon a las SSPT que aumentardn en este caso en
eficiencia propulsiva al decrecer el efecto de la masa del director, respecto al empuje
obtenido.

e Debe notarse que a pesar de que los pardmetros caracteristicos no fueron calculados para
los casos de velas “perfectas” (propiedades dpticas ideales), carentes de significado fisico
al tomar en cuenta como una reflectividad especular ideal alteraria completamente la
configuracion del vehiculo (reflectividad térmica aumentada, y por ende, menor masa y
dimensiones); en el caso de que la misma fuese considerada, es notorio como el aumento
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de fuerza de 1,22 respecto a la configuracién plana no seria suficiente para compensar la
masa incrementada de las configuraciones exploradas.

En resumen: incluso en una configuracién ideal donde el haz de radiacién pueda ser enfocado en
un punto en el director, las SSPT serdn menos eficientes que las velas planas tradicionales debido a
su mayor masa y pérdida de eficiencia reflectiva inherente. Debido a esto, los casos en los que la
masa de carga util sea extremadamente superior a la del resto del vehiculo serdn los Unicos en los
cuales las SSPT pudieran aproximarse en performance a las velas solares planas.

En términos simples, la masa agregada producto de la necesidad de disipacidn térmica en el
director es tal que no permite que con la tecnologia actual aqui explorada, las SSPT sean una
opcién viable frente a las velas solares planas. Esto sumado a la pérdida de reflectividad adicional
debida a la mayor cantidad de superficies reflectivas demuestra la necesidad de un avance
tecnolégico de materiales significativo en ambos frentes antes de que las SSPT pudieran
considerarse como una opcién de propulsién efectiva.

[A modo de aclaracidn, es prudente notar en esta instancia como todas las masas obtenidas en los
calculos realizados son menores a las presentadas por las velas solares seleccionadas a modo de
patron de referencia. Esto se debe a la seleccién de materiales utilizados para su composicion, asi
como las especificaciones de propiedades tales como su grosor. Sin embargo, es destacable que al
haberse considerado los mismos materiales constitutivos para ambas: las velas solares planas y las
SSPT; los resultados mantienen su validez al consistir en cualquier circunstancia en una version
“escalada” del problema.]

6.7 Control, actitud y estabilidad

Si bien el analisis actitudinal y de control de una vela solar SSPT fue planteado como uno de los
objetivos principales del trabajo aqui expuesto, las conclusiones alcanzadas en la seccién anterior
permiten apreciar la inutilidad del desarrollo formal de estos vehiculos, al menos en fines practicos,
puesto que hasta que las barreras tecnolégicas planteadas por su mayor masa y menor
reflectividad no sean superadas, la configuracién de las mismas no podra ser apropiadamente
definida.

Simplemente a modo de brindar completitud y una forma de cierre del tema, se menciona aqui
como desde publicaciones tempranas referentes al funcionamiento de velas solares de doble
reflexion tales como la realizada por Flint (2004), se sefiald la inestabilidad intrinseca de esta
configuracioén, y la posibilidad de controlar la estabilidad del vehiculo mediante la adicién de area
reflectiva al colector o aletas independientemente operables.
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El problema de control, actitud y estabilidad de una SSPT ideal fue abordado por Guerman et al.
(2008a, 2008b, 2013), donde, ademas de desarrollar las condiciones de estabilidad de un vehiculo
de estas caracteristicas (probando que para SSPT con reflectividades no ideales, la misma es
posible), los autores desarrollarian una metodologia posible de control activo de las SSPT
mediante la rotacidn del colector y el empleo de tres aletas adicionales a esta unidad.

Finalmente, respecto a la operacidon de la vela propiamente dicha, en contraposicién a desarrollos
anteriores de velas solares compuestas (Dachwald y Wurm, 2009; Guerman et al., 2009), donde el
angulo entre el director y el colector es una variable de control viable; en el caso de las SSPT aqui
desarrolladas, la variacion del angulo de este componente no serd ahora factible debido a la
necesidad de repartir la carga térmica sobre la superficie del mismo, por lo que en este caso, la
Unica forma de afectar la drbita del vehiculo una vez desplegado, sera la rotacién del director
alrededor del eje central de la estructura (que a su vez, deberd ser acompafada por la membrana
auxiliar compensadora de momentos de fuerza, en caso de que la misma sea incluida).
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6.8 Resumen del capitulo

En esta seccién fueron concretadas las definiciones de las caracteristicas que permitirian realizar el
disefio de una SSPT, segln los requerimientos de sus componentes, y del vehiculo como unidad
completa.

Luego de estipular las propiedades que deberdn presentarse en una membrana encargada de
balancear los torques que afectarian a la estructura (desalineando a la misma respecto del eje del
Sol con el cual el eje central debera encontrarse en linea para el funcionamiento de la vela), se
procedid al calculo de las fuerzas totales y experimentadas por cada elemento del vehiculo, para
asi, junto a la masa de la estructura posteriormente estimada para cada configuracion, permitir la
obtencidon de los valores paramétricos que caracterizan a los vehiculos investigados, y su
comparacion a las velas planas tradicionales.

[A notar, durante el calculo de la masa de las diversas configuraciones fueron tomadas en cuenta
estrategias de reduccion de masa, a modo de brindar las configuraciones mas dptimas posibles
para este tipo de vehiculos (SSPT), y mas aun, fueron despreciados aquellos aspectos que
preliminarmente pudieran ser negativos para los mismos.]

Si bien dicha contraposicién presenté en un comienzo resultados prometedores, al tomar en
cuenta Unicamente las fuerzas que las distintas velas pudieran ejercer, donde ciertas
configuraciones de SSPT se demostraron superiores a las velas solares planas; al considerar las
aceleraciones posibles de alcanzar mediante estos vehiculos, las SSPT no ideales resultaron ser
significativamente inferiores a las velas solares planas en todos los casos.

Se demostré asi que a pesar de permitir en algunos casos fuerzas de empuje operacionales
superiores a las velas planas, la restriccion de estas magnitudes producto de una reflectividad no
ideal cuyo efecto es exaltado por la presencia de multiples superficies reflectivas, sumado a la
mayor masa intrinseca a estas configuraciones, hace que las mismas resulten desventajosas con la
tecnologia actualmente disponible.
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7 Perfil de mision representativo

7.1 Aspectos relevantes
Con los desarrollos realizados a lo largo del informe, se cuenta ahora con un panorama general de
las propiedades caracteristicas de las SSPT, sus requisitos y limitaciones, y sus capacidades.

Tal y como fue demostrado en la seccidn anterior, al considerar a las mismas como una estructura
completa en base a las propiedades de sus componentes, estas resultaron (tomando en cuenta las
limitaciones tecnoldgicas actuales) inferiores en su desempefo respecto a sus contrapartes
tradicionales, las velas solares planas. Sin embargo, se consideré apropiado culminar el desarrollo
demostrando la diferencia de performance obtenidas entre ambos vehiculos mediante el trazado
de lo que pudiese ser una mision caracteristica para este tipo de estructuras.

Para esto resulta necesaria:

e Ladescripcidon de trayectorias dptimas o ideales para este tipo de vehiculos.
e Ladeterminacion de las condiciones idéneas de vuelo.
e Y finalmente, el trazado de la mision.

7.2 Trayectoria

Si bien varios autores remarcados durante la revision literaria cubrieron el aspecto del disefo de
trayectorias dptimas para este tipo de vehiculos, un tipo en particular destaca por sobre las demas:
trayectorias logaritmicas espirales.

Tal y como son expuestas en Mclnnes (1999b), las mismas resultan una opcién atractiva para
transferencias interplanetarias puesto que: pueden ser generadas para cualquier tipo de vehiculo
de baja propulsion, y a que este tipo de trayectorias requieren de una aceleracién inducida que
varie inversamente con el radio orbital, el cual es el caso para las velas solares en general. Pero
mas aun, estas resultan absolutamente ideales para las SSPT aqui desarrolladas, puesto que
requieren que la actitud del vehiculo se encuentre fija respecto a la linea Sol-Vela (en el caso de
una SSPT, el 4ngulo entre esta linea y la normal al director), y como fue mencionado, las SSPT se
encuentran significativamente restringidas en lo que respecta a su control operacional, al no
poder modificarse el dngulo del director, al menos sin afectar el disefio total del vehiculo, y por
ende, disminuir ain mas su performance.

