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Resumen

El presente trabajo desarrolla el disefio conceptual de un sistema de propulsién avanzada basado en
fusion nuclear directa, utilizando la reaccion deuterio—helio-3 (D—He3), con el objetivo de reducir
drasticamente los tiempos de viaje entre la Tierra y Marte. Para llegar a este disefio se compararan
todas las formas de realizar fusién y se discutiran ventajas y desventajas. Durante el disefio conceptual
se analizardn las dimensiones idoneas para la cdmara del reactor asi como sus materiales. También se
realizard un breve estudio de los sistemas de la nave con el fin de garantizar la superviviencia de los
pasajeros. Por tltimo se realizard una simulacién de viaje a marte y se estudiardn posibles misiones
mds lejanas y sus desafios.

Palabras clave: Fusién Nuclear, Viajes Interplanetarios y Propulsién Espacial
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Abstract

This work presents the conceptual design of an advanced propulsion system based on direct nuclear
fusion, using the deuterium—helium-3 (D-He?) reaction. The aim is to drastically reduce travel times
between Earth and Mars, specifically from 8 months to 1. To reach this design, all known fusion
methods are compared and their respective advantages and disadvantages are discussed. During the
conceptual phase, the optimal dimensions and materials for the reactor chamber are analyzed. A
preliminary study of the spacecraft systems is also carried out to ensure crew survivability. Finally, a
Mars mission simulation is performed, and potential future missions to more distant destinations and
their challenges are explored.

Keywords: Nuclear Fusion, Interplanetary Travel, Space Propulsion
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Frase Célebre

“En algun lugar, algo increible estd esperando a ser descubierto.”
— Carl Sagan

“Somewhere, something incredible is waiting to be known.”
— Carl Sagan
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1. Introduccion

1.1. [Estado del arte

Las tecnologias actuales de propulsion espacial representan un cuello de botella significativo. Los mo-
tores quimicos, utilizados desde 1926, se basan en la combustién de propelentes liquidos o sélidos.
Aunque fiables, presentan limitaciones claras: bajo impulso especifico, alto consumo de masa, uso de
combustibles caros y contaminantes tanto en la atmdsfera como en el entorno espacial cercano. Es-
tas limitaciones hacen que los tiempos de viaje a destinos interplanetarios, como Marte, sean costosos y
largos (entre 6 y 9 meses), lo que incrementa riesgos operacionales y la exposicion a la radiacion césmica.

La energia de fusion es la solucién mds prometedora actualmente para este problema, sin embargo,
pese a todos los esfuerzos de la humanidad, esta sigue en desarrollo desde décadas. El problema de
la estabilidad del plasma sigue vigente en la era actual, es por ello que, se necesita concentrar todos
los esfuerzos en investigacidn para desbloquear esta tecnologia clave para viajes interplanetarios y que,
ademds, solucionaria el problema de la demanda energética.

1.2. Contexto y Justificacion

En este contexto, la fusién nuclear emerge como una solucién integral, no solo para la produccién de
energia limpia en la Tierra, sino también para la propulsién de naves espaciales. A diferencia de la fision,
la fusién no genera residuos radiactivos de larga duracién ni implica riesgos asociados a la proliferacién
nuclear. Reacciones como la deuterio-tritio (D-T) o deuterio-helio-3 (D-He?) ofrecen una densidad
energética muy superior a la de cualquier sistema quimico, utilizando combustibles abundantes y con
menores subproductos nocivos.

Los avances en fusién aplicados a la propulsion espacial no solo revolucionarian la manera en que
viajamos por el sistema solar, sino que contribuirian también al progreso de los sistemas de generacion
energética en la Tierra, cerrando un circulo virtuoso entre exploracion espacial y sostenibilidad planetaria.

A lo largo de la historia, la humanidad ha demostrado una constante necesidad de explorar, comprender y
expandirse. En el contexto actual, esa necesidad adquiere una dimension existencial. Permanecer confi-
nados al planeta Tierra nos expone a multiples amenazas que podrian comprometer nuestra supervivencia
a largo plazo: desde desastres naturales o pandemias globales, hasta impactos de asteroides, cambios
climdticos extremos o conflictos tecnoldgicos. Expandir nuestra presencia mds alld de la Tierra no es
solo una ambicidn cientifica o un simbolo de progreso, sino una estrategia necesaria para asegurar la
continuidad de nuestra civilizacion.

Ademds, establecer colonias en otros planetas, como Marte o las lunas del sistema solar, ampliaria ra-
dicalmente nuestra comprension del universo y de nuestro lugar en él. Nos obligaria a resolver desafios
tecnoldgicos y cientificos de gran complejidad, impulsaria la cooperacion global y abriria nuevas fron-
teras para la innovacidn, la biologia, la energia y la ética. La exploracién espacial, en este sentido, es
también una herramienta de transformacién cultural y de maduracién como especie.

1.3. Planteamiento del Problema

Este trabajo tiene como objetivo el disefio conceptual de un sistema de propulsién de fusiéon directa
utilizando la reaccién D-He?, integrado en una nave nodriza capaz de realizar viajes interplanetarios
rapidos. Se abordaran los aspectos fisicos, técnicos y materiales necesarios para su implementacién, asi
como el perfil orbital de una misién modelo con destino a Marte.

11
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2. Objetivos

2.1. Objetivos generales

El objetivo principal de este trabajo es realizar un estudio conceptual y técnico del disefio de un motor de
fusién nuclear basado en la reaccién entre deuterio (D) y helio-3 (®He), considerando tanto los aspectos
fisicos del confinamiento del plasma como los requerimientos energéticos y geométricos del sistema, con
la finalidad de evaluar su viabilidad para su aplicacién en misiones espaciales tripuladas de larga duracidn.

Ademds, se plantea como objetivo global analizar la aplicacién de dicho motor a un viaje tripulado a
Marte, evaluando su rendimiento, tiempos de transferencia y necesidades energéticas, asi como su posible
extension a misiones mds alld del sistema solar. Para ello, también se contempla el disefio preliminar de
una nave espacial que integre dicho sistema de propulsién y que cumpla con los requisitos minimos de
habitabilidad y supervivencia para una tripulacién humana.

2.2. Objetivos Especificos

Para alcanzar estos fines, se plantean los siguientes objetivos especificos:

= Estudiar la viabilidad fisica de la reaccién D—>He como fuente energética para propulsién avanzada,
compardndola con otras opciones de fusién nuclear.

» Dimensionar el sistema de confinamiento del plasma, estimando la potencia térmica generada, el vo-
lumen requerido, el campo magnético necesario y el consumo energético del reactor, considerando
el uso de bobinas superconductoras.

= Aplicar el motor de fusién disefiado a un caso préctico: el viaje tripulado a Marte, estimando
tiempos de trayecto, necesidades de propulsién y condiciones operativas.

= Proponer un disefio preliminar de nave espacial que integre el sistema de propulsién y garantice
las condiciones minimas de habitabilidad y supervivencia para una tripulacién humana.

= Explorar la viabilidad de extender este tipo de propulsién a misiones més alld del sistema solar,
identificando retos tecnolégicos clave.

Estos objetivos permiten no solo dimensionar un motor de fusiéon D—>He de forma preliminar, sino
también comprender las implicaciones fisicas, tecnoldgicas y energéticas asociadas a su implementacién
en una nave espacial habitable, capaz de llevar a cabo misiones complejas dentro y fuera del sistema solar.

2.3. Beneficios del Proyecto

El objetivo del proyecto es allanar el camino hacia el desarrollo de un motor de fusién espacial. Un motor
que traeria consigo beneficios cientificos, medioambientales y operacionales. El reto que supone la fusién
nuclear provocaria el desarrollo de nuevas tecnologias y materiales que se necesitan para mantener el
plasma estable. Y consigo nuevas tecnologias de simulacién espacial que contribuirian al sector.

La fusi6n es una energia limpia y el desarrollo de un motor de fusion es equivalente a avances en dicho
campo. Ademds, al ser un motor més eficiente reduciria la necesidad de etapas en un cohete, minimizando
los escombros espaciales.

El motivo principal del desarrollo del motor es minimizar los tiempos de viaje permitiendo asi los viajes

interplanetarios, sondas interestelares y una mayor carga ttil por cohete, pudiendo aumentarla de un 10 %
a un 80 %.

12
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3. Desarrollo del TFG

A continuacion, se detallan las principales actividades realizadas durante el desarrollo del trabajo, junto
con una breve descripcion y el tiempo aproximado dedicado a cada una:

= Estudio del estado del arte (25 h): Investigacion sobre fusién nuclear, motores actuales y sus
limitaciones.

= Revisién de literatura (20 h): Lectura de articulos cientificos relevantes sobre FRC, D-He3 y
sistemas existentes.

= Analisis de alternativas tecnoldgicas (12 h): Comparacion entre los distintos tipos de fusién y
opciones de propulsion.

= Estudio de informes técnicos (25 h): Revision de documentacion de referencia como ITER, NASA
y Helicity.

= Anadlisis de materiales (10 h): Evaluacién técnica de berilio, tungsteno, CFC y otros materiales
de uso estructural.

= Disefio conceptual del sistema (18 h): Esbozo general de arquitectura, cimara de fusion y subsis-
temas.

= Modelado fisico y calculos (15 h): Célculo de parametros clave como 3, impulso especifico y
densidad energética.

= Simulacién orbital (20 h): Uso de GMAT para modelar trayectorias, maniobras y fases de sepa-
racion.

= Disefio del sistema de validaciéon (8 h): Propuesta de pruebas para validar el comportamiento
teérico del motor.

= Reuniones con el tutor (10 h): Sesiones de revision, feedback y ajustes técnicos.

= Redaccién del TFG (25 h): Escritura y maquetacion del documento en LaTeX.

» Edicién final y entrega (6 h): Conversién a Word, revision de formato y anexado final.

= Revision audiovisual (6 h): Visualizacion de videos técnicos relacionados con propulsion y fusién.

= Consultas externas (5 h): Interaccién con expertos, foros técnicos y revision de bibliografia
adicional.

Total estimado de horas dedicadas: 205 h
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3.1. Planificacion del trabajo fin de grado

WEEKS: 1
2 345 6 7 8 9 1011 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24 25 26

Teoria _ 100 % complete
Comparativa — 100 %o complete
Motor _ 100 % complete
Nave — 100 % complete
Mejoras — 100 %o complete

Revision — 100 % complete

TODAY

3.2. Descripcion de la solucién, metodologias y herramientas empleadas

Este proyecto se enmarca dentro del ambito cientifico-tecnolégico, con un enfoque principal en el estudio
tedrico y conceptual del disefio de un sistema de propulsion por fusidn nuclear directa. Para su desarrollo
se ha recurrido a una combinacién de revision bibliogréfica, simulacién orbital, andlisis fisico de modelos
de plasma y disefio técnico de componentes clave.

3.2.1 Herramientas tecnoldgicas y de calculo utilizadas

Para llevar a cabo los célculos, simulaciones y disefio, se han utilizado las siguientes herramientas:

= GMAT (General Mission Analysis Tool): Software utilizado para simular trayectorias orbitales,
perfiles de misién y maniobras de transferencia hacia Marte.

= LaTeX: Utilizado para la redaccién técnica del proyecto, con soporte para ecuaciones matematicas
y figuras cientificas.

3.2.2 Modelos aplicados y fundamentos fisicos

= Modelo de confinamiento helicoidal tipo FRC (Field-Reversed Configuration): Base fisica del
reactor de fusién propuesto, analizando estabilidad, relajacién magnética y formacion de plectone-
mas.

= Criterio de Lawson: Aplicado para establecer condiciones minimas necesarias para la autososte-
nibilidad del plasma de fusidn.

= Ecuacién de impulso especifico y empuje: Utilizadas para estimar la viabilidad de alcanzar Marte
en menos de 30 dias.

3.3. Recursos requeridos

A continuacion, se enumeran los recursos técnicos y materiales utilizados para la ejecucion del proyecto:

= GMAT (General Mission Analysis Tool)

14
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s LaTeX

= Papers y publicaciones cientificas (ITER, Helicity Space, NASA)
= Biblioteca digital universitaria

= Interaccién con expertos y foros técnicos especializados

» Imagen médica y recursos gréficos (diagramas, simulaciones)

= Computadora personal con capacidad de simulacién y edicién

15
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4. Marco Teorico

En este capitulo se presentan las bases tedricas de fusion nuclear necesarias para entender el proceso
de disefio y operacioén del motor de fusidn para viajes espaciales, incluyendo conceptos clave como el
plasma, la fusién nuclear y teorias de relajacién de plasma. Ademads, se explican conceptos aplicados al
entorno espacial como la tercera ley de Newton aplicada a la propulsién y la conversién de energia de
fusién en impulso qtil.

4.1. Introduccion al Marco Teorico

El plasma es el cuarto estado de la materia, formado por una mezcla de iones positivos y electrones
libres. A diferencia de los sdlidos, liquidos o gases, el plasma posee propiedades colectivas, como la
respuesta a campos eléctricos y magnéticos, lo que permite su confinamiento mediante técnicas como el
confinamiento magnético o inercial. Gracias a este confinamiento se pueden dar las reacciones de fusién
nuclear, que requieren temperaturas del orden de 108 K.

La fusién nuclear consiste en la unidon de nidcleos ligeros, como el deuterio y el helio-3, para formar
nucleos més pesados, liberando una cantidad significativa de energia sobrante. Este proceso es el mismo
que utilizan las estrellas y ofrece una fuente de energia limpia, sin emisiones de carbono, y con residuos
radiactivos minimos en comparacion con la fisién nuclear. Para que la fusion ocurra, las particulas deben
superar la repulsion electrostética que existe entre nicleos con carga positiva, lo cual se logra a través del
aumento extremo de temperatura y densidad.

En el contexto de la propulsién espacial, la tercera ley de Newton es clave, —*a toda accion le corresponde
una reaccion de igual magnitud y en sentido contrario”—. Al expulsar masa a gran velocidad, ya sea en
forma de gases calientes o plasma, se genera una fuerza de reaccién que impulsa la nave en direccién
opuesta. Esta es la base de todos los sistemas de propulsion, desde los motores quimicos tradicionales
hasta los conceptuales basados en fusién.

El motor de fusion se diferencia en que genera internamente tanto la fuente de energia como el medio
propulsor. A través de las reacciones de fusidn, se libera energia que calienta el plasma y permite su
aceleracion mediante campos magnéticos, expulsdndolo posteriormente por una boquilla para generar
empuje. Esta capacidad de generar impulso sostenido a partir de una fuente de alta densidad energética
permite alcanzar impulsos especificos muy superiores a los de tecnologias quimicas o eléctricas, redu-
ciendo notablemente los tiempos de transito en misiones interplanetarias.

Este capitulo presenta los fundamentos fisicos del plasma, el criterio de Lawson, los métodos de confi-
namiento, y el vinculo entre la energia de fusién y su aplicacién en propulsién espacial. Estos conceptos
proporcionan el soporte necesario para el disefio técnico del sistema motor desarrollado en este trabajo.

4.2. Criterio de Lawson

El criterio de Lawson establece las condiciones minimas que debe cumplir un plasma para que una
reaccion de fusidn nuclear sea autosostenible y energéticamente rentable. En particular, define el umbral
minimo que debe alcanzar el producto entre la densidad del plasma (n), el tiempo de confinamiento
energético (7g), y la temperatura (T) para que la energia generada por la fusién supere a la energia
invertida en mantener el plasma:
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n-7g -T > constante critica (D
Donde:

» n es la densidad del plasma (en particulas/m?®),
= 7£ es el tiempo de confinamiento energético (en segundos),

= T es la temperatura del plasma (en kelvin o keV).

Este criterio se adapta a cada tipo de reaccién. Por ejemplo, para la reaccién deuterio-tritio (D-T),
considerada la mds accesible actualmente, el valor critico aproximado es:

n-1e > 10%° keV-s/m> 2)

Este valor implica que si el plasma no alcanza una densidad suficientemente alta, debe mantenerse con-
finado durante mds tiempo, o alcanzar temperaturas mayores, y viceversa.

El criterio de Lawson es un pardmetro fundamental en el disefio y evaluacién de reactores de fusién
como los tokamaks (confinamiento magnético), sistemas de fusidn inercial y también para motores de
fusién aplicados a propulsion espacial. Evaluar el cumplimiento de este criterio permite determinar si un
diseno dado puede alcanzar ganancia energética neta (Q > 1), es decir, si genera mds energia que la que
consume.

4.3. Combustibles para Fusion Nuclear en Propulsion Espacial

A continuacién se presentan los tres principales tipos de combustibles utilizados en reactores de fusién
nuclear, junto con sus reacciones asociadas, ventajas y desventajas, en el contexto de aplicaciones en
propulsién espacial.

Deuterio y Helio-3 (D + 3He):

D+’ He —* He(3,6MeV) + p(14,7MeV) 3)

Esta reaccidn es altamente atractiva debido a su cardcter aneutrénico, es decir, genera muy pocos neutro-
nes. Produce particulas cargadas (helio-4 y protones), lo que facilita la conversién directa de la energia
en electricidad mediante sistemas electromagnéticos, y permite evitar los problemas asociados a la ra-
diactividad estructural. Ademads, presenta un alto rendimiento energético. Sin embargo, el helio-3 es
extremadamente escaso en la Tierra, por lo que seria necesario extraerlo de fuentes extraterrestres, como
la Luna o los gigantes gaseosos. La tecnologia asociada a esta fusién atn estd en desarrollo, y requiere
temperaturas mas elevadas que la fusion de deuterio-tritio para iniciarse.
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Deuterio y Tritio (D + 3T):
D+ T —*He(3,5MeV) +n(14,1 MeV) 4)

Esta es lareaccién més utilizada en experimentos actuales (como en ITER y JET) debido a su relativamente
baja temperatura de ignicién. El deuterio es abundante en el agua y el tritio puede generarse mediante la
irradiacién de litio. No obstante, produce una gran cantidad de neutrones, lo que genera radiactividad en
los materiales del reactor, obligando al uso de blindajes pesados y sistemas de proteccion adicionales. La
produccién y manejo del tritio también presentan desafios tecnoldgicos y econdmicos importantes.

Solo Deuterio (D + D):

D +D —* He(0,82MeV) +n(2,45MeV)

&)
obien: D+D —3T(1,01MeV) + p(3,02MeV)

Esta reaccion tiene la ventaja de utilizar dnicamente deuterio, un isétopo abundante en la Tierra, lo que
permitiria una operacién auténoma a largo plazo. Sin embargo, requiere temperaturas significativamente
mayores para iniciarse y su rendimiento energético es inferior al de las otras combinaciones. Ademas,
produce tanto tritio como neutrones, lo que implica problemas de radiactividad y control similares a los
de la reaccién D-T, pero con menor eficiencia.

Combustible Reaccion Ventaja clave Desventaja clave
D+T D+3T - *He +n Ficil de iniciar Alta radiactividad por neutrones
D + *He D +*He — “He + p Aneutrénica, limpia Helio-3 escaso y caro
D+D D+D — 3He +n/3T +p | Deuterio abundante Muy dificil de iniciar

Tabla 1: Comparativa de reacciones de fusién para propulsién espacial

4.4. Conceptos Avanzados de la Fusion Nuclear

4.4.1 Inestabilidades del Plasma

El comportamiento del plasma dentro de un reactor de fusién estd condicionado no solo por los pardmetros
macroscépicos de confinamiento, sino también por la presencia de inestabilidades que pueden comprome-
ter su estabilidad, confinamiento energético y eficiencia global. Estas inestabilidades son perturbaciones
en el equilibrio del plasma que pueden amplificarse en el tiempo, deteriorando el confinamiento magnético
o incluso conduciendo a una pérdida total del plasma.

Clasificacion general

Las inestabilidades se clasifican habitualmente segtin su origen fisico y el tipo de transporte o deformacién
que inducen en el plasma. Algunas de las més relevantes en el contexto de fusién por confinamiento
magnético son:

= Inestabilidades de presién (intercambio o “interchange’): relacionadas con gradientes de pre-
sién en presencia de campos magnéticos curvos. Pueden conducir a la expulsidn de plasma desde
regiones centrales hacia la periferia.
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» Inestabilidades MHD (magnetohidrodinamicas): se derivan del tratamiento fluido del plasma.
Incluyen modos como:

* Modo kink: torsion de las lineas de campo magnético.

TN

Figura 1: Mecanismo de la inestabilidad kink [

* Modo tearing: reconexién de lineas de campo, formacién de islas magnéticas.

* Modo ballooning: expansién localizada en regiones con fuerte gradiente de presion.

= Inestabilidades de deriva: causadas por diferencias en la movilidad de iones y electrones en
presencia de campos cruzados (E x B).

= Inestabilidades térmicas o resistivas: debidas a la conductividad eléctrica y al acoplamiento entre
calor y transporte de corriente.

El impacto de las inestabilidades en el comportamiento del plasma es crucial, ya que pueden comprometer
seriamente la eficiencia y seguridad operativa del reactor. Entre sus efectos mds relevantes se encuentran
las pérdidas de energia antes de alcanzar el umbral de ignicién, descargas disruptivas que pueden dafiar
los componentes internos del sistema, y la reduccion significativa de la vida ttil del reactor debido a picos
térmicos o cargas localizadas sobre las superficies de los materiales expuestos al plasma. Por este motivo,
el disefio del sistema de confinamiento debe contemplar estrategias especificas para mitigar o controlar
dichas inestabilidades. Algunas de las mds comunes incluyen el uso de configuraciones magnéticas op-
timizadas —por ejemplo, mediante el ajuste del perfil de seguridad g en dispositivos tipo tokamak—,
la incorporacién de sistemas de control activo mediante bobinas exteriores, y la implementacion de
enfriamiento localizado junto con materiales de alta tolerancia térmica en las regiones mds expuestas a
perturbaciones.

En el caso particular del disefio de un motor de fusién basado en la reacciéon D—3He, el control de las
inestabilidades cobra atin mayor importancia. Este tipo de plasma opera a temperaturas mas elevadas
que las necesarias en un reactor D-T convencional, lo que lo hace mds susceptible a fenémenos de
deriva, modos resistivos e incluso reconexiones magnéticas. Por ello, es esencial tener en cuenta estas
inestabilidades desde las fases iniciales del disefio conceptual del reactor.

Ademds, cuando se considera la aplicacion de este tipo de motor a misiones espaciales, se deben afrontar
limitaciones adicionales, como la masa y complejidad de los sistemas auxiliares de control. En este
contexto, la capacidad del sistema para mantener la estabilidad del plasma de forma pasiva o con
mecanismos simplificados representa una ventaja clave en el disefio de propulsién por fusién para el
espacio profundo.

4.4.2 Configuraciones alternativas de confinamiento magnético

Ademés de los disefios mds conocidos como los tokamaks y stellarators, existen otras configuraciones
de confinamiento magnético que han sido objeto de investigacion para su posible aplicacion en la fusién
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nuclear controlada. Dos de ellas son el Z-pinch y el Reversed-Field Pinch (RFP), ambas basadas en
principios diferentes de autoorganizacién del plasma.

Z-pinch

El Z-pinch (o “pinch axial”) es una de las configuraciones mds simples desde el punto de vista geomé-
trico. Consiste en una descarga de corriente eléctrica a lo largo de un cilindro de plasma, orientada en la
direccién longitudinal (eje Z). Esta corriente genera un campo magnético toroidal que, por accién de la
fuerza de Lorentz, comprime el plasma hacia el eje central.

El principio de funcionamiento del Z-pinch se basa en el efecto pinch, donde la interaccién entre la
corriente del plasma y el campo magnético autogenerado produce una compresion radial. Sin embargo, a
pesar de su sencillez estructural, el Z-pinch es inherentemente inestable frente a diversas perturbaciones,
especialmente las de tipo kink y sausage. Estas inestabilidades tienden a desarrollarse muy rdpidamente,
dificultando la obtencién de tiempos de confinamiento Ttiles.

B B
N P
\_) - }
S
@

Figura 2: Z-pinch o Bennet pinch ]

Aunque se han explorado variantes estabilizadas, como el uso de envolturas metdlicas o campos externos,
el Z-pinch ha sido histéricamente mds ttil como herramienta para estudiar fendmenos fundamentales del
plasma o generar fuentes intensas de rayos X en lugar de como una configuracion practica para reactores
de fusién sostenida.

Reversed-Field Pinch (RFP)

El Reversed-Field Pinch es una evolucién del concepto de Z-pinch que busca mejorar la estabilidad del
sistema sin recurrir a campos externos potentes. En esta configuracion, el plasma se encuentra dentro de
una cdmara toroidal, similar a la de un tokamak, pero el campo magnético toroidal se invierte cerca del
borde externo del plasma.

En un RFP, la corriente del plasma no solo genera el campo poloidal, sino que también contribuye
significativamente al campo toroidal. A medida que se acerca al borde, la direccién del campo toroidal
cambia (de ahi el término reversed field"), lo que crea una configuracién mds autoorganizada y menos
dependiente de bobinas externas.

Theta pinch coils

Figura 3: Esquema de un reversed field pinch (RFP)!!]
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Aunque el RFP requiere corrientes de plasma relativamente altas, tiene la ventaja de necesitar campos
magnéticos externos mas débiles que un tokamak para una presion de plasma comparable. Esta caracteris-
tica lo convierte en una opcion interesante desde el punto de vista de la ingenieria, aunque su rendimiento
en términos de confinamiento energético aun es inferior al de otras configuraciones mas maduras.

Field-Reversed Configuration (FRC)

La configuracién de campo invertido, conocida como Field-Reversed Configuration (FRC), es una de las
alternativas mds prometedoras dentro de los sistemas de confinamiento magnético compactos, especial-
mente en aplicaciones espaciales donde el volumen, la masa y la complejidad deben minimizarse.

A diferencia de dispositivos toroidales como los tokamaks o los Reversed-Field Pinch (RFP), la FRC
posee una geometria cilindrica simple y no requiere un campo magnético toroidal externo generado
por bobinas. En su lugar, el plasma genera un campo magnético autoconfinante mediante corrientes
inducidas internamente, lo que da lugar a una estructura cerrada con un campo poloidal que se invierte
en las regiones periféricas.

SEPARATRIX THETA-PINCH COIL

__W I iz yn

CLOSED POLOIDAL OPEN_MAGNETIC
DISCHARGE TUBE MAGNETIC FIELD LINE FIELD LINE

Figura 4: Esquema de field reverse configuration!?],

Caracteristicas principales

= Geometria compacta: la ausencia de bobinas toroidales y estructuras complejas permite un disefio
mds ligero y eficiente, ideal para sistemas de propulsion espacial.

= Campo toroidal ausente: el plasma se confina por campos poloidales generados por corrientes
internas. El campo se invierte en las regiones externas del plasma.

= Alta densidad y tiempos de confinamiento cortos: aunque los tiempos de confinamiento son
menores que en dispositivos toroidales, su alta densidad y temperatura los hacen atractivos para
reacciones aneutrénicas como D—>He.

= Aplicabilidad en propulsiéon nuclear: multiples iniciativas privadas y académicas exploran el uso
de FRC en propulsién por fusion, destacando su escalabilidad, eficiencia y simplicidad estructural.

En el disefio de un motor de fusién basado en la reaccién D—*He, la FRC representa una opcién tecnol6-
gica especialmente interesante por su compatibilidad con geometrias cilindricas, su bajo requerimiento
de campos magnéticos externos y su potencial para operar a altas temperaturas. Estas caracteristicas la
hacen especialmente atractiva para misiones espaciales, donde el peso, la fiabilidad y la compacidad del
sistema son factores determinantes. Sin embargo, las FRC ailn presentan retos importantes relacionados
con la estabilidad del plasma y el mantenimiento sostenido de la configuracién, por lo que su desarrollo
préctico sigue siendo un campo activo de investigacion.

4.4.3 Teoria de la Relajacién de Taylor

El sistema, en ausencia de flujos, minimiza la energia magnética total, sujeta a la conservacién de la
helicidad magnética total, y se relaja hacia su estado de minima energia. Este proceso se conoce como
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relajacién de Woltjer-Taylor!+>1,

Woltjer demostré que los estados libres de fuerza con A constante (es decir, soluciones de la ecuacién
(7)) son los estados de menor energia para un sistema cerrado 151, Dado un mecanismo de disipacién
adecuado, la energia magnética puede decaer selectivamente mds rdpido que la helicidad magnética,
proporcionando un medio para que un sistema magnético se relaje hacia este estado final preferido de
minima energia.

Taylor propuso que, dada una resistividad finita, la reconexién magnética conserva aproximadamente
la helicidad magnética global y actda como el mecanismo de disipacién que permite reducir la energia
magnétical*%!. La hipétesis de decaimiento selectivo sostiene que la energia decae de forma preferente
con respecto a la helicidad magnética porque el espectro de energia se concentra en nimeros de onda
altos, donde la disipacién es mayor!’-8].

La helicidad magnética es un fenémeno en el que un plasma, tras sufrir perturbaciones (como turbulencia
o inestabilidades), se reorganiza espontdneamente hacia un estado de menor energia, pero sujeto a la
conservacion de la helicidad magnética (H},). Este concepto fue propuesto por el fisico J.B. Taylor en los
afios 70. La helicidad magnética también se puede definir como una medida del grado de retorcimiento
y enlace de las lineas del campo magnético. Se define como!]

H, = / A Bav ©)
\%4

donde:
1. Aesel potencial vector magnético (E =Vx Z)
2. Besel campo magnético

3. V es el volumen del plasma

La helicidad es un invariante topoldgico, se conserva incluso en presencia de disipacion resistiva o
turbulencia. Actiia como una restriccién durante la relajacion, limitando cémo puede evolucionar el
campo magnético. El plasma busca reducir su energia magnética total (W = ﬁ / B?dV) pero sin alterar
Hy,. Esto lleva a un equilibrio llamado estado fuerza-libre (force-free), donde:

- -

VxB=AB @)

A es una constante que depende de la geometria y la helicidad. Esta ecuacién implica que el campo
magnético y la corriente eléctrica (J) son paralelos (J || B, eliminando fuerzas magnéticas netas (J X B =

0)).

Aplicacion a Geometrias Cilindricas

En muchos experimentos de laboratorio, la relajacion magnética del plasma se estudia dentro de limites
que conservan el flujo magnético. En geometrias cilindricas, el estado final de minima energia depende
fuertemente de la relacién de aspecto del cilindro, definida como L/a, donde L es la longitud y a el radio.
Cuando esta relacién es menor que el valor critico de 1,67 [1%11] el plasma tiende a configuraciones
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axisimétricas (m = 0), conocidas como spheromaks. Sin embargo, cuando L/a > 1,67, el sistema adopta
configuraciones no axisimétricas (m = 1), evolucionando hacia una estructura helicoidal doble conocida
como la doble hélice de Taylor.