De este modo, la caracteristica inherente a las trayectorias espirales logaritmicas (TEL de aqui en
adelante) de contar con una ley de control extremadamente sencilla, habilitan el uso de las SSPT
tal y como fueron desarrolladas, sin la necesidad de modificaciones adicionales (Por ejemplo:
variacion de reflectividad para el control de velocidad).
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A notar: las TEL no son carentes de defectos, en tanto que, debido a su incapacidad de igualar las
velocidades de las érbitas iniciales y finales para el caso de transferencias entre drbitas circulares,
las mismas presentan dificultades en su aplicacién practica a la transferencia interplanetaria, que
requerird de un significativo exceso hiperbdlico en su lanzamiento (impulso para su inyeccién
orbital), y de la mitigacion del exceso hiperbdlico en la drbita de llegada (mediante empujes
externos auxiliares, o la liberacion de la carga util de la vela, y su posterior aerofrenado).

7.2.1 Fundamentacion
En primera instancia, se tiene, tal y como es demostrado en Mclnnes (1999b), que la ecuacién de
movimiento para una vela solar perfectamente reflectiva en una érbita centrada en el Sol en un
marco de referencia inercial, sera:

d’r pu

- Lo~ 2
W+r—2r=,8r—2(r-n) n (7.2.1)

Con:

e r=r,—1r; donder;yr,son las posiciones del Sol y del vehiculo respectivamente, en
un sistema inercial.

e 7 es el vector unidad en la direccién Sol-Vela.

e u=G(M+m), donde G es la constante de gravitacién universal, M la masa solar y mla
masa de la vela, por lo que a fines practicos u = GM.

Asi también, el autor define al angulo de cono a como el angulo entre la normal a la superficie y la
linea Sol-Vela, y al angulo de reloj § como aquel entre la proyeccién de la normal a la vela y una
direccion de referencia a un plano normal a la linea Sol-Vela. Esta consideracidn es valida para el
caso ideal en el que la direcciéon de la fuerza resultante en la vela coincide con la normal a la
misma (ya que estos angulos refieren a la primera, es decir, a la fuerza resultante, y no a la normal
de la superficie). (Figura 7.1)

Esto permite resolver el vector normal n en direcciones orbitales radial, normal, y transversal; de
la forma:

n=cosar+sinacosdp +sinasindp xr (7.2.2)
Con p siendo el vector unitario normal al plano orbital.

[A notar, los desarrollos de esta subseccién fueron extraidos de Mclnnes (1999b), y fueron
expuestos a continuacion a modo de referencia para el desarrollo de las secciones subsiguientes].
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Figura 7.1 - Angulos de cono y reloj para una vela solar.
Fuente: Mclnnes (1999b)

Con esto, la ecuacién de movimiento vectorial puede ser resuelta en coordenadas polares (Figura
7.1) de la forma:

d2r dg\? do\> m M
W_r(ﬁ> _T(E) c052¢=—r—2+ﬁr—2cos3a (7.2.3)

1 d(zde) ) (d9><d¢)_ L H , S (724
rCOS(Pdt i)~ )\ g smgb—ﬁrzcos asinasind (7.2.4)

L (290 (Y sinpos = phrcos asinacoss (725
rdtr It r T smgbcosqb—ﬁrzcos asinacosd (7.2.5)

Donde el plano ¢ = 0 es definido como el plano de la ecliptica, con ¢ = % dirigido hacia el polo

norte; y la direccion 8 = 0 serd definida como el primer punto de Aries.

. g . . V1 .
De este modo, al considerarse TELs en el plano ecliptico, con un angulo de reloj § = > la actitud

quedara definida exclusivamente por el dngulo de cono «, y las ecuaciones desarrolladas tomardn
la forma:

d?r doy? U U
F_7«<E) :—r—2+ﬁr—2cos3a (7.2.6)

d?e dry /d@ T
rﬁ +2 (E) (E) = Br—zcos asina (7.2.7)
De aqui, es observable que el efecto de la componente radial serd el de mitigar el efecto de

atraccidon gravitatoria, mientras que sera la componente transversal, la que permita la
modificaciéon del momento angular de la drbita.
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Trayectoria espiral

Figura 7.2 - Trayectoria espiral logaritmica.
Fuente: Mclnnes (1999b)

Para un angulo « fijo se tiene como solucidn para este sistema de ecuaciones:
r(0) = ryef Y (7.2.8)
Con y siendo el angulo entre el vector de velocidad de la vela y la direccidn transversal (Figura 7.2).

Diferenciando esta Ultima expresion se tiene:

dr c deo 729
dt—ranydt (7.2.9)

d?r d?0 L, (dB\?
Tz = tanyﬁ+tan y(E) r (7.2.10)

Que permiten eliminar los términos de velocidad y aceleracidn radial de la forma:

d?e

do\? NG M M
F+tan2y(—) ]—r( ) =—r—2+,8r—zcos3a (7.2.11)

r [tan Y dt E

) NG T
r W-I— 2(5) tany| = ,Br—ZCOS asina (7.2.12)

Eliminando la aceleracién angular, estas permiten obtener:

doy*
re (E) = u[1 — B cos? a (cos @ — tany sina)] cos?y (7.2.13)

Una versidn modificada de la tercera ley de Kepler (§ = 0). Para § # 0, la espiral es no Kepleriana,
con un parametro gravitacional de efectividad reducido por el término anadido.

Y pueden derivarse las velocidades transversa y radial, que adoptan la forma:

188



Vg = \/g [1 — B cos?a (cosa —tany sina)]/? cosy (7.2.14)

v, = \/g [1— B cos? a (cosa —tany sina)]¥?siny (7.2.15)

Con magnitud:

v= \/g [1— B cos? a(cosa — tany sina)]/? (7.2.16)

Y es notorio como la velocidad de la vela serd siempre menor a la de la érbita circular local

(v =+/u/7), por lo que resultan evidentes las discontinuidades entre las condiciones de borde
para transferencias interplanetarias, como se menciond anteriormente (Mclnnes, 1999b).

Finalmente, integrando la velocidad radial:

1—pBcosda

B?u cos* a sin?

1 1/2
t—ty == (r32 —n%/2) < ) (7.2.17)

3 a
Y para cada numero de ligereza 8 se tendrd un angulo a éptimo que disminuird el tiempo de
transferencia. Para el caso de una vela solar plana ideal, es posible demostrar que el mismo
rondara 35,132, maximizando la componente transversal de la presion de radiacion solar.

Del desarrollo realizado por Mclnnes (1999b) anteriormente expuesto, resulta evidente como fue
notado por Djojodihardjo y Yousefian (2014), que para el caso de una SSPT perfecta (ideal en sus
propiedades reflectivas y geométricas), las ecuaciones serdn ligeramente diferentes:

d%r (d@
dt? r dt

d29+2(dr) (d9>— a ina (7.2.19
T AT —Brzcosasma (7.2.19)

2
pooH
) :_r—2+ﬁr—2cosza (7.2.18)

vy = \/g [1— B cosa (cosa —tany sina)]?cosy (7.2.20)
_ [ _ : 1/2 o
V=7 [1—pBcosa(cosa —tanysina)]'/“siny (7.2.21)

v= \/g [1— B cosa (cosa — tany sin a)]V/? (7.2.22)

1—Bcos’a

B2 cos? a sin?

" 1/2
t—ty = 5 (r3/2 _ 7,03/2) < a) (7.2.23)
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Con un angulo a éptimo igual a 44,89.

Y nuevamente, es clara la superioridad de las SSPT en el caso ideal, al despreciar la reflectividad
disminuida y la discrepancia en el nimero de ligereza entre ambos tipos de vehiculos.