Flux
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\I| Mag Probes E
§|— ) e il
—Il
[ |
u|
e T T
= =
Spheromak

Source

Figura 5: (a) Esquema del recipiente de vacio del experimento SSX. (b) Lineas de corriente del campo
magnético en el estado de minima energia calculado segun la teoria de Taylor, donde el color representa
la magnitud relativa de |B|!'%).

En el caso idealizado de un cilindro infinito, el estado relajado de minima energia cumple da = 3,11y
presenta un paso helicoidal caracteristico de ka = 1,234, donde & es el nimero de onda asociado al eje
longitudinal. Este tipo de estructuras es de especial interés en plasmas confinados, ya que representan
estados autoorganizados que conservan la helicidad magnética mientras minimizan la energia total del
sistema.

Un aspecto relevante del experimento mencionado en [°! es que la configuracién final presenta una
estructura no axisimétrica (m = 1), incluso cuando el plasma es inicialmente lanzado en una configuracién
axisimétrica. Este comportamiento estd directamente relacionado con la relacién de aspecto del cilindro
y con el valor del pardmetro de pinzamiento:

21
0=—
aB()

donde I es la corriente del plasma, a el radio del cilindro, y By el campo toroidal. Se observa que, para

O > 1,6, el plasma favorece la solucién no axisimétrica como su estado de minima energia.

Este resultado tiene implicaciones directas para el disefio de un motor de fusién con geometria cilindrica,
como el que se plantea en este trabajo. Por un lado, indica que es posible alcanzar estados autoorgani-
zados estables sin necesidad de un control activo constante, siempre que se respeten ciertas condiciones
geométricas y operativas. Por otro, sugiere que el disefio debe prever la formacién de estructuras helicoi-
dales dentro del canal de confinamiento, especialmente si se busca aprovechar la estabilidad natural de
configuraciones relajadas de alta helicidad.
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Estructura de Doble Hélice (Plectonoma)

La relajacion de Woltjer-Taylor tiene un supuesto clave, este modelo asume un plasma de bajo beta (3),
donde:

_ Presion térmica del plasma _ nkgT
~ Presi6n magnética  B2/2uy

®)

Si B < 1, la presién magnética (B>/2u0) domina sobre la presién térmica (nkT). Esto implica que la
energia libre (energfa disponible para impulsar dindmica) estd almacenada principalmente en el campo
magnético, no en el movimiento térmico de las particulas. En este régimen, las fuerzas magnéticas (V X B)
controlan la dindmica, y el plasma puede relajarse a un estado fuerza-libre (V X B =AB).

La estabilidad de la estructura de doble hélice (plectonema) en plasmas, incluso con presién no nula
(B #0) y flujos de alta velocidad, puede explicarse mediante la interaccién entre la helicidad cruzada
(H.) y el proceso de relajacién por alineamiento dindmico. La estructura de doble hélice (plectonema)
es un estado de Taylor no axisimétrico, tipicamente asociado a plasmas de bajo . Sin embargo, en
experimentos como el SSX o MOCHI, persiste incluso con:

1. Presion plasmatica no despreciable (8 # 0): La energia térmica contribuye a la presioén, pero no
destruye la configuracién magnética.

2. Flujos de alta velocidad: Movimientos macroscépicos del plasma que, en principio, podrian des-
estabilizar la estructura.

La geometria helicoidal es intrinsecamente estable debido al acoplamiento entre el campo magnético (B)
y los flujos (v), mediado por la helicidad cruzada.

La helicidad cruzada se define como:
H, = / 5. Bav ©
v

y cuantifica el grado de alineamiento entre el campo magnético y el flujo del plasma.[!?13]

Cuando el plasma presenta una helicidad cruzada elevada desde el inicio (es decir, cuando el flujo del
plasma estd alineado con el campo magnético, V || §), el sistema tiende a conservar ese alineamiento
durante el proceso de relajacidn, incluso en presencia de flujos rdpidos. Este fendmeno se conoce como
relajacién por alineamiento dindmico, y se caracteriza porque las fluctuaciones no alineadas con el campo
magnético (V L E) se disipan de forma selectiva, mientras que los modos alineados (V || E) persisten, lo
cual estabiliza la estructura magnética del plasma.

Aunque la alineacién dindmica se observa principalmente en sistemas con baja helicidad magnética, es
factible tener sistemas donde tanto el decaimiento selectivo como la alineacién dindmica rigen el proceso

de relajacion [14]

El equilibrio inicial entre Hy, y H. determina la naturaleza del estado final de minima energfa. Un sistema
donde la Hj, es relativamente mds importante deberia relajarse a un estado mds similar a un estado de
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Taylor, de acuerdo con que el decaimiento selectivo es el principal contribuyente al proceso de relajacion.
Un sistema donde la H, es mds significativa comparte mds con los estados de alineacién dindmica pura.
Este equilibrio inicial también determina la relacion entre la energia cinética y magnética en el estado
final. El valor relativamente alto observado en este sistema apunta a la posibilidad de dicha interaccién
entre los procesos de relajacion. En vista de esto, es notable que el paso helicoidal del estado final del
plasma coincida tan bien con el estado de Taylor predicho, aunque el decaimiento selectivo pueda no ser
el tnico proceso de relajacién que contribuye.

Tiempos caracteristicos en plasmas

En sistemas magnetizados, dos escalas de tiempo son cruciales, el tiempo de circulacidn de vortices (eddy
turnover time, Teddy):

1. Tiempo de circulacion de vortices (eddy turnover time, T;eqqy): Tiempo que tarda un vortice
turbulento en dar una vuelta completa. Relacionado con la turbulencia y la reorganizacién gradual
del campo magnético.

2. Tiempo de transito de Alfvén (74): es eliempo que tarda una onda de Alfvén en cruzar el sistema
radialmente

TA= — (10)

donde aes el radio del plasmay v 4 = B/+/ug es la velocidad de Alfvén (B: campo magnético y p: densidad
del plasma).

La observacién de relajacion magnética en escalas de tiempo del orden del tiempo de transito de Alfvén
(t4) sugiere dos implicaciones fundamentales para la fisica del plasma:

1. Mecanismo Alfvénico: La rapidez del proceso indica que la relajacién no estd dominada por la
turbulencia, sino por ondas de Alfvén. Estas ondas transportan informacién magnética a velocidad
v 4, permitiendo realinear el campo magnético globalmente en tiempos muy cortos.

2. Eficiencia energética: El plasma alcanza un estado ordenado y estable sin pasar por etapas inter-
medias de disipacion gradual. Esto implica una transicién energética eficiente, donde se conserva
gran parte de la estructura del campo.

El proceso de relajacion magnética puede representarse de manera intuitiva con la relajacién lenta
(turbulenta) que se asemeja a desenredar una cuerda con movimientos suaves: pequefias estructuras
turbulentas actdan progresivamente. Y la relajacion rdpida (Alfvénica):Similar a estirar un resorte y
soltarlo: la energia se libera de forma inmediata y el sistema alcanza el equilibrio en una sola oscilacion.

Intermitencia y autoorganizaciéon

En presencia de turbulencia, la relajacion no siempre ocurre de forma global. En muchos casos, tiene
lugar en regiones localizadas o "parches", donde la disipacién se concentra, facilitando la reorganizacién
del campo magnético. Las estructuras intermitentes como ldminas de corriente y vortices pueden servir
como sitios de relajacidn localizada. Sin embargo, la turbulencia puede inhibir la relajacion completa si
mantiene un estado global de alta energia.

Este equilibrio entre caos y orden puede explicar la formacién rdpida de configuraciones ordenadas,
como la doble hélice, dentro de un entorno globalmente turbulento. Este fenémeno se conoce como

25



Estudio y Desarrollo Conceptual de Propulsiéon Nuclear por Fusion
para Viajes Interplanetarios Universidad
Diego Muiioz Sanchez Europea

autoorganizacion plasmatica, y es observado en dispositivos como los tokamaks, donde el plasma logra
estados de equilibrio (por ejemplo, el perfil de presiéon en modo H) incluso en presencia de turbulencia.

Aplicaciones y contexto tecnolégico

La teoria de la relajacién de Taylor no solo es relevante en astrofisica, sino que también guia el disefio
de dispositivos de fusion como el spheromak o el tokamak, donde es necesario estabilizar plasmas turbu-
lentos para lograr un confinamiento eficiente.

En el contexto astrofisico, el alineamiento dindmico y la accién dinamo explican fenémenos como
la estructura colimada de los jets estelares, y en tecnologia espacial, la comprensién de la relajacién
magnetohidrodindmica (MHD) es clave para predecir la estabilidad del plasma en propulsores idnicos o
el comportamiento de tormentas geomagnéticas.

4.5. Comparativa de Tipos de Fusion

Para el disefio de un motor de fusién aplicable a misiones espaciales interplanetarias, no basta con conocer
las reacciones nucleares posibles: también es fundamental comprender las distintas formas en que dichas
reacciones pueden mantenerse y controlarse. En este sentido, los métodos de fusién nuclear —es decir,
los mecanismos utilizados para alcanzar las condiciones necesarias de temperatura, densidad y tiempo
de confinamiento— juegan un papel crucial.

Existen principalmente tres enfoques tecnoldgicos de confinamiento que se han explorado en la investiga-
cién de fusion: el confinamiento magnético, el confinamiento inercial y el confinamiento magneto-inercial
(una combinacién de los dos anteriores). Cada uno de estos métodos presenta ventajas y limitaciones par-
ticulares en términos de eficiencia energética, complejidad tecnoldgica, escalabilidad, y compatibilidad
con entornos espaciales.

La eleccion de un método de fusién adecuado es especialmente importante en el contexto de la propulsion,
ya que condiciona aspectos como el tamafio y la masa del sistema, el tipo de combustible viable, la
forma en que se convierte la energia generada en empuje, y la viabilidad de operar el reactor fuera
del entorno terrestre. Por tanto, en esta seccidn se analizardn y compararan los principales métodos de
fusién disponibles, evaluando sus caracteristicas desde el punto de vista de su aplicacién como sistema
de propulsién espacial.

4.5.1 Magnetic Confinement Fusion (MCF)

La fusién por confinamiento magnético es uno de los métodos més estudiados para lograr reacciones de
fusién controlada en la Tierra. Su principio fundamental consiste en utilizar campos magnéticos intensos
para confinar un plasma caliente, evitando que este entre en contacto con las paredes del reactor. Esta
técnica se basa en el hecho de que las particulas cargadas (iones y electrones) describen trayectorias
helicoidales alrededor de las lineas de campo magnético, lo que permite mantenerlas contenidas durante
tiempos relativamente largos.

Los dispositivos mds representativos de este enfoque son los tokamaks y los stellarators. En los tokamaks,
el campo magnético toroidal es generado mediante bobinas externas, mientras que el campo poloidal se
obtiene por medio de una corriente inducida en el plasma, generando asi una configuracién magnética
en forma de toro. Los stellarators, por otro lado, logran el confinamiento puramente mediante campos
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magnéticos generados por bobinas externas de geometria compleja, eliminando la necesidad de corriente
de plasma y mejorando la estabilidad.

Este método permite alcanzar altas temperaturas (del orden de 108 K) y tiempos de confinamiento del
plasma del orden de segundos, lo que lo hace adecuado para obtener reacciones sostenidas. Reactores
experimentales como JET (Reino Unido) e ITER (Francia) se basan en esta tecnologia.

B
(|
=al

Figura 6: Esquema del Reactor del Proyecto ITER.!1]

Desde la perspectiva de la propulsién espacial, la MCF presenta ventajas como su madurez tecnoldgica
y la capacidad de operar de forma continua. No obstante, también implica desafios importantes: los dis-
positivos suelen ser voluminosos, pesados y complejos, lo que dificulta su miniaturizaciéon y adaptacién
para aplicaciones a bordo de naves espaciales. Ademds, el control preciso del plasma y la generacién de
campos magnéticos intensos requieren una infraestructura energética considerable.

4.5.2 Inertial Confinement Fusion (ICF)

Es un método de fusién nuclear en el que se utilizan ldseres o haces de particulas para comprimir y
calentar un pequeiio pellet (cadpsula) de combustible hasta que se inicie la fusion nuclear.

1. Cépsula de combustible: Se usa una diminuta esfera de material ablativo (cristal, berilio, diamante
sintético o polimero), perfectamente pulida de modo que la fusién sea simétrica. Dentro contiene
una capa de combustible criogénico y en el centro combustible en forma de gas. Esta cdpsula se
mantendrd alrededor de 18 kelvin hasta su uso.

2. Compresién extrema: Se dispara un conjunto de l4seres de alta potencia o haces de particulas a la
céapsula desde todas las direcciones.

3. Implosién rapida: La capsula colapsa hacia su centro debido a la presion generada por la radiacion,
aumentando la densidad y la temperatura del combustible.

4. Fusidén nuclear: Si se alcanzan temperaturas de mas de 100 millones de grados Celsius, los niicleos
de los 4tomos de hidrégeno se fusionan, liberando una gran cantidad de energia.

La cdmara de fusion esta hecha de paneles de aluminio cubiertos con cemento infusionado con boro para
absorber los neutrones.
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Direct Drive ICF

En la técnica Direct Drive los ldsers impactan directamente en la cdpsula de combustible. Como se puede
ver en la zona ampliada de la imagen, el direct drive provoca que la cdpsula no se comprima de forma
uniforme, lo que crea inestabilidades.

N

Figura 7: ICF Direct Drive

Indirect Drive ICF

La técnica Indirect Drive pretende solucionar la anterior expuesta. Para ello la capsula se sujeta mediante
fibras plasticas en un cilindro llamado Hohlraum tipicamente hechon de oro, plomo o oro recubierto de
uranio. Los haces del 14ser atraviesan el cilindro por agujeros realizandos antes, de modo que no impactan
de manera directa en la cdpsula de combustible, impactan en las paredes del Hohlraum. Estos impactos
producen rayos X en todo el recipiente comprimiento de manera mds simétrica la cdpsula de combustible
hasta que ocurre la fision.

En cuanto a las ventajas comprimimos de manera mds adecuada y por lo tanto se produce mayor energia.
Sin embargo, también debemos fabricar el hohlraum, el cual debe ser una pieza precisa, pulida sin errores
de 100 nm. Estos hohlraum son de un tnico uso.

\V4

Figura 8: ICF Indirect Drive

Conclusion de ICF respecto a la Propulsion

A modo de conclusién, el método de Fusion por Confinamiento Inercial (ICF) presenta un enfoque
innovador pero actualmente limitado para su aplicacién en propulsion espacial. Su principio de funciona-
miento —basado en la compresion y calentamiento de cdpsulas de combustible mediante laseres o haces
de particulas— permite liberar grandes cantidades de energia en tiempos muy cortos, lo cual lo convierte
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en un candidato atractivo para generar pulsos de empuje de alta potencia.

Entre sus ventajas, destaca su capacidad para alcanzar condiciones de fusién sin necesidad de campos
magnéticos intensos ni configuraciones de confinamiento complejas. Ademas, al tratarse de un sistema
pulsado, permite modular el empuje segin las necesidades de la misién. También ofrece una densidad
energética muy elevada, lo que reduciria la cantidad total de combustible necesario para trayectos inter-
planetarios largos.

Sin embargo, las desventajas tecnoldgicas y operativas actuales son significativas. La compresién si-
métrica del combustible requiere una ingenieria extremadamente precisa, y los sistemas de ldseres de
alta potencia o haces de iones implican estructuras voluminosas, pesadas y con un elevado consumo
energético. Ademds, las cdpsulas utilizadas son costosas, dificiles de producir en masa, y su utilizacién
es de un solo uso. La necesidad de alineacién perfecta en el disparo y la alta sensibilidad a perturbaciones
externas también limitan su fiabilidad en entornos espaciales.

En resumen, aunque el ICF ofrece un marco tedrico sélido y prometedor para la propulsién espacial de
alta energia, su implementacion practica estd aln lejos de ser viable con la tecnologia actual. Los retos
en eficiencia, miniaturizacién y repetitividad deben ser superados antes de que pueda considerarse una
alternativa real frente a otros métodos mds maduros, como la fusién por confinamiento magnético o la
propulsién eléctrica avanzada.

4.5.3 Magnetic Inertial Fusion (MIF)

El Magnetic Inertial Fusion (MIF), también conocido como magnetized target fusion (MTF), es un
enfoque hibrido que combina elementos del confinamiento magnético (como los tokamaks) y el confina-
miento inercial (como los laseres) para lograr la fusién nuclear. Su objetivo es simplificar los requisitos
tecnoldgicos y reducir costos, aprovechando las ventajas de ambas técnicas.

Hibridacién: El MIF utiliza campos magnéticos para confinar inicialmente un plasma caliente y de baja
densidad. Luego, un "liner"(compresor impulsivo, como ldseres, proyectiles o liquidos) comprime rapi-
damente el plasma, aumentando su densidad y temperatura hasta alcanzar condiciones de fusién.

Amplificacién del campo magnético: Durante la compresion, el campo magnético inicial se intensifica

debido al movimiento del plasma, lo que reduce la pérdida de calor y mejora el confinamiento.

MIF - Configuraciéon Z pinch

1. Magnetizacion: Se crea un campo magnético de 30 T (actualmente 16) alrededor del liner (tipica-
mente de berilio) que contiene el gas del combustible, en sandia laboratory usan deuterio.

2. Precalentamiento: Se usa un laser de 5KJ (actualmente 1,5 KJ)para calentar el combustible.

3. Finalmente se activa el confinamiento Z, con una corriente de 25 MA (actualmente 20 MA)

MIF - Configuracién Reverse Field Configuration

1. Ionizacién: Partimos de un cilindro que contiene el gas de combustible, magnetizado con un campo
magnético y preionizas el combustible (= 0,5¢eV).
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Magnetization Preheat Implosion

Figura 9: Proceso en 3 pasos de MagLIF - Z Pinch Configuration 7]

2. Campo Inverso: Reviertes el campo magnético axial.

3. Reconexién: El plasma quiere mantener su antiguo campo magnético y se producen eventos de
reconexion

4. Contraccién hasta Equilibrio: El plasma se contrae calentandose hasta encontrar el equilibrio.

D. CONTRACTION TO EQUILIBRIUM

Figura 10: Proceso en 4 pasos de MagLIF - Field Reverse Configuration Configuration! '8!

4.6. Tipos de Propulsion de Fusion Actuales
4.6.1 Magnetic Fusion Plasma Drive

El Magnetic Fusion Plasma Drive (Propulsor de Plasma por Fusién Magnética) es un concepto avanzado
de propulsién espacial basado en la fusién nuclear controlada mediante campos magnéticos. Su objetivo
es generar empuje utilizando plasma de alta temperatura, lo que permitiria viajes espaciales mucho mas
rapidos y eficientes en comparacién con los motores quimicos o eléctricos actuales.
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Figura 11: Fusion Drive Engine [1°)

Funcionamiento

Se calienta un gas compuesto de isétopos ligeros, como deuterio y tritio, hasta alcanzar el estado de plas-
ma, donde los electrones y nticleos estdn separados. Campos magnéticos intensos (como en los reactores
tokamak o stellarator) mantienen el plasma confinado, evitando que toque las paredes del reactor.

A temperaturas de millones de grados Celsius, los nicleos de hidrégeno comienzan a fusionarse, liberan-
do enormes cantidades de energia. Esta energia se convierte en calor y se transfiere al plasma circundante,
aumentando su presién y velocidad.

4.6.2 Helicity Space

Helicity Space es una compaiiia estadounidense en proceso de desarrollar un prototipo de propulsion de
fusién. Su idea es utilizar magneto - inertial confinement, y utilizar tres principios que han descubierto
en laboratorio mediante el experimento Mochi.

El experimento Mochi y su relevancia para propulsion por fusion

El experimento Mochi LabJet ha sido disefiado para estudiar la autoorganizacion de plasmas magnetizados
en geometrias cilindricas, simulando chorros astrofisicos colimados generados por discos de acrecion.
Esta configuracion resulta especialmente ttil para aplicaciones en propulsion espacial basada en fusion,
donde se buscan configuraciones estables y colimadas de plasma impulsado.

El disefo utiliza tres electrodos concéntricos con ranuras de gas simétricas azimutalmente, permitiendo
la inyeccién de helicidad canénica con control independiente del perfil del campo eléctrico radial. Esta
caracteristica permite modelar perfiles de flujo de entalpia similares a los que se encontrarian en motores
de plasma de geometria cilindrica.

Durante las pruebas, se observaron chorros estables y colimados con relaciones de aspecto de hasta 30:1,
velocidades de 20-80 km /s, campos magnéticos de hasta 0,4 T y temperaturas del plasma entre 5-10 eV.
Estas condiciones permiten alcanzar tiempos de vida superiores a 40 veces el tiempo de transito de Alfvén,
indicando una notable estabilidad frente a inestabilidades tipo kink o sausage gracias al cizallamiento
axial inducido.!?°]
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De cara a un motor de fusién para propulsion, el experimento Mochi demuestra que es posible mantener
estructuras de flujo helicoidal colimadas y estables mediante la inyeccién controlada de helicidad, lo
cual seria clave para confinar y direccionar el plasma en un sistema de propulsién continua. Ademds, la
capacidad de ajustar el perfil de corriente y flujo axial ofrece un mecanismo para adaptar la configuracién
del chorro a distintas fases del empuje.

Stable double-helical
magnetic configuration

10 Mfps high speed camera of plasma
in MOCHI experiment

Figura 12: Confinamiento con Plectonemas Magnéticos (Estados de Taylor) [2°]

Confinamiento con Pectomas Magnéticos (Estados de Taylor)

El Helicity Drive es un concepto innovador de fusién magneto-inercial disefiado especificamente para
aplicaciones de propulsion espacial. Este sistema combina tres procesos clave: reconexién magnética para
calentamiento de iones, autoorganizacion plasmatica para confinamiento estable y compresiéon magnética
peristaltica para alcanzar condiciones de ignicioén. La arquitectura evita el uso de sistemas auxiliares de
calentamiento o revestimientos materiales dindmicos, lo que reduce significativamente la complejidad de
ingenieria.

El ciclo operativo se puede describir como un motor de fusién de cuatro tiempos:

1. Formacién de multiples plectonemas (configuraciones helicoidales de plasma) estabilizados por
flujo cortante helicoidal.

2. Fusién de los plectonemas mediante reconexién magnética, generando un incremento abrupto de
temperatura idnica.

3. Compresion del plasma resultante dentro de un espejo magnético implosionante generado por una
disposicién de bobinas peristalticas.

4. Mezcla del plasma caliente con propelente frio (deuterio o hidrégeno), lo cual genera empuje a
velocidades de escape ajustables.

Este disefio permite escalar el nimero de plectonemas para modular el rendimiento de fusién sin necesi-
dad de incrementar la complejidad del sistema base. Los experimentos en dispositivos como MOCHI y
SSX han demostrado la estabilidad de estas estructuras incluso sin paredes sélidas, y la eficiencia de la
reconexidon magnética como método de calentamiento directo a los iones. Los estudios estiman que mds
del 90 % de la energia magnética reconectada se transfiere a la temperatura iénica.

La compresion peristaltica emplea un conjunto de bobinas con geometria cénica y pulsos de corriente
secuenciales que generan un campo magnético en movimiento, equivalente a un espejo magnético que
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implosiona tridimensionalmente. Esta técnica mantiene constante la energia del campo magnético, ma-
ximizando el tiempo en el estado de alta compresion, lo cual es ideal para reacciones de fusion.

Los resultados tedricos y experimentales sugieren que el Helicity Drive puede alcanzar productos triples
nTT comparables o superiores a los necesarios para ignicion con combustibles como Deuterio-Deuterio
(DD) o Deuterio-Helio-3 (DHe?), manteniendo un disefio compacto, pulsado y sin los retos de simetria de
la fusién por ldser o los requerimientos masivos de la fusién por confinamiento magnético tradicional.[?!]

En resumen, el Helicity Drive representa una via prometedora hacia un motor de fusion escalable y
compacto, capaz de combinar altas velocidades de escape (I, > 100,000 s), altas potencias de empuje
(MW-GW) y una eficiencia energética superior en misiones interplanetarias o interestelares.

4.6.3 RocketStar

El motor FireStar™ Foundation M1.4 es un sistema de propulsién espacial compacto basado en un
ciclo electrostatico pulsado que utiliza vapor de agua como propelente. Su disefio estd optimizado para
misiones en Orbita terrestre y del espacio profundo, y destaca por operar con multiples tipos de gases
ionizables, incluido vapor de agua, xendén, argén, kriptén, yodo o incluso aire.

Especificaciones técnicas: el sistema ocupa un volumen de 95 X 95 X 95 mm, con una masa himeda de
980 g y una carga de propelente de 250 g de agua pura. Ofrece un impulso especifico (ISP) excepcional
de hasta 7,300 s y una capacidad de empuje de 17,2 mN en configuracién maxima. La potencia nominal
es de 6 W, alcanzando hasta 18 W en operacion intensiva. El empuje especifico por potencia es de
2,9 mN /W .El impulso total generado es de 17,800 Ns, lo que se traduce en un Av de 4,620 m/s para
una nave de 4 kg, 0 2,273 m/s para una de 8 kg. La temperatura operativa va de —25°C a +49°C, con
capacidad de supervivencia hasta los —40°C. [2?]

Virtual Cathode ‘t

Spark Generator ———4

Fuel -1..:..0

Figura 13: Esquema del Funcionamiento del Motor FireStar [2?]

Funcionamiento del sistema: el propelente entra en una cimara de formacién de plasma, donde se ioniza
mediante electrodos de chispa conforme a la ley de Paschen. Esta ley garantiza que, bajo una combinacién
especifica de presion y voltaje, se genere una descarga dentro del vapor. Posteriormente, los electrones
salen primero del plasma debido a su menor masa, generando el primer impulso y creando un citodo
virtual. Este citodo acelera los iones positivos restantes, los cuales obtienen energia cinética adicional
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gracias a los electrodos de aceleracion situados en los puertos de escape. Este disefio permite superar los
limites de densidad de corriente establecidos por la ley de Child-Langmuir. El sistema alcanza un estado
de resonancia entre la presion del gas, el empuje de la chispa y la tasa de drenaje del plasma, optimizado
por la geometria interna del motor. Este equilibrio mejora la eficiencia, reduce el desgaste y disminuye
los requisitos del sistema eléctrico y del control de vuelo.

Gracias a su compacidad, eficiencia energética y simplicidad relativa, el FireStar'™ M1.4 representa una
tecnologia prometedora para nanosatélites y misiones espaciales que requieren sistemas de propulsién
eléctricos versdtiles y de bajo consumo.

Anadlisis comparativo de tecnologias de propulsion por fusion (Trade-off)

La seleccion de un sistema de propulsién por fusién para misiones espaciales depende de un equilibrio
entre varios pardmetros clave: potencia especifica (kW/kg), impulso especifico (I, ), complejidad tecno-
l6gica, madurez experimental y coste. Esta seccidn analiza estos factores apoydndose en tres figuras que
muestran la relacion entre rendimiento energético, criterios fisicos fundamentales como el de Lawson, y
viabilidad econémica.

En la figura 14 se muestra las distintas tecnologias de propulsién espacial en una escala de potencia
especifica frente a impulso especifico. Para una misién a Marte en aproximadamente un mes, se requiere
una potencia superior a 1 kW/kg. Ademds, cuanto mayor sea el I;,, menor serd la cantidad de masa
necesaria como propelente, mejorando la eficiencia global de la mision. Se observa que los sistemas de
fusion magneto-inercial como el Helicity Drive ofrecen una combinacion atractiva de alto I, y potencia
aceptable, superando ampliamente a la propulsién quimica y a los sistemas eléctricos actuales.
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Figura 14: Comparativa de tecnologias de propulsion espacial en funcién de la potencia especifica y el
impulso especifico. 123

En la figura 15 representa el criterio de Lawson, el cual establece que para que un plasma alcance la
ignicién de fusién, el producto nt debe superar 1020 s-m 3. Los sistemas de confinamiento magnético
(MCF), como ITER y SPARC, logran altos tiempos de confinamiento pero con bajas densidades. En con-
traste, los sistemas de confinamiento inercial (ICF), como el NIF, alcanzan densidades extremadamente
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altas pero con confinamientos brevisimos. Las tecnologias hibridas de tipo MIF/MTF (Magneto-Inertial
Fusion / Magnetized Target Fusion) logran ubicarse en un punto intermedio favorable, lo cual las ha-
ce especialmente interesantes para aplicaciones espaciales donde tamafo y energia disponible estdn
limitados.

Lawson Criterion

1.E+02

1.E+01 —Lawson criterion

1.E+00 @ MCF projected
—1.E-01 @ MCF mainstream
=N © MCF alternates
glene © ® MIF/MTF
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£ 1604 o® o0 @ ® ICF
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Figura 15: Representacion grafica del criterio de Lawson en funcién del tiempo de confinamiento y la
densidad del plasma.l?’]

En la figura 16 se proporciona un andlisis cualitativo del relativo asociado a cada tipo de tecnologia
de fusién. Los sistemas MCF requieren infraestructuras muy costosas debido a su gran volumen y uso
de materiales complejos. Los sistemas ICF, aunque mas compactos, dependen de cdpsulas desechables
y ldseres de alta potencia. En cambio, las tecnologias MIF/MTF, como el MagLIF o Helicity Drive,
tienen el potencial de reducir considerablemente los costes mediante geometrias compactas y pulsadas,
sin comprometer la viabilidad fisica de la reaccién de fusion.

The Lawson Criterion: Y
n-t> 1020 s:m3

*[1] E.P. Velikhov, Zh. Teor. Fiz. Series 2, 43:429 (1973)
(2] Kirkpatrick, R. C., et al., LA-UR-01-5310 (2001).
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Figura 16: Comparativa entre tecnologias de fusién segtin coste relativo y pardmetros fisicos clave. %!

En conjunto, las figuras permiten visualizar que la fusién magneto-inercial representa una solucién equili-
brada entre rendimiento fisico, factibilidad técnica y coste, siendo una de las opciones mds prometedoras
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para la propulsién interplanetaria avanzada.

Tecnologia

Ventajas

Desventajas

Fusion por Confinamien-
to Magnético (MCF)
Ej.: Tokamak, Stellarator

= Alta estabilidad y madurez
tedrica.

= Funcionamiento continuo
posible.