Previo al cierre de esta fundamentacidén tedrica, debe notarse que si bien las ecuaciones de
tiempo para ambos casos permiten la obtencion de angulos de inclinacién éptimos para las
maniobras, los mismos pueden también ser obtenidos de manera mas general, como es realizado
por Mengali y Quarta (2005c) al considerar el trazado de trayectorias dptimas para vehiculos de
estas caracteristicas, donde se dedujo:

—(1+ N)cos ++/(1+N)2cos?§ + 4N sin? §
2N siné

tana”* = (7.2.24)

Que para el caso de velas planas ideales (N = 2), coincidird con los resultados de ley de control
ideal descritos por Sauer (1976):

3cosé +vV9cos?2 8 + 8sin2§
4sinéd

tan a*FSS = — (7225)

Y para SSPT ideales (N = 1), se tendra la regla significativamente mas sencilla:
i o)
a SSPT = E (7226)

. . . 3
Finalmente, siendo que para la transferencia planteada: § = 2

a*FSS = 35,269 Yy a*SSPT = 45°

Independientemente de estos resultados, tomando en cuenta las propiedades 6pticas no ideales
de los casos realistas abordados en este estudio, resulta prudente notar que, como es destacado
por ambas publicaciones citadas (Djojodihardjo y Yousefian, 2014; Mclnnes, 1999b), el tiempo de
transferencia obtenido es relativamente insensible a pequefias variaciones en el angulo de cono.
De esta forma, los valores de a*ggs Y a*sspr previamente obtenidos, y las correcciones numéricas
publicadas por Fieseler et al. (2015), empleadas en la seccion “6.4 Fuerzas en la vela” y
Djojodihardjo y Yousefian (2014) (extremadamente similares en sus valores: 35,452y 44,82
respectivamente) para el célculo de las fuerzas de empuje éptimas para ambos tipos de vela; seran
una efectiva referencia para los calculos a realizar. Sin embargo, en esta instancia, es notorio que
una eleccion sub-6ptima de angulo, no tendrd mayores efectos en los resultados obtenidos.
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7.2.2 Casono ideal
Se procede ahora al desarrollo de las formulas que describiran el funcionamiento de ambos tipos
de velas solares en orbita para el caso de propiedades dpticas no ideales.

e Velaplana:
Aligual que en el caso ideal, se tiene:
n=cosar+sinacosS§p+sinasinsp xr (7.2.27)
t =sinar —cosacos§p—cosasindp xr (7.2.28)
En este caso, las fuerzas quedan definidas por las ecuaciones:
fn = PAn, cos? an (7.2.29)
ft = PAnscosasinat (7.2.30)
Ne=2—"1ny (7.2.31)

Por lo que:

2

d2r do NG M pl ul
S (ZFY o (2Y 24 _ Lt 3 Rt (2
12 T(dt) r(dt) cos“ ¢ 2 +'Br22n" cos a+Br22ntcosasm a (7.2.32)

L 7 0) () (oo

ul . . ul . .
= ﬁr—zznn cos? asinasind — ﬂr_ZE”f cos?asinasingd (7.2.33)

De aqui en adelante:

d?r NG

dt
L0 r2(3) (%) =5 7235
e ac)\ag) = 8 (7235

Y desarrollando los términos a la derecha se tiene:

U

1 1
A= _r_2+'87fl_2§n" cos® a +ﬁf—25ntcosasin2 o4

1
= _rﬁz + B %Ecos a (1, (cos? a — sin? @) + 2 sin? a) (7.2.36)

Aot gH1 2a + 2sin? @) (7.2.37
= =3+ B 55 cosa(ny cos2a +2sin®a) (7.2.37)
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Donde puede corroborarse mediante 1,, = 2 (reflectividad ideal), para el segundo término de A:

ul ) 2 sin @) = H 2 ‘02
ﬁr—zicosa(nncos a + 2sin a)—ﬁr—zcosa(cos a + sin“ a)

= ﬁr%cos a (cos 2a + cos? a — cos 2a) = Br%cos3 a (7.2.38)

Igual a la ecuacion previamente definida para el caso ideal.

Para la segunda ecuacion se tiene:

B=phtl os?asing—plin cos?asing =gt cos?asing (n, —n) (7.2.39
—Erzznncos asina [)’rzzntcos asma—ﬁrzzcos asina (n, —n:) (7.2.39)

B=m,— 1)[?:1—2cos2 asina (7.2.40)
Y nuevamente, con 1, = 2:
U 2 .
ﬁr—zcos asina (7.2.41)

Corroborandose el desarrollo realizado.

Procediendo como en el caso ideal, se tiene ahora:

do\* _ p 1 . .
(E) = r_3{1 - ‘BE [cos @ (n, cos 2a + 2sin? a) — 2(n,, — 1) cos? asin a tan )/]}cos2 vy (7.242)

doy? 1
(E) = f—3{1 - ﬁzcos a [n,,(cos 2a — sin2a tany) + 2 sin? & + sin 2a tan y]}cos2 y (7.2.43)

do\’ 1
r3 (E) =pu {1 — [)’Ecos3 a[n, +tan?a (2 —1n,) + 2tanatany (1 — nn)]} cos?y (7.2.44)

Donde con 7n,, = 2, mediante las identidades:

N 2tana 2y = 1—tan?a
sin 2a = nZat D cos 2a = et D

(7.2.45)

Se corrobora sencillamente que:

N |
re (E) = pu[1 — Bcos? a (cosa — tany sina)] cos?y (7.2.46)
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Por lo que finalmente:
1/2

1
vy = \/g{l - [)’Ecos3 a[n, +tan?a (2 —n,) + 2tanatany (1 — nn)]} cosy (7.2.47)

1 1/2
v = \/g{l - [)’Ecos3 a[n, +tan®?a (2 —n,) + 2tanatany (1 — nn)]} siny (7.2.48)

1 1/2
v = \/g{l -pB Ecos3 a[n, +tan?a (2 —n,) + 2tanatany (1 — r]n)]} (7.2.49)

E integrando la componente radial de la velocidad, puede obtenerse el tiempo de transferencia
entre dos drbitas mediante el desarrollo:
1/2

T t 1
f Vrdr= | Ju {1 - ,BEcos3 aln, +tan?a (2 —n,) + 2tanatany (1 — nn)]} siny dt (7.2.50)
To to

2 1 1/2
3 (r3/2 - r03/2) = siny\/ﬁ{l — ,Bzcos3 aln, +tan’a (2 —n,) + 2tanatany (1 — nn)]} (t —ty) (7.2.51)

1,
t—ty= ;(rs/z — r03/2) cscy (ﬂ{ ! ]}> (7.2.52)

1 —ﬁ%cos3a[r]n+tan2a(2—nn) +2tanatany (1 —1,)

Por ultimo, se procede a la obtencién del angulo de espiral y, para lo cual se tiene, al combinar las
ecuaciones de velocidad con las ecuaciones de movimiento orbital:

Definiendo a la constante C como:
1/2

1
C= ﬁ{l - ﬁzcos3 a[n, +tan?a (2 —n,) + 2tanatany (1 — nn)]} (7.2.53)

(Ya que se sabe que los angulos a y Yy permanecen constantes durante toda la trayectoria,
independientemente de r y 8)

Se tiene:
a9 _1 |k = X ar _ |Ecsiny = |ACsi
dt—r\/;Ccosy—\/;Ccosy o \/;Csmy \ﬁCsmy
(7.2.54)
Por lo que:
@o_ 3|1 dr_ _31 2 i Er_ 1 lcsiny®=_1ic2ginysi
Tz = T omslceosy-=—-—=Ccosysiny -5 =-—c |ZCsiny—=—-—("sinysiny
(7.2.55)
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Entonces, reemplazando estos valores en las ecuaciones de movimiento:

d°r (de)z— k4 #l ( 2a +2sin®a) (7.2.56
T r %) =2 Brzzcosa N COS 2 sin a) (7.2.56)
d?e dr\ (do woo
rW+2(E> (E) =M — 1)ﬁr—2cos asina (7.2.57)
Se obtiene:
— 1) cos? asina siny cos
1(nn )B -2 v ZV (7.2.58)
[1—,8§cosa(nnc052a+25in2 a)] (2 —sin®y)
Donde una leve modificacion de los términos:
— 1)f cos? asina siny cos
(n — DB _ Sinycosy (7.2.59)
(2 —sin?y)

1 . .
[1 —B5cosa (N cos? a — 1y, sin? a + 2 sin? a)]
Deja claro como en el caso de 1,, = 2 esta ecuacidén brinda el mismo resultado que el ideal:

S cos? asina _ siny cosy
1—Bcos3a (2—sin?y)

(7.2.60)

e SSPT:

Si bien en este caso la geometria es significativamente mas compleja, teniéndose para las fuerzas
en el colector:

ne =cosar +sinacos§p +sinasindp xr (7.2.61)
tc =sinar —cosacosSp —cosasindp xr (7.2.62)
Y para el director:
np=—cosar—sinacos8§p —sinasindp xr (7.2.63)

tp = —sinar+cosacosSp+cosasindp xr (7.2.64)

El modelo analitico previamente expuesto permite, al haber definido las fuerzas en tres
direcciones ortogonales, una de las cuales corresponde a la linea Sol-Vela; representar el modelo
de la forma:
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2

P, =mp [;{x + ln <1 + ke )] p =0 (7.2.65)

4f’

p X7 (7.2.66)

RZ
P—np[)( +(ln<1+ >
y y 4fc

2

Re 7.2.67
4f2 )]r( )

Cc

P, —np[)(z+izln<1+

Con:

o= (Be) 1L

1 u
=—-m—-—— —X— (7.2.68
c \r ZmAr2 ° 2 r ( )

Donde como fue definido en la seccion “6.6 Parametros de los vehiculos”:

= M GM = 1,53g/m? (7.2.69)

De esta manera, las ecuaciones adquieren la forma:

d?r d\? do\> u 1
- _ - 2 L T
ez~ (dt) r( ) R

B 1
172

R?
(7.2.70)
)

1COS(p;lit( Zf) 2r (dt)(f;f)mn(p=%n§f—2[xy+(yln<1+4R—]§2>] (7.2.71)

Xz +(ln <1 +

Repitiendo el proceso anterior:
doy? 1 B RC2 R? 5
T (dt) =puyl —5Tg Xz +(In(1 W =[xy +in(1 +W tany | cos“y (7.2.72)
Y se obtienen las velocidades:
R? R? 12
Vg = f[l — =T <[){Z + {,n (1 + FCZ)] [)(y + {yln (1 + T >] tan y)] cosy (7.2.73)
c c
vr= 7 [1 —577 ([){Z + (,ln <1 + 02)] [;(y + (yln<1 + af2 >] tany)] siny (7.2.74)
C c

1 R? R2 1/2
v= \/g [1 - Eﬂﬁ ([Xz + Czln< F(C.?)] - [;(y +{yln (1 + 4722)] tany>] (7.2.75)
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Con el vehiculo alineado respecto al eje Sol-vela: (v, = 0,v, = sina,v, = cosa)y (o, = 0,0y, =
0,0, = 1); y el angulo de cono « fijo:

2

R¢
[Xy +gyln <1 + W)] =C, (7.2.76)

2

e >] =C, (7.2.77)

R¢
[){Z + (Zln<1 +

RZ
Cy =T1.5c { R, sina + r454 sin 2a [RCZ — 8f2In (1 + 4;2>]} (7.2.78)
C

RZ
C, = {n1+2/1 + R2[1 + s, cosa (n3 + 1.14ma)] + (8f21.5.1454 cos 2a)In <1 + 4;2> } (7.2.79)

[

Con:

A= ( /RCZ + 4]”62 — 2fc> (7.2.80)

1

Y, = ———{€epalBra(1 — 12) + Brara(1 — sq)] — Bra€rall + 14541} (7.2.81)
Efd + €pd
Bypo€pe (1. — 1) + Beo|€rp + 1.6 — 1S € + €
Niss = 4‘fc{ bc bc( c ) fc[ fc cCbc c c( bc fC)]}(Ebd +Efd) (7.2.82)
(epe + EfC)

N3 = (Ebc + Efc)(Bdebd — deefd) (7283)

D, = de[fbd(l —Sq) — SdEfd] + Bpa€pa
* (€ba + €ra)

(7.2.84)

Finalmente, se tiene para el tiempo de transferencia entre dos érbitas:

f\/_dr—f \/—[1——71 (c,—¢ tany)] smydt (7.2.85)

g(r3/2—r03/2) = siny{u [1—17'[A(C C tany)]} (t—ty) (7.2.86)

2

2
t—ty= § (r3/2 — 1 /2 CSC]/ (7.2.87)

[1 — Cytan y)]
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Y para el angulo y, en este caso se tiene:

R2 R2 Yz
C= [[1 ——m= <[;{Z + {,n (1 + W)] [;{y + {yln <1 + v )] tany)] (7.2.88)

8 _1 |¢ - |L ar (e 1.
dt—rJ:Ccosy—\/;Ccosy dt—\/:Csmy—\/;Csmy

(7.2.89)
a6 _ _3 |1 ar _ 31 2 ; Pr_ 1L ey _1L c2gn s
pre il Tchosydt 2rsC cosysiny prei ZJ;Csmydt— 2TZC siny siny
(7.2.90)

Y nuevamente reemplazando en:

d?r (d@) y 1 ﬁy
dt2 dat) T A

RZ
Xz + (;n <1 + 4—f62>] (7.2.91)

r

oo (dr)(de)-lﬂ“ con(1+ )] o292
dt? at)\a) = 2" A | ot 4f? (7.2:92)

Se llega a:

1.8 R¢
> A[Xy+cyln(1+4f62)] _ cosysiny

(1“ B[Xz+czln(1+£f )]) ~ (2 —sin?y)

(7.2.93)

Y como se definié anteriormente:

N —
l\)lb—\ S

cosysiny
= 7.2.94
c ) (2 —sin2y) ( )

B
A
T

) O

(1-

Donde es crucial notar como Cy, y C,dependen unicamente del angulo , constante en toda la

trayectoria.

7.3 Derivaciones adicionales

Considerando el proceso de obtencidn del angulo y correspondiente a cada caso, es conveniente
sefialar algunos aspectos particulares.
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Siendo que las ecuaciones que relacionan los dangulos a y y para cada caso fueron definidas de la
forma:

e Velasolar plana ideal:

B cos? asina siny cosy

= 7.3.1
1—pBcos?a (2—sin?y) ( )
e Velasolar plana noideal:
—1)B cos? asina siny cos
1(”” )b -5 e ”) (7.3.2)
[1 —ﬁzcosa(nn cos 2a + 2 sin? a)] 14
e YSSPT noideal:
1
iﬂgcy _cosysiny (733)
1 B.) @-sin?y) '™
(1 ST Cz)

Resulta evidente al notar como todas pueden ser reducidas a la forma:

ﬁj _ sinycosy
[1-8B] (2—sin?y)

(7.3.4)

Que las mismas consisten en la simple relacidon de la geometria del cuerpo en consideracion del

angulo de cono (¢ = A y l=?), y la ligereza ().

De este modo, desarrollando A v B para las SSPT, se tiene:

A=22c, =7 s _grom (14 B
A= 37 Cy = 22 sinar,s; R, + sin 2a r.s.ry45q |RE — 8f2In| 1+ W (7.3.5)

- w1 1 2 i

B = > C,= 27 cos a R2s.(ns + 1.rgna) + cos 2a 8f2r.s.rysqln| 1+ — 4fc +n2A +REE (7.3.6)

Y es interesante notar como, al calcular los valores de A y B para los casos definidos, los mismos
resultan relativamente independientes del tamafio de la vela (Tabla 7.1), tal y como ocurre con las
ecuaciones derivadas para las velas solares planas; ya que los valores de Cy, y C, obtenidos para
cada configuracién geométrica son parcialmente normalizados en su producto con el inverso del
area de la vela.

Este ultimo aspecto permite que las ecuaciones derivadas para las SSPT puedan ser

significativamente simplificadas en su expresion, al formular A y B Gnicamente en funcién de a.
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Configuracién a B
3,22 0,369 0,488
7,72 0,374 0,489
19,74 0,375 0,490
100 0,374 0,489
Velas solares planas no ideales 0,339 0,528

Tabla 7.1- Valores de 4 y l=3, para las distintas configuraciones de SSPT y velas solares planas no
ideales exploradas en la seccion.
A notar: los valores para las velas pequefias divergen significativamente del resto de las SSPT

debido a que las mismas responden a la configuraciéon “Radio del director aumentado”, en
oposicion a las demas (“Radio del colector disminuido”). Los angulos empleados para el calculo de

A y B fueron: 45° y 35,262 para las SSPT y las velas solares planas respectivamente.