= Uso de campos magnéticos
sostenidos.

= Requiere grandes volime-
nes y masas.

= Coste elevado.

= Dificil miniaturizacién pa-
ra el espacio.

Fusion por Confinamien-
to Inercial (ICF)
Ej.: NIF

= Alta densidad y rendimien-
to energético puntual.

= Sistema compacto (en prin-
cipio).

= Necesita l4seres potentes y
precisos.

= Cépsulas caras y de un solo
uso.

= Baja tasa de repeticién ac-
tual.

Fusion Magneto-Inercial
(MIF/MTF)

Ej.: MagLlIF, Helicity Dri-
ve

= Equilibrio entre compaci-
dad y rendimiento.

m Posibilidad de funciona-
miento pulsado.

= Menor coste relativo.

= Tecnologia atin en desarro-
llo.

= Retos en control de estabi-
lidad.

FRC / Z-Pinch

= Configuracién muy com-
pacta.

= Sin necesidad de bobinas
toroidales grandes.

= Susceptible a inestabilida-
des.

= Ciclo pulsado de dificil
control.

Tabla 2: Comparativa de tecnologias de fusion aplicables a la propulsién espacial.

36



Estudio y Desarrollo Conceptual de Propulsiéon Nuclear por Fusion
para Viajes Interplanetarios Universidad
Diego Muiioz Sanchez Europea

5. Metodologia

5.1. Diseno Preliminar

El presente disefio conceptual estd basado en la arquitectura propuesta por sistemas de propulsién de
fusién directa, como el desarrollado por Helicity Space. Este tipo de motor combina la generacién de
energia mediante reacciones de fusién controlada con la expulsién directa del plasma como método de
propulsion, lo cual ofrece una solucién eficiente para misiones espaciales de largo alcance.

El sistema propuesto se compone de los siguientes elementos principales:

1. Camara de confinamiento helicoidal: Disefiada para mantener el plasma en una configuracién
tipo spheromak o Field-Reversed Configuration (FRC). Se emplean campos magnéticos generados
por bobinas externas e inyectores helicoidales para mantener la estabilidad del plasma durante el
ciclo de reaccidn.

2. Inyectores de combustible: Permiten la alimentacién del sistema con deuterio y helio-3. El sistema
de inyeccién puede ser pulsado o continuo, y estd acoplado a la cdmara de confinamiento de forma
axial.

3. Sistema de calentamiento y formacion del campo magnético: Compuesto por electrodos helicoi-
dales y bobinas superconductoras encargadas de crear el campo magnético necesario para confinar
y calentar el plasma hasta alcanzar las condiciones de fusion.

4. Boquilla de expansiéon magnética: Canaliza el plasma parcialmente desmagnetizado hacia el
exterior del motor, generando empuje mediante la expansion controlada del chorro. Este sistema
actiia como la etapa propulsora del motor.

5. Sistema de conversion energética: Parte de la energia térmica y de las particulas cargadas gene-
radas durante la reaccién se recupera y convierte en electricidad para alimentar los sistemas del
motor, incluyendo el control magnético, inyeccidén y refrigeracion.

6. Control térmico y estructural: Dado el entorno extremo del plasma, se emplean materiales
resistentes a altas temperaturas como carburo de silicio y sistemas avanzados de refrigeracion
liquida.

Este diseio estd enfocado en maximizar la eficiencia del empuje especifico y minimizar el peso estructural
del sistema, haciendo viable su uso en trayectorias interplanetarias. A continuacién se presenta un esquema
funcional del motor con la distribucién de los principales subsistemas.

5.2. Especificaciones del Sistema

Siendo el objetivo disefiar una primera nave para probar los sistemas de fusion y realizar una corta misién
como es el viaje a marte disefiaremos con los parametros de una nave de 10 toneladas (10,000 kg) llegar
a Marte en aproximadamente 30 dias de ida.

A partir de estas restricciones es esencial calcular los pardmetros clave: delta-v, impulso especifico (Isp),
empuje y potencia requerida. A continuacion, se detallan estos cdlculos y las férmulas utilizadas.
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5.2.1 Delta-v necesario

Para un viaje de la Tierra a Marte en 30 dias, se estima un delta-v total de aproximadamente:

Av ~ 22,800 m/s

5.2.2 Impulso especifico (Isp)
La relacién entre la velocidad de escape v, y el impulso especifico /I, estd dada por:

Ve

I. =-%
sp go

Donde:
= v,: velocidad de escape de gases (m/s)
= g(: aceleracién gravitacional estdndar (9.81 m/s?)

Asumiendo un /g, = 10,000 s, se obtiene:

Ve =Isp-go=10,000-9,81 =98,100 m/s

5.2.3 Empuje requerido
La aceleracion promedio necesaria para alcanzar el delta-v en 30 dias (¢ = 2,592,000 s) es:

Av 22,800

—_— _— X 2
= 2.502,000 ~ 0088 m/s

a =

El empuje necesario para una masa m = 10,000 kg es:

F=m-a=10,000-0,0088 =88 N
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5.2.4 Potencia requerida

La potencia P necesaria puede calcularse como:

La tasa de flujo mésico:

F 88
ve 98,100

~ 0,000897 kg/s

Sustituyendo en la férmula de potencia:

|
P = 3-0,000897 - (98,100)° ~ 4.3 MW

Con el objetivo de tener un factor de seguridad haremos los calculos para 5 MW

5.2.5 Masa de propelente

Masa propelente = iz - t = 0,000897 - 2,592,000 ~ 2,325 kg

Este valor representa un 23 % de la masa total de la nave, lo cual es razonable para una misién interpla-
netaria rdpida.

5.2.6 Resumen de Parametros

Parametro Valor Estimado
Delta-v necesario 22,800 m/s
Impulso especifico (Isp) 10,000 s
Velocidad de escape v, 98,100 m/s
Aceleracién promedio 0.0088 m/s?
Empuje requerido 88 N

Tasa de flujo de masa 0.000897 kg/s
Potencia requerida 4.3 MW
Masa del Propelente 2.325kg

Tabla 3: Resumen de pardmetros estimados para una nave de 10 toneladas con motor de fusion.
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5.3. Desarrollo técnico del diseno

Durante el desarrollo técnico se calculardn diferentes pardmetros del reactor con el objetivo de realizar
un disefo efectivo y potente.

5.3.1 Estimacion energética y geométrica para un reactor de fusién D->He

La reaccién nuclear considerada en este disefio es deuterio y helio 3:

D+3He — *He(3,6MeV) +p(14,7MeV)

Liberando un total de energia por reaccion:

Efs = 18,3MeV =2,93x 107 12]

Se desea generar una potencia térmica de salida de:

Prs =5MW =5x10°W

Usando la expresion de potencia generada en el plasma:

Pris =np -nges- <O-V> “Efys -V

donde:

" np =nge3 = 102°m~3 son las densidades del deuterio y del helio-3.

= (ov) =10"2*m?3/s es el promedio de la seccién eficaz por la velocidad para la reaccién D-He3 a
100 keV.

" Ef=2,93x10""2%Jesla energia por reaccion.

Despejando el volumen:

Pfus Sx 106 3
V= = ~ 170,6 m
nones (o) Ers - (1020)2-10-24.2,93 % 10-12 m

Supondremos una cdmara de plasma cilindrica de longitud L = 5m. Dicha eleccién para la cdmara de
confinamiento en el disefo del reactor se fundamenta en tres criterios clave: escalabilidad, eficiencia
geométrica y simplicidad analitica.
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= En primer lugar, desde el punto de vista de la escalabilidad, una longitud de 5 metros representa una
dimension realista y alcanzable tanto en el contexto de reactores experimentales de mediana escala
como en aplicaciones de propulsidn avanzada o reactores compactos para investigacion. De hecho,
algunos disefos de vanguardia, como el tokamak SPARC desarrollado por el MIT, contemplan
camaras de dimensiones similares, lo cual respalda la viabilidad técnica de esta eleccion.

= En segundo lugar, se ha considerado el aspect ratio entre la longitud y el radio del reactor (L/R). Un
reactor excesivamente corto y ancho resulta dificil de confinar magnéticamente, debido a que las
lineas de campo tienen mds facilidad para cerrar fuera del volumen ttil. Por otro lado, un reactor
muy largo y estrecho implica mayores pérdidas de calor y particulas por efectos de gradiente
y transporte paralelo. Un aspect ratio en torno a 1.5, como el que se obtiene en este disefio,
proporciona un buen equilibrio entre estabilidad magnética y eficiencia volumétrica.

= Por tltimo, se ha valorado la simplicidad del modelado inicial. Utilizar una longitud de 5 me-
tros permite trabajar con cifras redondeadas, lo cual facilita el desarrollo de célculos analiticos,
simulaciones numéricas y la interpretacién de resultados en esta fase temprana del proyecto, sin
comprometer la representatividad fisica del sistema.

[V /170,6 ) .
V=rnR’L=R= I ~ 5 ~ 3,30m = Didmetro del cilindro ~ 6,59 m
n -

5.3.2 Caélculos de Confinamiento Magnético

Teniendo las dimensiones del cilindro, debemos calcular el campo magnético necesario para un confina-
miento efectivo. Se desea que el radio de Larmor de los protones generados sea como maximo el 1 % del
radio del plasma:

rp= L p VL 38T
qB qrr

2kpT
m

Donde v, = y T =100keV. Para un protén:

= m,=1,6726x10"2"kg,
» g=1,602x10"1C,

= 7,=0,01-3,30m =0,033m.

Aunque esta expresion proporciona una primera estimacion del confinamiento minimo necesario para
evitar que una particula escape, el plasma no puede modelarse como un simple conjunto de particulas
independientes. Se trata de un sistema colectivo, y por tanto, resulta imprescindible considerar varios
aspectos adicionales para un disefo realista y efectivo:

1. Presion del plasma y estabilidad del campo magnético: el plasma ejerce una presion significativa
sobre el campo magnético de confinamiento. Para cuantificar esta relacién utilizo el pardmetro (3,
definido como:

_ 2uonkpT

B 7
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donde n es la densidad del plasma, 7' la temperatura, po la permeabilidad del vacio y kp la
constante de Boltzmann. Un valor alto de 8 implica una mayor presién del plasma respecto a la
presién magnética, lo que puede comprometer la estabilidad del sistema.

2. Efectos colectivos e inestabilidades: fenémenos como las inestabilidades de tipo kink, tearing o
Rayleigh-Taylor deben ser considerados, ya que pueden afectar tanto al confinamiento como a la
integridad estructural del sistema.

3. Distribucién espacial del plasma: para representar el perfil angular del flujo de particulas o calor
incidente sobre las superficies de los PFCs, utilizo un modelo tipo coseno, que se define como:

q(6) = qocos" (6)

donde ¢(0) es el flujo en funcién del dngulo 6, g es el valor maximo del flujo (normal a la superfi-
cie), y n es un pardmetro de ajuste que permite modelar distribuciones mds o menos concentradas.

5.3.3 Seleccion de Materiales para el Motor de Fusién

El disefio de un reactor de fusién que funcione en el espacio, utilizando una reaccién de deuterio—helio
3 (D-He?), requiere materiales que combinen resistencia extrema con ligereza. Aunque la reaccién sea
aneutrénica se pueden producir reacciones secundarias de deuterio con deuterio D-D que, como se ve
en la ecuacién 5, producirian neutrones de 2,45 MeV capaces de cambiar las propiedades fisicas de los
materiales del reactor.

A diferencia de reactores estacionarios como ITER, donde el peso no es un factor limitante, aqui la masa
es critica. Se busca:

= Alta resistencia térmica y a la radiacién

= Bajo peso especifico

= Compatibilidad con plasmas de alta energia
= Baja activacion radiactiva secundaria

A continuacién, se presenta una seleccién justificada de materiales, comparando con los utilizados en
proyectos como ITER y otros reactores.

1. Primera pared y zona interna (expuesta al plasma)

Elegido: Berilio (Be)

Ligero (1.85 g/cm?), con buena capacidad de reflexién de particulas cargadas y neutrones. Probado en el
reactor JET como recubrimiento de primera pared. Baja generacién de impurezas al interactuar con el
plasma D-He>. El berilio es uno de los materiales candidatos para recubrimientos de componentes en
contacto con el plasma debido a su baja densidad, alta conductividad térmica y bajo nimero atémico. Sin
embargo, sus propiedades cambian de forma significativa en funcién de la temperatura de irradiacién por
neutrones. Esta temperatura se refiere a la energia cinética de los neutrones que inciden sobre el material
y puede dividirse en dos regimenes principales!2°]
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» Temperaturas inferiores a 300 °C: el principal efecto observado es el dafio por desplazamiento
atomico, en el cual los neutrones provocan el desplazamiento de dtomos de sus posiciones originales
en la red cristalina. Esto genera un endurecimiento del material y un aumento de su fragilidad.

» Temperaturas superiores a 550 °C: bajo estas condiciones, el berilio tiende a capturar neutrones,
convirtiéndose en atomos de helio que se acumulan en forma de burbujas dentro de la estructura
del material. Esta acumulacién puede causar el fendémeno conocido como swelling o hinchamiento
volumétrico 271,

El porcentaje de hinchamiento por acumulacién de helio puede estimarse mediante la siguiente expresion
empirica 1281

%eSwelling = 0,115 Cpie- (143107 - G775 =3940/7 ) (1)

donde Cye es el contenido de helio generado en 10° ppm y T es la temperatura en kelvin. Un andlisis
paramétrico para Cy. entre 0 y 20000 ppm y temperaturas de irradiacién entre 0 °C y 500 °C revela
que, por encima de los 773 K (500 °C), el hinchamiento se incrementa rdpidamente. Dado que el limite
maximo admisible de hinchamiento se sittia en torno al 0.5 27!, es posible estimar el tiempo de reemplazo
de una superficie si se conoce la tasa anual de generacion de helio.

Por ejemplo, para una temperatura de operacion de 400 °C (673 K) y una tasa de generacién de helio de
aproximadamente 150 ppm/afio:

0,5= 0,115+ Cpie- (143107 67315 ¢73940/673) (12)

Resolviendo, se obtiene Cye ~ 3404 ppm. Por lo tanto, el tiempo estimado de reemplazo seria:

_ Che 3404 N .
= osa - 150 ° 22,7 afos (13)

anos

La conductividad térmica del berilio es otro pardmetro critico, dado que afecta directamente a la capacidad
del material para disipar el calor generado por el plasma. A temperatura ambiente y en ausencia de defectos,
puede estimarse con la siguiente correlacion:

ko =291- (1 -1,65-1073-T+1,464-10°.72-5,125. 10‘10~T3) (14)

No obstante, la presencia de burbujas de helio dentro del material reduce la conductividad térmica
efectiva. Aunque no existe una ley universal para esta degradacién, se puede aproximar mediante 26!

-1
Kettiva = (1 =)+ (1+3,7-p%) ko 1)

donde p representa la fraccion de volumen ocupada por burbujas de helio. Esta reduccién puede com-
prometer significativamente la capacidad del berilio para actuar como recubrimiento eficiente en zonas
criticas del reactor.
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No elegido: Tungsteno (W)

Es uno de los materiales mds prometedores para su uso en componentes expuestos al plasma, como el
divertor o la first wall, debido a su altisimo punto de fusién (aproximadamente 3410 °C) y su elevada
resistencia al bombardeo de particulas energéticas. Estas propiedades lo hacen especialmente adecuado
para resistir las exigentes condiciones térmicas y mecdnicas en reactores de fusién. Sin embargo,su ele-
vada densidad (19.3 g/cm?®) lo hace inviable para propulsién espacial por penalizacién de masa.