Para ambos casos explorados en esta seccidn, y las geometrias ya definidas, puede expresarse de
manera aproximada:

Radio del colector disminuido:
A = sina (—0,0139) + sin 2a (—0,364)
B =cosa (—=0,0123) + cos 2a (0,747) + (0,498)
Radio del director aumentado:

A = sina (—0,0138) + sin 2a (—0,359)

B = cosa (—0,0122) + cos 2a (0,741) + (0,497)

Y es sencilla ahora la obtencidn numérica de la relacién entre a y y para las SSPT y velas solares
planas (Figura 7.3).

Pl o e B s B
T— == 0.01582 == 0.01303
0.06182 0.03716
= ().1922 = 0.07374
1.0 == (0.3880 10 == (.1085
Y ¥
= TR = T
a a

Figura 7.3 - Angulo de cono a y dngulo de espiral y para diversos nimeros de ligereza .
A laizquierda: curvas para velas solares planas; y a la derecha, curvas para SSPT (ambas no ideales).
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Sin embargo, como fue mencionado, los elevados requisitos térmicos forzaran a las SSPT a un
Unico angulo operacional fijo, definido como a = 45%; valor con el cual fueron realizados los
calculos expuestos en la siguiente seccion.

Adicionalmente, es de remarcar que, de las curvas expuestas en la Figura 7.3, solo los resultados
para y bajos (curvas inferiores) son de interés, a modo de disminuir los requisitos energéticos del
lanzamiento.

Finalmente, resulta crucial notar en la Tabla 7.1, como los valores de A y B obtenidos para las SSPT
y las velas solares planas difieren de la forma esperada de acuerdo a los resultados de los cdlculos
de fuerza realizados en la seccidon “6.4 Fuerzas en la vela”. Como consecuencia, es notorio en las
curvas de la Figura 7.3, la importancia del nimero de ligereza 8 (y por consiguiente, la masa de los
vehiculos) en los valores obtenidos. Serd este ultimo, como fue anticipado, el factor determinante
en la amplia diferencia de performance entre ambos tipos de velas.

7.4 Mision y resultados

Es destacable que, a diferencia de estudios andlogos de este tipo de vehiculos, las severas
limitaciones térmicas en las SSPT producto de su principio de funcionamiento, fuerzan a las
mismas a requerir ser utilizadas (tal y como fueron disefiadas en este informe) necesariamente en
Orbitas a una distancia solar mayor oiguala 1 U. A.

De esta forma, se optd por la seleccion de una misidn caracteristica de transferencia
interplanetaria a Marte.

[Las SSPT seleccionadas corresponden a las configuraciones descriptas para “radio del colector
disminuido” en todos los casos excepto el de las velas pequeiias, donde la configuracion “radio del
director aumentado” demostro ser superior en términos de eficiencia]

Es asumido para los calculos expuestos que la transferencia es realizada entre drbitas circulares
coplanares. Esta simplificacion fue considerada como apropiada bajo el requisito de lograr una
aproximacioén general al comportamiento en vuelo de los vehiculos descriptos.

En los resultados, expuestos en las Tablas 7.2 a 7.5 y Figuras 7.4 y 7.5, particularmente al observar
los tiempos requeridos para completar la transferencia, resulta evidente la ya notada menor
performance de las SSTP respecto a las velas solares planas.

Como fue destacado anteriormente al realizar el calculo de las aceleraciones correspondientes a
ambos tipos de velas, si bien las SSPT son capaces de lograr un mayor empuje en la direccién del
vector de velocidad orbital, su masa (computada dentro del pardmetro ), es tal que el
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desempeno de las mismas disminuye considerablemente. Mas aln, se aprecia de forma sencilla la
prediccién previamente realizada de que seran las SSPT mas pequefias (a razén del mayor impacto
de la masa de la carga util), las que resulten mas cercanas a las velas solares planas en términos de

performance.

Vela solar pequefia: Aefegeor = 32m?
Parametros Hohmann SSPT Vela solar plana
Masa (kg) - 3,731 3,095
n - 0,77 0,88
o [g/m?] - 117,47 96,71
ay [mm/s?] - 5,978 x 102 8,299 x 1072
Aceleracion eje Y [mm/s?] - 2,861 x 1072 3,210 x 1072
B - 1,303 x 1072 1,582 x 1072
Resultados
a 9] - 459 35,262
v [9] - 0,554° 0,6192°
T [dias] 260 3540 3170
Avy [km/s] 2,943 0,3026 0,3443
Av, [km/s] 2,648 0,2451 0,2789
Avr[km/s] 5,591 0,5477 0,6232

Tabla 7.2 - Parametros caracteristicos y resultados de los calculos de transferencia para SSPT y
velas solares planas con propiedades dpticas no ideales. Velas solares pequefias.

Vela solar mediana: Agfeqco1 = 183,5m?
Parametros Hohmann SSPT Vela solar plana
Masa (kg) - 6,356 4,543
n - 0,77 0,88
g [g/m?] - 41,17 24,75
a, [mm/s?] - 0,1706 0,3243
Aceleracion eje Y [mm/s?] - 8,271 x 1072 0,1257
B - 3,716 x 1072 6,182 x 1072
Resultados
a 9] - 459 35,262
v [9] - 1,629 2,482
T [dias] 260 1217 801
Avy [km/s] 2,943 0,8800 1,365
Av, [km/s] 2,648 0,7130 1,106
Avr[km/s] 5,591 1,5930 2,471

Tabla 7.3 - Pardmetros caracteristicos y resultados de los cdlculos de transferencia para SSPT y
velas solares planas con propiedades dépticas no ideales. Velas solares medianas.
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Vela solar grande: Agreqeor = 1200m?
Parametros Hohmann SSPT Vela solar plana
Masa (kg) - 19,46 9,547
n - 0,77 0,88
o [g/m?] - 20,75 7,96
agy [mm/s?] - 0,3384 1,008
Aceleracion eje Y [mm/s?] - 0,1648 0,3912
B - 7,374 x 1072 0,1922
Resultados
a [?] - 45° 35,262
v [°] - 3,29° 8,33¢°
T [dias] 260 605 247
Avy [km/s] 2,943 1,774 4,451
Av, [km/s] 2,648 1,437 3,607
Avy[km/s) 5,591 3,211 8,058

Tabla 7.4 - Parametros caracteristicos y resultados de los calculos de transferencia para SSPT y
velas solares planas con propiedades épticas no ideales. Velas solares grandes.

Vela solar patron de referencia Agfeqeor = 30800m?
Parametros Hohmann SSPT Vela solar plana
Masa (kg) - 354,4 121,43
n - 0,77 0,88
o [g/m?] - 14,10 3,943
a, [mm/s?] - 0,49804 2,0354
Aceleracién eje Y [mm/s?] - 0,2419 0,7893
B - 0,1085 0,3880
Resultados
a 2] - 459 35,262
y [9] - 4,92° 19,34°
T [dias] 260 408 112
Avy [km/s] 2,943 2,634 9,894
Av, [km/s] 2,648 2,134 8,016
Avr[km/s] 5,591 4,768 17,91

Tabla 7.5 - Pardmetros caracteristicos y resultados de los cdlculos de transferencia para SSPT y
velas solares planas con propiedades épticas no ideales. Velas solares de mayor tamafio.
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Figura 7.4 - Transferencia interplanetaria Tierra-Marte para velas solares planas no ideales.
En verde: drbita terrestre, en rojo: érbita de Marte, y en azul: trayectoria trazada por velas solares
planas con f:a) 1,582 x 1072, b) 6,182 x 1072, ¢) 7,374 x 1072,y d) 0,1085.
Las medidas son representadas en unidades astrondmicas (U. A.).
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270 270

Figura 7.5 - Transferencia interplanetaria Tierra-Marte para SSPT no ideales.
En verde: orbita terrestre, en rojo: drbita de Marte, y en azul: trayectoria trazada por SSPTs con (3:
a) 1,303 x 1072, b) 3,716 x 1072, ¢) 0,1922, y d) 0,3880.
Las medidas son representadas en unidades astrondmicas (U. A.).
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7.4.1 Notas adicionales

Es prudente recordar que, como fue mencionado al principio de la seccidn, las TEL requieren de un
significativo exceso hiperbdlico en su lanzamiento, y de la mitigacion del exceso hiperbdlico en la
Orbita de llegada. Con esta consideracidn, es notorio, como es sefialado por Mclnnes (1999b), que
las trayectorias espirales logaritmicas no son particularmente atractivas respecto a las
transferencias Hohmann convencionales, lo que es ilustrado en los resultados de las tablas
previamente expuestas. Como el autor sefiala, solo las trayectorias de alta duracion y bajos
nameros de ligereza representan un beneficio como método de transferencia alternativo.