Una de las propiedades fisicas mas relevantes que se ve afectada durante la operacion es la conductividad
eléctrical?®!. Aunque en principio podria parecer una propiedad desvinculada del transporte térmico,
ambas estdn relacionadas mediante la ley de Wiedemann—Franz:

L= (16)

donde L es el nimero de Lorenz (2,44 - 1078 W - Q/K?), k es la conductividad térmica, o la conductivi-
dad eléctrica y T la temperatura absoluta en kelvin. Esta relacién implica que, a temperatura constante,
un aumento de la resistividad eléctrica conlleva una mejora relativa en la capacidad de conduccién térmica.

Estudios experimentales han mostrado que el bombardeo neutrénico produce defectos en la red cristalina
del tungsteno, aumentando su resistencia eléctrica y, en consecuencia, afectando indirectamente su con-
ductividad térmica [2°1.

A pesar de sus ventajas, el tungsteno presenta ciertas limitaciones estructurales que deben ser tenidas en
cuenta. Como es comun en metales de red cibica centrada en el cuerpo (BCC), el tungsteno es susceptible
a la fragilizacién por irradiacién, fendmeno que provoca el incremento de la temperatura de transicion
ductil-fragil (DBTT). Esto significa que, incluso a temperaturas muy por debajo de su punto de fusion, el
material puede comportarse de forma fragil si no se optimizan sus propiedades estructurales.

Este endurecimiento por radiacién y la debilitacién de los limites de grano a altas temperaturas constituyen
un reto para su uso prolongado. No obstante, existen estrategias para mitigar este comportamiento:

= Procesamiento mecdnico por deformacidn pléstica.
= Aleacién con renio (Re), que mejora la tenacidad.

= Refinamiento del tamaiio de grano.

La combinacién de estas técnicas puede reducir notablemente la DBTT, mejorando la resiliencia del
material frente al dafio por irradiacién y manteniendo su integridad estructural durante el ciclo operativo
del reactor 1301,

2. Estructura portante del reactor

Elegido: Carbon-Based Materials (CBMs)

Los Carbon-Based Materials (CBMs), como su nombre indica, son materiales cuya composicién principal
es el carbono. En comparacion con otros materiales como el berilio (Be) o el tungsteno (W), los CBMs
han sido ampliamente utilizados como recubrimientos frente al plasma en dispositivos tokamak actuales.
Entre las distintas alternativas, se ha identificado a los compuestos de fibra de carbono (CFCs) como
materiales de referencia debido a dos propiedades destacadas: su alta conductividad térmica, que permite
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el uso de mayores espesores y una mayor vida til, y su elevada densidad, que reduce la absorcién de
gases 31,

Uno de los CFCs mas relevantes en la industria de la fusién es el NB31, desarrollado por la Société
Européenne de Propulsion (SEP) en Francia. Este material ha sido seleccionado como referencia para el
disefio de los PFCs del proyecto ITER.

Conductividad térmica del NB31 bajo irradiacién

Para evaluar la degradacién térmica del NB31 se emplea una formulacién empirica que relaciona la
conductividad térmica irradiada ki con el desplazamiento por dtomo (displacements per atom, dpa) y la
temperatura 7 en kelvin 32!

kirr = ko - A -log,, (m) 17
donde F representa la fluencia de neutrones y el factor A depende de la temperatura mediante:
A=-2,56-10""%T+50)>+9,31-10"7(T+50)> = 1,22-1073(T +50) + 0,604 (18)
La conductividad térmica del material no irradiado se aproxima mediante la siguiente ecuacion:
ko = 0,00011386 -T2 —0,30073647 - T +323,607032 (19)

Enlafigura 17 se presenta la evolucién de la conductividad térmica del NB31 en funcién de la temperatura
para diferentes niveles de irradiacién. Se observa una disminucién generalizada de la conductividad bajo
irradiacion, especialmente a bajas temperaturas (< 350°C), aunque a partir de los 1000°C los efectos de
la irradiacidn se atentian, manteniéndose una conductividad aceptable.
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Figura 17: Conductividad térmica del NB31 para diferentes niveles de irradiacién. 3]
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No elegido: Acero Eurofer / F§2H
Aunque comunes en ITER por su baja activacién y resistencia mecénica, su densidad (aprox. 7.9 g/cm?)
los hace menos adecuados para vuelo espacial. También toleran menos gradientes térmicos extremos.

3. Sistema de refrigeracion

Elegido: Litio liquido o aleaciones eutécticas (LiPb)
Excelente capacidad calorifica y compatibilidad con el ciclo de captura de tritio. Bajo peso molecular y
buen rendimiento térmico lo hacen ideal para disipacién de calor en el espacio.

No elegido: Helio presurizado
Aunque ampliamente utilizado en sistemas terrestres, requiere tanques y tuberias de gran volumen y peso,
lo que no es practico para un sistema de propulsién espacial.

4. Disipadores térmicos y escudos secundarios

Elegido: Carbono reforzado o grafito pirolitico
Ultraligero (1.7 g/cm?) y resistente a temperaturas superiores a 3000 °C. Utilizado en misiones espaciales
anteriores, ideal para disipacion de calor en regiones internas o de contacto indirecto con el plasma.

No elegido: Cobre o acero estructural

Materiales habituales en reactores terrestres por su conductividad térmica, pero su peso especifico es
demasiado elevado para aplicaciones espaciales.

Esta seleccidn de materiales estd orientada a maximizar el rendimiento térmico y estructural del reactor,
manteniendo una masa minima, esencial para una nave interplanetaria propulsada por fusién.

5.4. Disefio Conceptual de la Nave Espacial

La siguiente propuesta integra el motor de fusion directa (DFD) desarrollado previamente con un sis-
tema de gravedad artificial rotatoria, permitiendo una arquitectura funcional y habitable para misiones
espaciales de larga duracion.

5.4.1 Descripcion General de los Médulos

La nave estd compuesta por los siguientes bloques funcionales:
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Moédulo Funcién Principal Observaciones
Motor DFD Propulsién y conversién de | Situado en la seccidn trasera, conectado
energia estructuralmente a la nave
Maoédulo habitable Vivienda, control y operacio- | Incluye gravedad artificial mediante ro-

nes humanas

tacion

Eje rotatorio

Conexion entre habitat gira-
torio y estructura central

Permite giro libre, equipado con actua-
dores de desacoplamiento

Control y navegacién

Orientacién, sensores, comu-
nicacion

Situado en zona frontal o central de la
nave

Almacenamiento

Depésitos de combustible,
suministros y equipos

Aislado térmicamente del hébitat y zo-
nas criticas

Escudo de radiacién

Proteccién contra particulas
solares y cosmicas

Situado en la parte delantera y entre
zonas sensibles

Tabla 4: Distribucién funcional de médulos en la nave.

5.4.2 Gravedad Artificial por Rotacion

La falta de gravedad provoca numerosos problemas en el espacio, desde problemas de salud hasta
operacionales y de seguridad. En la siguiente imagen encontramos los numerosos inconvenientes. Si se
quieren realizar largos viajes en el espacio, la salud del astronauta durante el mismo es esencial. Se cree
que muchos de los problemas se podrian resolver con una gravedad artificial de 1g.[3%]

Rotating Spacecraft Advantages

o

1g / partial g

Figura 18: Esquema de gravedad artificial y los inconvenientes de la ingravided!3>]

Existen varios métodos de generar gravedad artificial, atin asi el método mds cercano a la realidad se basa
en la gravedad por rotacién. El médulo habitable se dispone como una rueda giratoria conectada por un
brazo estructural al resto de la nave. Se utiliza aceleracion centrifuga para simular gravedad por lo que:

= Radio del médulo giratorio: » =20m
= Velocidad angular: w =2rpm = 0,2094 rad/s

» Gravedad simulada:

g=w?-r=1(02094)2-20~0,88¢

Este valor es suficiente para mantener funciones fisioldgicas basicas sin requerir microgravedad constante.
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Es necesario tener en cuenta el gradiente gravitacional, ya que un astronauta alineado con el radio del
brazo de rotacién sentirfa una rotacién distinta en sus pies y en su cabeza. ¢!

wz-r(r—h) _ r-(r—nh)

w2.r r

Acabeza/Apie = (20)

Para un astronauta de h = 2 metros colocado en el borde de la cdpsula de rotacién artificial r = 20 metros,
el gradiente serfa de un 10% lo que estd fuera del rango de peligro de gradientes entre 20 y 100 %.

Existen otras consecuencias por fuerzas como la de coriolis, sin embargo estds no tienen impacto en
problemas como la salud, si no en la dificultad de movimiento, por lo que queda fuera del estudio.

5.4.3 Seguridad y Habitabilidad

El motor de fusién directa (DFD) se sitda en el extremo posterior, aislado del médulo habitable mediante
escudos térmicos y campos magnéticos dirigidos, de esta forma se reduce la radiacién y el peso de los
escudos. Otros sistemas que se incluiran en la nave para garantizar la ahbitabilidad y seguridad son:

= Aislamiento térmico y radiolégico en el médulo habitable.
= Sistema de soporte vital auténomo con reciclaje de agua y aire.
= Escudo de radiacién de materiales compuestos (polietileno + agua).

= Compartimentos presurizados y redundancia en sistemas eléctricos y de control.

5.5. Estrategia Orbital y Mision a Marte

En este apartado se da una breve introduccién tedrica sobre mecdnica orbital. Posteriormente se estudian
las diferentes estrategias orbitales mediante cdlculos y la herramienta de simulacién orbital GMAT. La
estrategia Orbital se realizard sobre la misién ejemplo viaje a marte. GMAT es herramienta creada por
la NASA junto con otras industrias publicas y privadas que han ayudado a misiones reales como ACE,
SOHO, MAVEN y RLO.[7]

5.5.1 Introduccion Teorica: Transferencia de Hohmann

Una de las estrategias mds populares de transferencia orbital entre dos drbitas circulares coplanares es la
transferencia de Hohmann , debido a su eficiencia en términos de consumo de combustible. Este tipo de
maniobra se compone de dos impulsos instantdneos:

= Un primer impulso para pasar de la 6rbita circular inicial a una 6rbita eliptica de transferencia.

= Un segundo impulso para circularizar la érbita en el punto de destino.

Este procedimiento asume 6rbitas planas (sin cambio de inclinacién) y se basa en las leyes de Kepler y
la conservacion de la energia mecdnica orbital.
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Figura 19: Transferencia de 6rbita de Hohmann 138

Velocidad orbital

La velocidad en una 6rbita circular de radio r alrededor de un cuerpo central es:

b= \/E @1
r

donde u = GM es el pardmetro gravitacional del cuerpo central.

Para una 6rbita eliptica, la velocidad en un punto a distancia r se obtiene mediante la férmula de la energia
especifica:

V= u(g—l) (22)

donde a es el semieje mayor de la drbita eliptica.

Delta-V

Seanr; y o los radios de las 6rbitas inicial y final, respectivamente, con | < r». La 6rbita de transferencia
es una elipse con periapsis en ry, apoapsis en rp, y semieje mayor:

ri+ry
a=
2

(23)

El primer impulso, aplicado en la 6rbita baja (r1), aumenta la velocidad para colocar la nave en la drbita
de transferencia. La diferencia de velocidad es:
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2
Av = ﬁ(,/ 2 —1) (24)
ri ri+rp

El segundo impulso, aplicado en el apoapsis de la 6rbita de transferencia (r,), sirve para circularizar la

orbita. La diferencia de velocidad es:
2
sz:,/ﬁ(l—,/ dl ) (25)
ra ry+ry

El delta-v total necesario para completar la transferencia es:

AVtotal = Av1 + AVZ (26)

5.5.2 Comparativa de Estrategias de Transferencia Interplanetaria

Existen varias estrategias posibles para transferir una nave desde orbita baja terrestre (LEO) hasta una
trayectoria hacia Marte. A continuacién se comparan dos configuraciones principales, junto con otras
alternativas orbitales consideradas, evaluando sus ventajas, desventajas y viabilidad en el contexto de una
misién propulsada por fusion.

Opcion 1: LEO — Marte (Transferencia directa)

Delta-V estimado: ~3.6 km/s para una inyeccién trans-Marte desde LEO.

Ventajas Desventajas
Menor consumo total de combustible. Requiere una ventana de lanzamiento muy
precisa.

Aprovechamiento del efecto Oberth al realizar | No permite realizar pruebas prolongadas ni
la maniobra de escape en el punto de mayor | ensamblaje en 6rbita alta.
velocidad orbital (perigeo).

Menor flexibilidad ante imprevistos antes de
la fase interplanetaria.

Tabla 5: Ventajas y desventajas del perfil de escape desde 6rbita baja terrestre (LEO)

Opcion 2: LEO — GEO — Marte (Transferencia escalonada)

En esta opcion se utiliza una maniobra de transferencia de Hohmann para alcanzar primero una 6rbita
geoestacionaria, donde se completan pruebas, preparativos y encendido del motor de fusion antes de
iniciar la trayectoria hacia Marte.

Delta-V estimado:
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= LEO — GEO: ~3.9 km/s
= GEO — Marte: ~3.6 km/s

= Total: ~7.5 km/s

Ventajas

Desventajas

Permite ensamblaje final y validacién funcio-
nal en una orbita estable.

Mayor delta-V total respecto a la opcién di-
recta.

GEO ofrece condiciones similares al espacio
profundo: ideal para pruebas previas al encen-

Requiere planificacién adicional para las ma-
niobras de cambio de 6rbita.

dido.
Proporciona mayor control operativo y coor-
dinacién logistica.

Tabla 6: Ventajas y desventajas del perfil de escape desde 6rbita alta (GEO)

Otras alternativas consideradas

Ademds de las opciones anteriores, se evaluaron otras érbitas intermedias, aunque fueron descartadas por
razones técnicas o logisticas:

= Orbitas elipticas (GTO): Requieren un mayor control activo de actitud y posicién. No son ade-
cuadas para pruebas prolongadas debido a sus variaciones orbitales y a la exposicién a zonas con
mayor radiacion.

» Orbitas supersincronas: No ofrecen ventajas operativas frente a GEO significativas, ademds de
dificultar el seguimiento terrestre. La ganancia energética adicional no compensa la pérdida de
estabilidad.

= Orbitas lunares: Representan una opcién muy costosa energéticamente para la preparacion previa
al escape interplanetario. Sin embargo, se consideran una opcién prometedora en el futuro para
establecer estaciones de repostaje de *He o infraestructuras de soporte para misiones mas profundas.

Decision
Si bien la trayectoria directa desde LEO es mas eficiente en términos de delta-V, la transferencia escalonada
LEO-GEO-Marte ofrece un entorno méas controlado y seguro para validar sistemas antes de la fase critica

del viaje. En el caso de una misién propulsada por un motor de fusién avanzado, la opcién con parada
intermedia en GEO permite aprovechar mejor las capacidades del sistema y reducir riesgos operacionales.