Todo esto hace mas cuestionable la posibilidad de aplicacion de las SSPT como fueron
desarrolladas en este informe.

e Por un lado, debido a limitaciones térmicas, las mismas se encuentran limitadas a un tipo
de maniobra que no resulta particularmente atractiva, mds aun, aplicable Unicamente a
distancias mayores a 1 U. A., limitacion no presente en las velas solares planas. Estas
ultimas, son adicionalmente capaces de ser operadas mediante leyes de control mas
complejas en trayectorias optimas de tiempo minimo, disminuyendo el exceso hiperbdlico
de partida y llegada presentes en las TEL, al punto de ser operables sin necesidad del
empleo de impulsos adicionales.

e Por otra parte, aunque es notorio que a pesar de no ser atractivas para transferencias
interplanetarias con condiciones de borde que deban ser respetadas, las TEL proveen de
trayectorias simples con radio monotdnicamente incremental o decreciente, pudiendo
emplearse para misiones de mapeo de propiedades variables en el espacio, como el viento
solar (Mclnnes, 1999b); debido a su masa, las SSPT son inferiores en su desempeiio a las
velas solares planas, incluso en este tipo de trayectoria.

Sera la primera de estas desventajas la que resulta mas negativa a la consideracidn de las SSPT
como vehiculos efectivos, ya que si bien pudiesen emplearse en situaciones en las que la carga util
sea considerable respecto a la masa total del vehiculo, haciendo a las SSPT casi tan efectivas como
las velas solares planas; la incapacidad de rotar el director debido a la necesidad de disminuir las
temperaturas producto de la concentracion de la radiacion en un Unico punto, elimina la
posibilidad del trazado de trayectorias dptimas para cualquier tipo de misién. Siendo que de no
existir un beneficio neto en cuanto a la aceleracién total posible en el vehiculo, seria su mas
sencillo control lo que haria a las SSPT mds atractivas respecto a las velas solares planas, de
eliminarse esta posibilidad, las mismas son simplemente no aplicables en su estado actual.

Una extension de los resultados obtenidos mediante el analisis de trayectorias de mayor longitud
es presentada en el Anexo E.
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7.5 Resumen del capitulo

En esta seccién fueron analizados los aspectos pertinentes al trazado de una posible misién de
transferencia interplanetaria a Marte mediante trayectorias espirales logaritmicas, factible de ser
realizada mediante ambas: las velas solares planas y las SSPT no ideales exploradas en el informe,
incluso en consideracién de sus limitaciones operacionales.

Para esto fueron descriptos los fundamentos tedricos relacionados a este tipo de trayectorias, y
posteriormente, la base brindada por los mismos fue extendida a casos no ideales, con los
parametros definidos en secciones anteriores.

Durante este ultimo proceso, no solo fueron obtenidas las ecuaciones que permitirian la
descripcién completa de la misiéon y su parametrizacién, sino también, fueron derivadas
interesantes simplificaciones y conclusiones como corolario, que permitieron, por un lado,
confirmar nuevamente los resultados previamente obtenidos, y por otra parte, una descripcion
mas intuitiva de los parametros involucrados en los calculos necesarios.

Sobre las ecuaciones derivadas, es posible agregar que las mismas son aplicables a un rango de
vehiculos mas amplio que el aqui desarrollado, considerando estas la posibilidad de rotacion del
director, y cualquier variacién de geometria y masa que pudiera ser necesaria.

Seguidamente fueron obtenidos los resultados producto de su implementacion, con las
derivaciones pertinentes a los mismos.

Finalmente, fue notado como, en vista de los resultados obtenidos, es posible afirmar de manera
concluyente que las SSPT en el estado de desarrollo tecnoldgico actual, no constituyen una opcion
atractiva de vehiculos espaciales en ningln aspecto que pudiera considerarse, siendo por un lado
menos eficientes que las velas solares planas en todos los casos; y por otra parte, estando su
operatividad severamente limitada debido a las severas restricciones impuestas por su
constitucién.
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8 Conclusiones

En este trabajo fueron analizadas las propiedades de las velas solares compuestas de simple
reflexion o SSPT, incluyendo el estudio de sus mddulos componentes, asi como su caracterizacion
como una estructura y vehiculo completo.

Los resumenes de seccién incluidos a lo largo del informe actian a modo de conclusiones parciales,
permitiendo ahondar en los aspectos particulares que fueron dilucidados a lo largo del informe;
sin embargo, es posible destacar en particular los siguientes puntos debido a su relevancia:

La indagacion sobre las propiedades del colector como una estructura flexible con parametros
realistas, expandiendo sobre desarrollos anteriores, permitié demostrar preliminarmente que el
mantenimiento del formato parabdlico necesario en la superficie reflectiva de esta unidad podria
ser realizado sin el requisito de afiadir estructuras adicionales, producto de la diminuta magnitud
de las fuerzas experimentadas por la misma; y que perturbaciones posibles en la topologia no
poseeran fuertes efectos en la misma, salvo la deformacidn inherente al despliegue de la
membrana, que requerird de mecanismos auxiliares para evitar fallas en la operatividad de la vela.

Un modelo de las propiedades térmicas del director, permitié esclarecer que, incluso mediante la
dispersién del haz, crucial para la viabilidad del vehiculo, serian necesarias medidas adicionales
respecto al disefio inicialmente propuesto, a modo de aumentar la capacidad de disipacion
térmica del elemento. A su vez, el balance de momentos producto de la distribucién del haz sobre
la superficie, no presenta desafios mayores o modificaciones en la operatividad de la estructura.

El estudio de las fuerzas experimentadas por las SSPT y las velas solares planas permitié observar
como, si bien en los casos idealizados sin consideraciones de masa y con propiedades dpticas
ideales, las primeras son ampliamente superiores; al tomar en cuenta las limitaciones fisicas
propias de estos vehiculos: la restriccién de las magnitudes posibles de obtener producto de una
reflectividad no ideal cuyo efecto es exaltado por la presencia de multiples superficies reflectivas,
sumado a la mayor masa inherente a la configuracién SSPT; hace que las mismas resulten
desventajosas con la tecnologia actualmente disponible.

Como fue notado: “En términos simples, la masa agregada producto de la necesidad de disipacion
térmica en el director es tal que no permite que con la tecnologia actual aqui explorada, las SSPT
sean una opcién viable frente a las velas solares planas. Esto sumado a la pérdida de reflectividad
adicional debida a la mayor cantidad de superficies reflectivas demuestra la necesidad de un
avance tecnoldgico de materiales significativo en ambos frentes antes de que las SSPT pudieran
considerarse como una opcidn de propulsién efectiva.”

Finalmente, en el estudio de misiones posibles de realizar, se determind que las severas
limitaciones impuestas a modo de hacer viable la operacién de las SSPT, hacen a las mismas no
beneficiosas en términos de un control operativo mas sencillo, removiendo todo tipo de utilidad
por parte de estas.
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En resumen: la comparacion de las velas solares planas con las SSPT e incluso las DRSPT cuando las
condiciones ideales son consideradas (ignorando imperfecciones en los parametros dpticos y
limitaciones fisicas), lleva a la conclusidon de que las velas solares compuestas proveen de una
opcion atractiva de disefio de vehiculos espaciales. Sin embargo, los resultados de este trabajo
permiten demostrar que al tomar en cuenta todo efecto inherente a una aplicacidn real: éptica,
geometria, fisica, y capacidad de implementacion; mediante un modelo completo del problema,
como el aqui desarrollado, es posible establecer como las velas solares planas son superiores en
todo caso a las compuestas, y que seran necesarios significativos avances tecnolégicos en los
materiales requeridos antes de que estas uUltimas puedan ser consideradas como una opcidn viable
de transporte espacial. Principalmente, sera la posibilidad de lograr un aumento sustancial en la
reflectividad de todos los componentes la que permitiria de manera simultanea un incremento de
la eficiencia propulsiva, asi como una reduccién de la masa requerida para la constitucion del
vehiculo; de modo que el mismo sea viable.
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A. Sustituciones para el calculo de las deflexiones de una membrana
con reflectividad constante bajo la presion de radiacion solar

Representacion de las ecuaciones como sistema de primer orden para los casos (sin rotacion):

e |deal:

j = 2?(512 + 12 (4.1)

n=y=y1=y, (4.2)
) ) Ph 5
Y=y =Y =2— [1+; (4.3)
e Del modelo fotdnico lineal:
. Ph 1
y=—m0G’+ D72 (44

T = —Phn,y(7% + 1)~ 72 (A.5)

y1=y=>y1=Y; (A.6)
' ~ Ph 5
}’2:y=>}’2:;71n 1+y; (A7)

Y2

Vi+y;

y3 =T = y3 = —Phn, (A.8)

Condiciones de borde:

yR)=0  y(0)=0 T(0) =T
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B. Comparaciones cuantitativas de curvas

Se emplearan las siguientes definiciones:

Error porcentual medio:

Con a;: valor pardmetro de referencia y f: valor obtenido.

o Figura4.3:
Entre la curva de referencia parabdlica:

e El perfil de deflexion de membrana bajo presién de radiacién solar con reflexion ideal:
MPE = 0.3504%
RMSE = 0.0849

e El perfil de deflexion de membrana bajo presién de radiacién solar con MFL:
MPE = 0.9432%
RMSE = 0.0981

Donde se aprecia en ambos casos la discrepancia entre los perfiles de la membrana y una parabola
ideal.
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o Figura4.4:

Entre los diversos perfiles de deflexién de una membrana holgada bajo presién de radiacion solar

y las curvas de referencia parabdlicas equivalentes.

101m 102m 103m 104m 105m
MPE 0.1230% 0.2881% 0.4295% 0.4770% 0.8066%
RMSE 0.0080 0.0227 0.0424 0.0642 0.0955

Tabla B.1 - Error porcentual medio y raiz del error cuadrdtico medio para las deflexiones de una
membrana holgada bajo presién de radiacién solar y curvas parabdlicas de referencia.
(R =100m,S = 101m a 105m)

Se corrobora como la discrepancia entre los perfiles incrementa a medida que aumenta la holgura
de la membrana.

o Figura4.9:
e Entre la curva de referencia parabdlica y el perfil de deflexién de membrana bajo presién
de radiacién solar con reflectividad variable (solucién al problema inverso):

MPE = 1.0644 x 1078%
RMSE = 1.5665 x 107°

Una simple comparacion entre las magnitudes de las discrepancias obtenidas y las demostradas
para MFL en el andlisis de la Figura 4.3, demuestra como el método permite la obtencién de un
ajuste casi exacto (~0).

o Figura4.13 vy Figura 4.15:

Entre la curva de referencia parabdlica y el perfil de deflexion de membrana bajo presién de
radiacion solar con reflectividad constante:

e Simulada mediante elementos de membrana:
MPE = 0.0074%
RMSE = 7.7007 x 10™*
e Simulada mediante elementos homogéneos:
MPE = 0.0074%

RMSE = 7.7037 x 10™*
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Entre la curva de referencia parabdlica y el perfil de deflexion de membrana bajo presién de
radiacion solar con reflectividad variable:

e Simulada mediante elementos de membrana:
MPE = 0.0064%
RMSE = 6.7265 x 10™*
e Simulada mediante elementos homogéneos:
MPE = 0.0064%
RMSE = 6.7287 x 10™*
Y resulta evidente como:

Por una parte al comparar las discrepancias entre las curvas con las esperadas segun los resultados
analiticos, las mismas son significativamente inferiores para todos los tipos de simulaciones
realizadas.

Y por otro lado, como fue mencionado, el error del ajuste entre las curvas disminuye levemente al
implementar reflectividad variable sobre la superficie; sin embargo, se recalca nuevamente como
al ser tan ligeras las desviaciones, los resultados son mucho menores a los esperados.

o Figura4.19:

Entre la curva de referencia parabdlica y el perfil de deflexién de membrana bajo presién de
radiacion solar aumentada en un factor de 100:

e Con reflectividad constante:
MPE = 0.5856%
RMSE = 0.0689
e Con reflectividad variable:
MPE = 0.5326%
RMSE = 0.0619

Resultados que permiten corroborar la insuficiencia del factor de variacién de reflectividad
deducido para la mantencidn del film en un perfil perfectamente parabdlico (si bien es notorio que
el ajuste mejora al emplear el mismo).
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o Figura 4.20:

Entre la curva de referencia parabdlica y el perfil de deflexion de membrana bajo presion de
radiacién solar aumentada en un factor de 100:

e Con reflectividad variable con un factor de 2:
MPE = 0.5326%
RMSE = 0.0619

e Con reflectividad variable con un factor aumentado a 4,4:
MPE = 0.3908%
RMSE = 0.0440

Y es aprecia como el error disminuye de manera significativamente mds pronunciada respecto al
anterior.

o Tabla5.3:

Errores de aproximacién entre las curvas generadas por los polinomios para aproximar a la
curvatura de la membrana bajo la accién de presiéon de radiacién solar y:

e Los perfiles de curvatura de la membrana deformada:

Radio del colector (m) 101% 102%
3,22 MPE = 0.0420% MPE = 0.0834%
RMSE = 7.9406 x 107> RMSE = 2.2461 x 1074
7,72 MPE = 0.0420% MPE = 0.0834%
RMSE = 1.9038 x 10~* RMSE = 5.3851 x 10~*
19,74 MPE = 0.1715% MPE = 0.2820%
RMSE = 5.1222 x 10™* RMSE = 0.0014
100 MPE = 1.0134% MPE = 0.1568%
RMSE = 0.0101 RMSE = 0.0065

Tabla B.2 - Error porcentual medio y raiz del error cuadratico medio para los polinomios de
aproximacién al perfil de membrana deformado y las deflexiones de una membrana holgada bajo
presién de radiacién solar.

En las Tablas B.2 y B.3, se observa como los polinomios aproximan de manera mas significativa a
los perfiles deseados que a las pardbolas ideales para cada longitud de membrana seleccionada.
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e Las pardbolas de referencia:

Radio del colector (m) 101% 102%
3,22 MPE = 0.1505% MPE = 0.3038%
RMSE = 2.4006 x 10~* RMSE = 6.8085 x 104
7,72 MPE = 0.1505% MPE = 0.3038%
RMSE = 5.7557 x 10™* RMSE = 0.0016
19,74 MPE = 0.3213% MPE = 0.6492%
RMSE = 0.0015 RMSE = 0.0048
100 MPE = 6.6253% MPE = 0.4117%
RMSE = 0.2938 RMSE = 0.0216

Tabla B.3 - Error porcentual medio y raiz del error cuadratico medio para los polinomios de
aproximacién al perfil de membrana deformado y curvas parabdlicas de referencia.
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C. Corroboracion de las deformaciones

Debido a la considerable dificultad de la aplicacion de ciertos aspectos particulares del estudio
realizado en Abaqus (fuerzas tangenciales y variables a lo largo de la cara del cuerpo), en un
analisis equivalente mediante el software de elementos finitos Ansys; el mismo no fue realizado.
Sin embargo, a pesar de que no se buscé replicar el perfil de deformacién de la membrana bajo la
presion de radiacidn solar (con y sin reflectividad variable), si se indagd sobre la reaccion de la
misma encontrandose sometida a una presién constante a lo largo de su superficie (equivalente
en valor a la presidn por radiacion solar), a modo de poseer alguna referencia de la magnitud de
deformacién experimentada por una membrana de las caracteristicas aqui estudiadas.

Particularmente, el estudio a realizar se centré en la variacion de deformaciones obtenidas al
cambiar el software y la cantidad de nodos utilizados, pero manteniendo las demas condiciones
constantes.

De esta forma, se procedio replicando la forma de la membrana parabélica original empleada en el
analisis en Abaqus, mediante el software SpaceClaim, y posteriormente, la misma fue empleada
en Ansys, siendo sometida a una presién constante de magnitud equiparable a aquella empleada
en Abaqus (presidonsolara 1 U.A.).