5.5.3 Ensamblaje Inicial en érbita LEO

El ensamblaje de la nave nodriza y el sistema de propulsion por fusién se plantea inicialmente en una
Orbita baja terrestre (LEO, por sus siglas en inglés), con una altitud de aproximadamente 400 km e
inclinacién orbital de ~51.6°, coincidiendo con la 6rbita de la Estacion Espacial Internacional (EEI). Esta
eleccioén no es arbitraria, sino que responde a multiples factores técnicos, logisticos y operativos que la
hacen especialmente adecuada para operaciones de ensamblaje espacial. La EEI ha demostrado que esta
altitud y configuracién son viables para el ensamblaje y operacion de estructuras de gran tamafio durante
periodos prolongados. Existen protocolos, tecnologias y vehiculos reutilizables ya adaptados para realizar
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multiples misiones en este entorno.

Ademds, la 6rbita LEO es la mds accesible para los lanzadores actuales como el Falcon 9, el Ariane 5 o
el Soyuz, que estdn optimizados para colocar cargas ttiles en esta altitud e inclinacion con alta eficiencia.
También se ha de considerar un costo energético menor comparado con 6érbitas més altas o inclinaciones
diferentes. Esto facilita el transporte y ensamblaje secuencial de multiples médulos necesarios para la
nave.

Ventajas operativas en LEO

= Facilidad de acceso: Permite lanzamientos frecuentes, entregas de médulos y operaciones de
mantenimiento.

= Operaciones de verificacion: En LEO es posible realizar pruebas criticas, como verificacién de
sistemas de control, propulsion, soporte vital o integraciéon del motor de fusién DFD, antes de
realizar maniobras interplanetarias.

= Entorno protegido: A 400 km de altitud, la nave atin se encuentra parcialmente protegida por el
campo magnético terrestre, lo que reduce la exposicion a la radiacion césmica durante las fases
iniciales.

= Comunicaciones eficientes: La visibilidad desde estaciones terrestres es alta, facilitando el control
y la supervision de las operaciones de ensamblaje.

= Simulacién de condiciones espaciales: Aunque atin hay cierta resistencia atmosférica, LEO
permite probar el comportamiento de sistemas en un entorno cercano al espacio profundo.

= Colaboracion internacional: Al ser una 6rbita habitual y compartida por mdltiples paises y
empresas, LEO permite coordinar operaciones logisticas entre diferentes actores.

5.5.4 Transferencia de LEO a GEO

Una vez finalizado el ensamblaje y las comprobaciones en Orbita baja terrestre (LEO), se plantea una
maniobra de transferencia hacia una 6rbita geoestacionaria (GEO), que ofrece un entorno mas estable
para pruebas avanzadas y para la posterior maniobra de escape hacia Marte.

La transferencia se realiza de forma 6ptima mediante una transferencia de Hohmann. Esta maniobra es
energéticamente eficiente y relativamente sencilla de calcular, aunque algo més lenta que otras alternati-
vas como la transferencia bi-eliptica.

Para el célculo se consideran los siguientes pardmetros:
» Altitud de LEO: 7y =400 km = r; = R+ h; =6,771 km
» Altitud de GEO: hy, =35,786 km = ro = Ry + h, = 42,157 km
» Pardmetro gravitacional de la Tierra: u ~ 398,600 km?/s?

El semieje mayor de la drbita de transferencia es:

ry+ry 6,771+42,157
a= =

. 5 = 24,464 km Q7
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Empezamos con el cilculo de v; que es la velocidad orbital en la 6rbita baja terrestre (LEO), corres-
pondiente a una Orbita circular de radio r;. Es la velocidad inicial antes de iniciar la maniobra de

transferencia.
u 398,600
= —_= _— 2
V=, /rl 1/ 6.771 7,67 km/s (28)

v, es la velocidad en el perigeo de la drbita de transferencia eliptica (punto mds cercano a la Tierra).
Es la velocidad que debe alcanzar la nave en LEO para entrar en la 6rbita de transferencia hacia GEO.
Y el primer impulso necesario para pasar de la érbita circular inicial (LEO) a la érbita de transferencia
eliptica, que se realiza en el perigeo se calcula como Avy =v,, —v;.

2 1 2 1
= —_—_—] = —_— = 1 k 2
Vp \/,u(r1 a) \/398’600(6,771 24,464) 0,07 km/s (29)
Avy=v,-v1=10,07-7,67 = 2,40 km/s (30)

Del mismo modo v, es la velocidad en el apogeo de la érbita de transferencia eliptica (punto mas lejano
a la Tierra, en la altitud de GEO). Es la velocidad de la nave justo antes de realizar el segundo impulso.
Y v, serd la velocidad orbital en la 6rbita geoestacionaria (GEO), correspondiente a una 6rbita circular
de radio r;. Es la velocidad final deseada para mantener una 6rbita estable en GEO.

_[w_ [398,600
vy = /rz_ Bi57 = 3,07 km/s €2y

2 1 2 1
= — ——]=4/398,600 - = 1,61 km/ 32
. \/”(rz a) \/ (42,157 24,464) m/s (32)

Al igual que antes, Av, = v, — v, es el segundo impulso necesario para circularizar la érbita en GEO,
transformando la 6rbita eliptica de transferencia en una 6rbita circular.

Avy =vy—v,=3,07-1,61=1,46 km/s (33)

El impulso total requerido queda como Avga = Avy + Av, delta-v total requerido para la maniobra
completa desde LEO hasta GEO mediante una transferencia de Hohmann.

Aviotal = Avy +Avy =2,40+ 1,46 = 3,86 km/s 34)

La desventaja de la transferencia de Hohmann es el tiempo de maniobra, por ello lo calcularemos aplicando
la tercera ley de Kepler, el periodo orbital de la érbita eliptica es:

3
T =2n, /“— ~ 601,5 minutos (35)
u
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Por tanto, la duracion total de la transferencia (que corresponde a la mitad del periodo de la 6rbita eliptica)
es:

T
Ttransferencia ~ 5 ~ 5 horas (36)

Esta maniobra se considera ideal para esta etapa de la mision, ya que permite realizar el cambio de 6rbita
de forma eficiente, con un coste energético relativamente bajo y sin comprometer la integridad estructural
de la nave durante la transicion.

Simulacion LEO-GEO con GMAT

En la imagen de elaboracién propia en GMAT se puede ver la tranferencia Hohmann de 6rbita LEO a
orbita GEO circular a partir de la érbita eliptica de LEO a GEO. Ademads, se pueden ver como la solucién
converge y nos muestra los valores mds precisos para realizar ambos impulsos.

Control Variable Current Value Last Value Difference
LECtoGED.Element1 2.398990530403584 2.398990530403584 -4.440892098500626e-16
ImpulsiveBurn.Element1 1.4661305483900211 1.466130548300211 4.440892098500626e-16

Constraints Desired Achieved Difference
(==) Nave_Nodriza.Earth.RMA 42165 42165.00001140043 1.140042877523229e-05
(==) Nave_Nodriza.Earth.ECC 0.005 0.005000008875052466 8.875052466376931e-09
CONVERGED

Figura 20: Transferencia de LEO-GEO (Elaboracién Propia)

5.5.5 Orbita GEO

Una vez completado el ensamblaje en érbita baja terrestre (LEO), se propone transferir la nave a una
Orbita geoestacionaria (GEO), definida como una 6rbita circular a 35.786 km de altitud sobre el ecuador
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terrestre, con inclinacién de 0°. A continuacién se muestran las ventajas de la eleccidn estrategica sobre
la 6rbita GEO de cara al encendido de motor y el inicio de la misién marciana.

1. Estabilidad y persistencia: La 6rbita GEO es sincrénica con la rotacién de la Tierra, por lo que
la nave permanece sobre un punto fijo del ecuador. De esta manera facilita las comunicaciones con
estaciones terrestres y el seguimiento, sin necesidad de antenas ni reposicionamiento constante.

2. Bajo consumo para mantenimiento: Una vez alcanzada la érbita GEO, se requiere poca energia
para mantener la nave en posicién. Las perturbaciones gravitatorias, solares o de radiacién son
minimas por lo que realizar pruebas prolongadas se facilita.

3. Exposicion solar alta: GEO ofrece una exposicion casi continua al Sol, salvo durante eclipses en
los equinoccios. Esto permite alimentar sistemas mediante paneles solares como fuente secundaria
de energia y realizar pruebas térmicas realistas sobre el fuselaje y los materiales de la nave.

4. Ambiente cercano al espacio profundo: A diferencia de LEO, la nave en GEO se encuentra fuera
de la magnetosfera mds densa y del cinturén de Van Allen interno. Las condiciones de radiacion,
temperatura y vacio se asemejan mds a las que se encontrardn durante la trayectoria interplanetaria,
haciendo que las pruebas sean mds representativas y exigentes.

5. Plataforma ideal para el lanzamiento interplanetario: Al encontrarse ya en una 6rbita de alta
energia potencial, la nave requiere menos delta-v adicional para escapar de la gravedad terrestre
que si lo hiciera desde LEO.

5.5.6 Encendido del motor de fusién y maniobra de escape hacia Marte

Una vez finalizadas las pruebas estructurales, térmicas y funcionales en la 6rbita geoestacionaria (GEO),
se procede al encendido controlado del motor de fusién D-He?, disefiado especificamente para propor-
cionar empuje continuo con alto impulso especifico. Esta etapa marca el inicio de la fase interplanetaria
de la mision.

A diferencia de los motores quimicos convencionales, que dependen de impulsos breves de alta potencia,
el motor de fusién opera mediante un empuje sostenido de baja aceleracion pero elevada eficiencia. Esta
caracteristica permite optimizar el consumo de propelente y adaptar la trayectoria de forma dindmica
seglin la ventana de lanzamiento disponible y las condiciones orbitales.

Ventajas del encendido desde GEO

El encendido del motor en GEO ofrece multiples ventajas:

= Menor delta-v requerido: Al partir desde una 6rbita de alta energia potencial, la nave necesita
una cantidad significativamente menor de energia para escapar del pozo gravitacional terrestre en
comparacién con un lanzamiento desde LEO.

= Condiciones orbitales estables: GEO proporciona una base adecuada para realizar encendidos
prolongados, sin interferencia atmosférica y con minima perturbacion orbital, permitiendo aprove-
char al mdximo el perfil de empuje continuo del motor de fusién.

» Flexibilidad en el perfil de salida: La nave puede adoptar una trayectoria de tipo spiral-out o
utilizar una aceleracién tangencial prolongada que la lleve gradualmente a intersectar la érbita de
Marte, optimizando la orientacién del empuje sin requerir grandes impulsos iniciales.
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5.5.7 Fase de llegada a Marte: Insercion orbital y separacion de capsula

Una vez completado el trayecto interplanetario desde la érbita geoestacionaria terrestre, la nave alcanza
el entorno marciano con una velocidad relativa elevada, determinada por el perfil de aceleracion continua
del motor de fusion. Esta fase de llegada se divide en dos etapas criticas: la insercién orbital alrededor de
Marte y la separacién de la capsula tripulada o de descenso.

La trayectoria utilizada para el viaje a marte no serd Hohmann, dado que esta daria como resultado 8
meses y medio, por ello se usard una trayectoria de impulso continuo. La simulacién de impulso continuo
en GMAT es muy complicada por lo que queda fuera del estudio.

Los paramétros calculados para realizar el viaje en un mes se realizaron en la seccién 5.1.1 y resumidos
en la tabla 3. Estos los pardmetros utilizados para el disefio del motor, por lo que el delta de v necesario
y la masa utilizada quedan definidos.

Tipo de | Altitud Ventajas Desventajas
orbita aproximada
Orbita baja | 250-500 km
marctana = Alta resolucién para observa- | = Cobertura limitada por pasa-
(LMO) . .
cién de la superficie. da.
= Baja latencia en comunicacio- | = Requiere multiples drbitas pa-
nes con médulos en la super- ra mapear todo el planeta.
ficie.
Orbita polar | 200-1000
km = Cobertura global con el tiem- | = Mayor consumo de energia
po. para mantener la 6rbita.
= Ideal paramapeo completodel | = Requiere mds tiempo para
planeta. completar el mapeo comple-
to.
Orbita areo- | 17,000 km

sincrénica

= Cobertura constante sobre una
region especifica.

= Util para satélites de comuni-
cacion.

= Menor resolucién para obser-
vaciones de superficie.

= Altitud elevada puede compli-
car las comunicaciones.

Orbita alta-
mente elipti-
ca

Periapsis ba-
jo, apoapsis
alto

= Observacién prolongada de
regiones especificas.

m Permite estudios detallados
durante el apoapsis.

= Variaciones significativas en
la distancia al planeta.

= Complica las comunicaciones
y el control de la nave.

Tabla 7: Comparativa de drbitas alrededor de Marte
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1. Insercion orbital alrededor de Marte

Dado que el motor de fusién permite un control de empuje continuo, no se requiere una maniobra im-
pulsiva clasica como en los motores quimicos. En su lugar, se planifica una fase de frenado gradual
aprovechando empuje vectorial dirigido en sentido opuesto a la velocidad de la nave.

Durante esta etapa, se reduce la energia especifica de la trayectoria heliocéntrica hasta que la nave queda
capturada por la gravedad marciana, entrando en una 6rbita eliptica temporal (captura orbital). Esta 6rbita
puede refinarse posteriormente mediante maniobras adicionales hasta adoptar un perfil circular o de
insercion baja, dependiendo de la mision (orbital o aterrizaje).

La ventaja del empuje constante es la posibilidad de realizar correcciones finas de trayectoria sin consumo
excesivo de combustible ni necesidad de grandes impulsos.

2. Separacion de capsula de descenso

Una vez estabilizada la nave nodriza en 6rbita marciana, se lleva a cabo la separacién de la cdpsula de
descenso. Esta cdpsula, que contiene a la tripulacion o el instrumental cientifico principal, representa
Unicamente un pequefio porcentaje de la masa total de la nave (en este disefio, se considera una divisién
aproximada de 10 % cdpsula — 90 % nodriza). Este fraccionamiento permite:

= Reducir la masa que debe frenar e insertar en 6rbita baja marciana.
= Minimizar el consumo de combustible durante las fases de desaceleracion e insercion.

= Evitar exponer la nave nodriza completa al entorno atmosférico marciano.

La céapsula puede contar con su propio sistema de propulsién de corto alcance (por ejemplo, propulso-
res quimicos) o realizar la entrada directa mediante maniobras asistidas por aerofrenado y paracaidas,
dependiendo de la altitud de separacion.

Calculo comparativo: frenado de la nave completa vs. sélo la capsula

Supongamos que queremos frenar la nave (masa total mo = 10,000 kg) o Gnicamente una cdpsula de
descenso (m. = 1,000 kg, es decir, el 10% de la nave) al llegar a Marte. Usamos los pardmetros de la
nave y esta vez el Av serd de 5000 m/s. Para transferencias rdpidas como 1 mes la velocidad de llegada
puede ser del orden de 5-7 km/s (5,000-7,000 m/s) respecto a Marte, y ese es el orden de magnitud que
se debe disipar para capturarse orbitalmente. 3]

1. Masa de propelente necesaria (Ecuacién de Tsiolkovsky):

Am:mo[l—exp(—&)] (37)

Ve

= Para la nave completa (mq = 10,000 kg):

5,000
98,100

Ampgve = 10,000 [1 —exp (— )] =497.kg (38)
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» Para la cdpsula (mp = 1,000 kg):
5,000
Amcaps=l,OOO[l—exp(—%’lOO)} =49,7,kg 39)
Diferencia de propelente:
Ampgve — Amcqps =497 —49,7 = 4473, kg (40)
2. Tiempo de frenado (con empuje constante):
. A
=0 Ve [1 —exp(——v)] (41)
F Ve
= Para la nave completa:
10,000- 98,100 5,000
thave = T E— [1 —exp (_98 IOO)] =553,940,s ~ 6,4, dias (42)
= Para la cipsula:
1,000- 98,100 5,000
teaps = BT E— [1 —exp (_98 100)] =55,394,s =~ 15,4, horas 43)
Diferencia de tiempo:
At = thave —teaps = 553,940, — 55,394, s = 498, 546,s ~ 5,8, dias 44)

Como conclusién podemos determinar que frenar solo la cdpsula permite ahorrar aproximadamente 447
kg de propelente y reduce la duracion de la maniobra de frenado en mas de 5 dias respecto a frenar la
nave completa. Esto es especialmente relevante para trayectorias rdpidas y misiones modulares, donde la
masa a frenar puede optimizarse separando la nave nodriza y la cdpsula.