Los resultados obtenidos, apreciables en la Figura C.1, demostraron la pequeiia fluctuacién de los
valores al aumentar los nodos de manera significativa, corroborando la convergencia, y por ende,
los valores de las magnitudes de deformacion obtenidas, al menos dentro del orden de magnitud
obtenido inicialmente. Sin embargo, debe notarse que al efectuar este estudio simplificado de
presiéon constante en la membrana empleada en Abaqus, si bien el perfil fue relativamente
mantenido (Figura C.2), la magnitud de las deformaciones fue significativamente mayor en este
ultimo, sefialando una mayor rigidez en los resultados obtenidos mediante Ansys, probablemente
debida al empleo de elementos homogéneos por parte de este ultimo, en contraposicion a los de
membrana empleados en el andlisis de Abaqus. A pesar de esto, debe remarcarse que los intentos
de replicar la obtenciéon de los mismos en Abaqus utilizando elementos homogéneos, si bien
permitid una gran cercania a los mismos (deformaciones maximas en el mismo orden de
magnitud), no concluyé en el mismo perfil de deformacion.

En resumen, y como conclusién de esta evaluacion, puede afirmarse que es probable que los
perfiles obtenidos sean los esperables en una aplicacion real, y que las magnitudes de
deformacién no sean mucho mayores que las obtenidas en el analisis realizado mediante Abaqus
al emplear aproximadamente 1000 nodos.
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Figura C.1 - Deformacién de una membrana bajo presidon constante a lo largo de su superficie,
equivalente a la presion de radiacion solar a 1 U. A. del Sol. Se exponen los resultados al emplear:
a) 198 nodos, b) 943 nodos, y c) 1900 nodos; en Ansys.

U, Magnitude
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Figura C.2 - Deformacion de una membrana bajo presidén constante a lo largo de su superficie,
equivalente a la presioén de radiacion solar a 1 U. A. del Sol. Se exponen los resultados al emplear
900 nodos en Abaqus.

Recursos computacionales y costo de procesamiento:

Con una computadora Intel(R) Core(TM) i5-5200U CPU 2.20GHz con 8GB de memoria RAM, las
simulaciones mas demandantes (correspondientes a la validacién de los resultados mediante
Ansys) tomaron tiempos de hasta 16hs, y en ocasiones, debido al volumen de los resultados
producidos (superior a 50GB), y a la demanda de procesamiento, el programa fue incapaz de
lograr resultados para los casos con cantidades de nodos superiores a 2000.
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D. Parametros de velas sin carga util

Radio de referencia del colector: 3,22m

Parametros Reflectividad Radio del Radio del Caso ideal Vela solar
disminuida colector director plana
disminuido aumentado
Masa (kg) 0,5061 0,5245 0,7308 0,5204 9,459 x 10~2
Ui 0,42 0,77 0,77 0,77 0,88
o [g/m?] 15,62 19,01 23,01 16,06 2,96
ay [mm/s?] 0,2452 0,3694 0,3052 0,4373 2,711
Aceleracion eje 0,1175 0,1789 0,1461 0,2096 1,053
Y [mm/s?]
I 9,795 x 1072 | 8,048 x 1072 | 6,649 x 1072 | 9,527 X 1072 0,5169
Tabla D.1 - Parametros de performance de SSPT y vela plana equivalente para el caso de velas
pequenas.
Radio de referencia del colector: 7,72m
Pardmetros Reflectividad Radio del Radio del Caso ideal Vela solar
disminuida colector director plana
disminuido aumentado
Masa (kg) 2,257 2,356 3,565 2,296 5,425 x 1071
n 0,42 0,77 0,77 0,77 0,88
o [g/m?] 12,11 15,26 19,51 12,32 2,96
ag [mm/s?] 0,316 0,460 0,360 0,570 2,711
Aceleracion eje 0,1514 0,2231 0,1722 0,2731 1,053
Y [mm/s?]
B 0,1263 0,1003 7,842 x 102 0,1242 0,5169

Tabla D.2 - Parametros de performance de SSPT y vela plana equivalente para el caso de velas
medianas.
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Radio de referencia del colector: 19,74m

Parametros Reflectividad Radio del Radio del Caso ideal Vela solar
disminuida colector director plana
disminuido aumentado
Masa (kg) 13,10 13,46 21,54 13,23 3,547
Ui 0,42 0,77 0,77 0,77 0,88
o [g/m?] 10,75 14,35 18,03 10,86 2,96
ay [mm/s?] 0,3563 0,4894 0,3895 0,6466 2,711
Aceleracion eje 0,1705 0,2383 0,1863 0,3098 1,053
Y [mm/s?]
B 0,1423 0,1066 8,486 x 102 0,1409 0,5169
Tabla D.3 - Parametros de performance de SSPT y vela plana equivalente para el caso de velas
grandes.
Radio de referencia del colector: 100m
Parametros Reflectividad Radio del Radio del Caso ideal Vela solar
disminuida colector director plana
disminuido aumentado
Masa (kg) 309,2 324,0 525,8 310,5 91,03
n 0,42 0,77 0,77 0,77 0,88
o [g/m?] 9,89 12,89 17,15 9,93 2,96
a, [mm/s?] 0,3873 0,5448 0,4095 0,7072 2,711
Aceleracion eje 0,1854 0,2646 0,1946 0,3387 1,053
Y [mm/s?]
B 0,1547 0,1187 8,921 x 10~2 0,1541 0,5169

Tabla D.4 - Parametros de performance de SSPT y vela plana equivalente para el caso del patrén
de referencia.
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E. Mision a Pluton mediante TELs

A modo de reforzar las conclusiones obtenidas durante el andlisis de misiones de transferencia a
Marte, pueden destacarse los resultados obtenidos al simular trayectorias a Plutén mediante TELs.
Particularmente, para FSS con A¢feqeor = 30800m?y Aefeqcol = 32m?, se obtuvieron los valores:

Hohmann FSS patrén FSS pequefiia
T [dias] 5294 31529 889749
Av; [km/s] 11,81 9,894 0,3443
Av, [km/s] 3,690 1,575 0,05479
Avr[km/s] 15,5 11,47 0,3991

Tabla E.1 - Resultados de los calculos de transferencias a Plutdn para velas solares planas.
(Fueron mantenidos los paramentos expresados en la seccién 9, Tablas 7.2y 7.5)

Los resultados expuestos en la Tabla E.1 pueden considerarse en cierta forma como una extensién
de aquellos obtenidos para una misién a Marte, escalados en su magnitud: Av; es mantenido, ya
que es necesaria la misma velocidad de partida puesto que y depende Unicamente de a, cuyo
valor es constante (fijado en el 6éptimo); y Av, disminuye considerablemente, de forma
proporcional al aumento de la duracién de la transferencia.

De esta forma, si bien trayectorias mas largas disminuyen Avy, los tiempos aumentan
considerablemente, a tal punto que misiones de este tipo resultan no viables en términos realistas
mediante el empleo de TELs. A modo de referencia, la sonda New Horizons tomé 9 aios para
llegar a Plutdn mediante el consumo de combustible adicional en érbita, mientras que para los
resultados aqui obtenidos, para una vela del tamafo patrén con un radio de colector de 100m
este valor es de aproximadamente 86 afios, y en el caso de una vela pequefia, 2438 afios. Es claro
entonces como transferencias a distancias en esta escala requieren de velas de mayor
envergadura para ser logradas en tiempos factibles. A su vez, comparando los tiempos de
transferencia y Avr para TELs: o las velas solares hacen el recorrido mas rapido y requieren de
mayor Avr, o son mucho mas lentas y no requieren de tan grandes cambios en las velocidades
orbitales, su Unica ventaja real en transferencias de grandes longitudes.

Finalmente: De las Tablas 7.2 a 7.5, se extrae que la reduccion adicional de delta Av, para las SSPT
proviene Unicamente de su mayor masa, sin embargo es necesario destacar que esta no es carga
uatil. Incluso en el caso que se deseara realizar una TEL a modo de maximizar la reduccién de Avy,
una FSS permitiria optar por el transporte de una mayor cantidad de carga util, con la consiguiente
reduccidn de 5. Mas aun, en este caso, una trayectoria 6ptima de FSS (y no una TEL) seria lo mas
indicado.

Recapitulando entonces, segun las conclusiones expresadas en la seccién “7.4.1 Notas adicionales”:
La limitada aplicabilidad de las TEL (conclusidn reforzada en este anexo), Unico tipo de trayectoria
viable para las SSPT segun fueron desarrolladas en este informe, sumado a la superioridad en todo
caso de las FSS, demuestran unanimemente la no viabilidad de las SSPT.
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