3. Funcion de la nave nodriza post-separacion

La nave nodriza, una vez liberada la cdpsula, contindia su trayectoria. En este disefio conceptual, se
propone que no permanezca en 6rbita marciana, sino que continde hacia el sistema de Jdpiter o Saturno
para aprovechar asistencias gravitatorias que permitan su retorno al entorno marciano tras un ciclo
completo. Este enfoque busca:
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= Aprovechar la masa remanente de la nave (sin cdpsula) para mantener la eficiencia del motor de
fusién en viajes largos.

» Simular un ciclo de misién de retorno auténomo, donde la nave recoge a la tripulacién o instrumental
después de un periodo de exploracién en superficie.

= Permitir pruebas de largo alcance y resistencia de la nave nodriza en trayectorias planetarias
extendidas.

Este tipo de arquitectura modular y dindmica ofrece nuevas oportunidades para la exploracion tripulada y
logistica de Marte, reduciendo los costes de envio y retorno por misién y maximizando el aprovechamiento
de la nave nodriza propulsada por fusién. A continuacién calculamos el tiempo y combustible consumido:

5.5.8 Fase de mision extendida y retorno de la nave nodriza

Una vez que la cdpsula de descenso se ha separado para llevar a cabo la exploracién en la superficie
marciana, la nave nodriza —liberada del 10 % de su masa— puede continuar su trayectoria en una misién
extendida hacia el sistema solar exterior. Este planteamiento tiene como objetivo maximizar la eficiencia
del sistema de propulsién por fusién y permitir una arquitectura de retorno modular y sostenible.

1. Trayectoria hacia el sistema exterior

La nave nodriza, ya en érbita marciana, ejecuta una maniobra de escape controlado mediante su motor de
fusién, adoptando una trayectoria hacia Juipiter o Saturno. Estos planetas gigantes ofrecen una oportunidad
estratégica para realizar maniobras de asistencia gravitacional debido a su gran masa y velocidad orbital.
Durante este trayecto:

= Se validan los sistemas de soporte de larga duracién.
= Se pueden realizar experimentos auténomos o desplegar sondas cientificas.

= Se aprovecha el motor de fusién para mantener empuje constante, ajustando la trayectoria y
optimizando el tiempo de vuelo.

Semieje mayor de la transferencia para rp; = 2,28 x 10! m, r; = 7,78 x 10! m y GM = 1,327 x
1020 m3/s%:

a= % =503%x10" m (45)

Tiempo de viaje marte - jipiter:

~ 1,55 afos (46)

Consumo de propelente con Av = 5,500 m/s, I, = 10,000 s, mo =9,000 kg:
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Av 5,500
= mn - - =9,000- -———— | = §,509 k 47
= mo CXP( Isp.go) CXP( 10,000><9,81) g “9
Propelente = 9,000 — 8,509 =491 kg (48)

Siguiendo el mismo cdlculo si se quisiera un retono mads rapido, en 5 meses, el Av = 64,000 m/s y s
requeriria 4.295 kg de combustible.

2. Asistencia gravitacional para retorno

Una vez que la nave alcanza las cercanias de Jupiter o Saturno, se planifica una maniobra de asistencia
gravitacional o flyby. Esta técnica permite modificar la velocidad y direccién de la nave sin gasto adicio-
nal de combustible, aprovechando el campo gravitatorio del planeta para redirigir la trayectoria de vuelta
hacia el interior del sistema solar.

Mediante esta maniobra, la nave puede invertir su trayectoria heliocéntrica y establecer una nueva
interseccién orbital con Marte, cerrando asi un ciclo de misién que la posiciona nuevamente para realizar
funciones de reabastecimiento, recogida de cdpsulas o soporte logistico.

3. Ventajas de este enfoque

» Reutilizacion: El disefio evita abandonar la nave nodriza tras una sola misién. Puede servir como
vehiculo logistico recurrente entre Marte y otros destinos.

» Eficiencia energética: El uso del motor de fusién permite mantener empuje bajo y continuo,
mientras que las asistencias gravitacionales reducen la necesidad de grandes consumos para el
retorno.

= Demostracién tecnoldogica: Validar esta arquitectura permitiria abrir el camino hacia misiones
autosuficientes en tiempo largo, con trayectorias dindmicas entre planetas sin requerir retornos
directos desde la superficie.

En el caso de transferencias interplanetarias tipo Hohmann —de baja energia y larga duracién—, el
tiempo de trayecto y el consumo de combustible para el viaje de regreso desde Jupiter a Marte seran
practicamente iguales a los del viaje de ida. Esto se debe a que la transferencia depende Unicamente de
las orbitas de los planetas alrededor del Sol y el Av requerido es el mismo en ambos sentidos, siempre
que la nave y las condiciones de la maniobra sean equivalentes. [40]

Por tanto:

= El tiempo de vuelo Jipiter—Marte ~ Marte—Japiter (~1.55 afios para transferencia Hohmann).

= El consumo de combustible serd muy similar, calculado con la misma ecuacién de Tsiolkovsky y
mismo Av.
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4. Escenario de mision ciclica

Este planteamiento encaja dentro de un modelo de misién ciclica interplanetaria, en el cual la nave nodriza
realiza ciclos periédicos entre la Tierra, Marte y puntos de retorno mads alla del cinturén de asteroides.
En fases futuras, esta estrategia permitiria establecer una red logistica de estaciones orbitales, vehiculos
modulares y nodrizas de fusién capaces de recorrer trayectorias reutilizables a escala solar.

5.6. Mas alla

Después de una primera misiéon a Marte, una posible segunda misién de referencia es un encuentro
tripulado con la luna Europa de Jupiter, que es mds tipica de una misién al sistema solar exterior que
requiere una tecnologia de propulsién avanzada como la fusion.

Una misién Jupiter/Europa tendria exigentes requisitos de rendimiento, seria cientificamente interesante
debido a la posibilidad de vida bajo su superficie que requiere presencia humana para su investigacion,
tendria un tamafio dominante entre la mayoria de las lunas, contaria con abundante hidrégeno accesible
para aplicaciones de propulsion y estaria cerca de un amplio suministro de combustibles de fusién D y
He? en la atmésfera del planeta.

La tercera misién de referencia constituye un objetivo ambicioso: el encuentro de una plataforma de
observacion robética con el plano focal de la lente gravitacional del Sol y la capacidad de maniobrar con
seguimiento transversal.

Las masas de la carga util humana recomendadas aqui son estimaciones de orden de magnitud escaladas
a partir de estudios existentes de misiones tripuladas a Marte y Jupiter. Estas estimaciones prevén una
tripulacién de seis personas, gravedad artificial parcial (0,2 g), proteccién adecuada contra la radiacién
ambiental y provisiones suficientes para los tiempos de viaje recomendados a continuacion.

Si el disefiador conceptual decide incorporar gravedad artificial especifica del vehiculo/sistema de pro-
pulsién o proteccion contra la radiacion ambiental en la carga qtil de la tripulacién, se recomiendan
relaciones de masa de la carga qtil por separado a continuacién. Los tiempos totales de viaje de ida y
vuelta se especifican para garantizar un disefio de misién que incorpore orientaciones planetarias relativas
validas en la trayectoria. El tiempo de permanencia planetaria no se especifica, no incluye los requisitos
de tiempo de trdnsito y se considera peculiar de la misién. Los tiempos de viaje tripulado son algo
arbitrarios, pero representativos de la experiencia humana de larga duracién en 6rbita terrestre baja y
consistentes con algunos estudios actuales de misiones a Marte.

Los requisitos de masa de carga qtil y de trayectoria transversal para la misién robética se ampliaron a
partir de una de las misiones robdticas actuales mas ambiciosas. Debido al potencial implicito de muchos
sistemas de propulsion de fusién para proporcionar relaciones empuje-peso suficientemente elevadas, los
planificadores de misiones tienen un amplio margen de maniobra en cuanto a los requisitos de V, los
parametros orbitales y las fechas de salida/llegada; por lo tanto, estos parametros no se especifican. Se
anima a los disefiadores a incluir informacion sobre la manifestacion del lanzamiento, los escenarios de
aborto, la redundancia del sistema del vehiculo, la reutilizacién del vehiculo, la vida util del reactor de
fusién y las opciones finales de desecho del reactor o vehiculo; aunque generalmente se considera que
estos temas quedan fuera del alcance de los estudios aqui considerados.
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6. Discusion

El trabajo ha permitido el anélisis de un potencial sistema de propulsién por fusion directa, utilizando la
reaccién D—He?, para viajes interplanetarios de alta velocidad. Bajo las caracteristicas de una nave de 10
toneladas, con un impulso especifico de 10000 s y empuje de 88 N, se ha podido mejor una mejora sig-
nificativa partiendo de los 6-9 meses requeridos para los sistemas de propulsién quimica convencionales
hasta aproximadamente 30 dias de viaje.

Uno de los principales hitos es la severa reduccién del consumo de propelente respecto a los métodos
quimicos, gracias al alto impulso especifico de los motores de fusién. Uno de los contribuyentes a dicha
reduccién de combustible es la maniobra de separacién de la cdpsula que demuestra una estrategia exce-
lente de eficiencia energética y tiempo de viaje.

Acerca de la simulacién de trayectorias y maniobras, demuestra que el disefio de la misién y la secuencia
de separacién de etapas tienen un impacto fundamental en la optimizacion de pardmetros como el delta-v
y el ahorro de combustible. Se puede confirmar que la utilizacién de maniobras asistidas por gravedad
para la nave nodriza, y la posterior reconexién con la cdpsula marciana, permite optimizar el uso de
combustible y acortar los tiempos de viaje en misiones de retorno desde destinos mds alejados, como
Japiter.

Respecto al disefio del motor de fusién se han realizado aproximaciones y no se ha realizado un cdlculo
térmico debido a su complejidad, falta de bibliografia y tiempo para una mayor investigacion o uso de
software.

En cuanto a la seleccién de materiales para los componentes expuestos al plasma, los resultados respaldan
la idoneidad de soluciones ligeras y resistentes a la radiacién, como el berilio y los materiales cerdmicos
avanzados, en contraste con los disefios mds pesados de los reactores terrestres tipo ITER.

Con el fin de validar los resultados con bibliografia se han empleado diferentes articulos cientificos
[38,41,42] en los cuales se realizan cdlculos en el dmbito de viajes interplanetarios con tecnologia de
fusién, aunque esta no fuera la misma.

En cuanto a las limitaciones y aproximaciones que se han utilizado, se ha de hacer énfasis en lo relativo
a maniobras de entrada orbital y frenado, efectos de masa variable y optimizacién de trayectorias. No
obstante, se obtiene una buena aproximacion sobre la que trabajar y posteriormente simular en softwares
como GMAT para obtener resultados dignos de misiones espaciales.
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7. Conclusiones

7.1. Conclusiones del trabajo

Los resultados reafirman que la fusién es el motor que nos llevard a otros planetas en escasos meses, en
el caso de la misidn a marte se obtiene un tiempo de vuelo de un mes con una arquitectura viable, ademas
de visitar jupiter durante el proceso de la misién. Sin embargo, queda un arduo camino de investigacién
en la tecnologia de fusién antes de poder hacer este estudio una realidad.

En conclusién, los resultados obtenidos son robustos y reproducibles, y se encuentran validados tanto por
la coherencia interna del modelo como por la comparacién con publicaciones cientificas especializadas.
No obstante, se sugiere como linea futura la validacién mediante simulaciones mds detalladas y el desa-
rrollo de prototipos a escala para pruebas experimentales.

7.2. Conclusiones personales

El trabajo final de grado es una de las mejores experiencias de la carrera donde puedes aplicar todo lo
aprendido a un tema elegido por ti. En mi caso he tenido la suerte de encontrar Luis Poderoso, mi tuutor de
TFG, Fisico Nuclear, que me ha ayudado a desarrollarme en mi tema. Este tema tiene especial importancia
para mi ya que siempre he querido juntar la fusién con las misiones espaciales, mis dos temas favoritos.
Ademds actualmente junto con mi compaifiera estoy creando una start-up sobre dicho dmbito y hemos te-
nido la alegria de ganar nuestro primer premio en concurso nacional, describo algo mas en el primer anexo.

Durante este viaje he aprendido mds sobre el arte de la investigacion, a utilizar diversas herramientas y

combinarlas, ademds de haberme adentrado en la fusién, el cual considero que ha sido el mayor reto de
la carrerra debido a su dificultad de comprension.
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8. Futuras Lineas de Trabajo

El trabajo continuard ya que es mi proyecto de start-up. Hay muchas mds cosas que me gustaria haber
incluido, sin embargo, el tiempo siempre es un factor limitante.

8.1. Motor de Fusion

El disefio conceptual del motor de fusién es un &mbito muy complejo, es por ello que se han omitido partes
durante el proceso como el célculo de los imanes necesarios, en los que me hubiera gustado desarrollar
caracteristicas como la superconductividad y haber realizado una seleccién de materiales.

En cuanto al disefi¢ grifico hubiera sido muy enriquecedor realizar el disefio del motor mediante Solid-
Works, programa en el que tengo conocimiento. Posteriormente se hubieran realizado simulaciones de
temperatura y modelos de fluidos en ANSYS o Cosmosol.

8.2. Simulacion Orbital

El software GMAT era practicamente nuevo, por ello se tuvo que aprender su funcionamiento durante
el trabajo de fin de grado. En consecuencia, en las simulaciones realizadas existe una aproximacion
sustituyendo el impulso instantaneo por el progresivo. Ademds, debido a su complejidad no se han
podido realizar simulaciones de la trayectoria de la nave nodriza hacia jipiter o saturno para un frenado
Orbital, debido a que no solo requiere la simulacién de viaje, si no realizar el modelo gravitatorio de dicho
planeta.
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Referencias de Herramientas IA

Herramienta: Chat GPT 4o

Funcién: Mejorar la redaccién y buscar articulos cientificos.

Pompts Utilizados: Reescribeme este parrafo con formato académico, mds estructurado y fluido", "Bus-
came articulos cientificos que me puedan hacer comprender la reconexién magnética"
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11. Anexos

11.1. Anexo A: Premios Emprendimiento Nacional

Durante este afio he participado junto con mi compafiera Ana en el concurso start-up programm en el que
con el proyecto del motor de fusién y nuestra start-up llamada Zenith Space, nos clasificamos de entre
70 equipos en la final nacional y durante la final nos pudimos hacer con el premio Resilient Futures"que
nos otorga una charla financiera con BNY (Bank of New York) y un premio econémico de 1000 euros.

Figura 21: Premios Start-Up programm
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