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Resumen

En este trabajo se presenta la optimizacidon heuristica como una metodologia que permite automatizar el disefio de las rutas
interplanetarias con asistencias gravitacionales para conseguir una mayor rentabilidad, en términos cientificos, de las exploraciones
espaciales. Se trata de un problema de optimizacion multiobjetivo donde se busca un compromiso entre la minimizacion de la masa
destinada a combustible y la maximizacion de la carga util y cientifica de la mision aeroespacial. Las técnicas de optimizacion evolutiva
han sido aplicadas con éxito a estos problemas de disefio de trayectorias complejas. Se incluye una revision de algunas de las principales
técnicas de optimizacion heuristica que se han utilizado en el ambito aeroespacial: GA (Genetic Algorithms), PSO (Particle Swarm
Optimization) y MOPSO (Multiobjective particle swarm optimization), en concreto para el disefio de misiones de exploracion
interplanetaria con asistencias gravitacionales, realizadas por numerosos autores. Finalmente se presenta a modo de ejemplo una
aplicacion concreta de optimizacion multiobjetivo mediante MOPSO para determinar una trayectoria interplanetaria desde la Tierra con

asistencias al cinturén de Kuiper.
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1. Introduccion

La exploracion del espacio requiere el empleo de naves
espaciales y la realizacién de una serie de misiones en cuyo
disefio debe alcanzarse un equilibrio entre la lejania de la misién
y el objetivo cientifico que se persigue con ese experimento. Es
importante optimizar los recursos para avalar la rentabilidad de la
inversion en este ambito.

En concreto, debido a la limitacién en masa (peso) de estas
naves, es necesario encontrar un compromiso entre la carga util o
payload, y la cantidad de movimiento que se puede alcanzar o
delta-V, que permitirda alcanzar objetivos lejanos. Es decir
maximizar la distancia pero minimizando el combustible para que
la carga util sea lo mayor posible.

La carga util consiste en sensores, antenas y demas elementos
que permiten tomar datos en el punto o puntos de destino de la
mision espacial. El delta-V necesario para propulsar la aeronave
en el espacio depende del sistema de propulsion. Dada la
limitacion de masa, cada aeronave debe ser disefiada segin el
proposito de la mision y, en particular, las misiones mas lejanas
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veran reducida su carga 1util (y con ello, la capacidad de
aprovechamiento de su mision) debido a la necesidad de mas
combustible.

Estas restricciones podrian paliarse o evitarse utilizando
sistemas de propulsion que consuman poco o ningin combustible.
Tal es el caso de motores de plasma o velas solares que, aun
teniendo un delta-V muy bajo para cortos espacios de tiempo,
poseen un empuje especifico I, muy alto (o sin gasto de
combustible en el caso de las velas), lo que se traduce en un
empuje relativamente alto en comparacion con la masa de
combustible utilizada. Esto es, pueden llevar las misiones a
lugares lejanos sin necesidad de grandes gastos de combustible,
pudiéndose aprovechar la masa ahorrada en incrementar la carga
util y cientifica de la mision. Mientras que los sistemas de baja
propulsion estan comenzando a utilizarse en algunas misiones
(Goce), las velas solares solo se han empleado hasta ahora en
alguna mision de demostracion (Ikaros).

Otro aspecto fundamental a la hora de disefiar misiones (en
adelante Analisis de Misién o Mission Analysis, en terminologia
aeroespacial), es elegir cuidadosamente la ruta u orbitas a seguir
desde que se abandona la Tierra hasta que se alcanza el punto de
destino. Asi, un resultado ampliamente conocido es la posibilidad
de alcanzar planetas como Jupiter o Saturno a través de fIy-by o
asistencias gravitacionales (a menudo también llamados swing-
by) en otros planetas aparentemente no relacionados, como la
propia Tierra o Venus.
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El objetivo de estas asistencias consiste en hacer que la
aeronave sobrevuele un planeta a una distancia relativamente
corta y con una Orbita adecuadamente elegida, con el fin de
aprovechar la fuerza de la gravedad de ese cuerpo para modificar
la trayectoria de la aeronave, normalmente para incrementar su
velocidad. Asi la mision Galileo de la NASA realizé un fly-by en
Venus y dos en la Tierra antes de partir definitivamente hacia su
objetivo Jupiter; estas maniobras permitieron reducir la cantidad
de combustible utilizado, incrementando por consiguiente la carga
util e mejorando la explotacion cientifica de la mision. Y éste no
es el unico ejemplo: Voyager 1 (NASA; Jupiter-Saturno para salir
del Sistema Solar), Voyager 2 (NASA; Jupiter-Saturno-Urano-
Neptuno, con el mismo objetivo), NewHorizons (NASA; Jupiter
para llegar a Pluton), Cassini (ESA; Venus-Venus-Tierra-Jupiter
para llegar a Saturno), Rosetta (ESA; Jupiter para visitar el
asteroide 67P, entre otros), y un largo etcétera. El programa
BepiColombo (ESA) realizara asistencias en la Tierra y Venus
para frenar su velocidad y alcanzar Mercurio (ESA, 2016).
También se utilizaron asistencias gravitacionales para disminuir
la velocidad de Messenger (NASA; Tierra, Venus y Venus una
segunda vez, para llegar a Mercurio), y Mariner 10 (NASA;
Venus para llegar a Mercurio).

En anélisis de mision, pues, existe un amplio consenso sobre la
necesidad de realizar fly-bys (atendiendo a los ejemplos y
referencias citados) que, ante las limitaciones masicas inherentes
a toda mision espacial, permitan no obstante alcanzar objetivos
lejanos renunciando lo menos posible al retorno cientifico de la
exploracion. Pero si bien la necesidad de realizar asistencias
gravitacionales es clara, bastante mas dificil es disefiar estas
misiones de manera sistematica. Tradicionalmente se viene
utilizando la experiencia recogida de misiones anteriores o, a lo
sumo, se aplican métodos que intentan mejorar disefios de rutas
ya probadas, que el equipo de analisis de mision se encarga de
encontrar no sin un notable trabajo (Wallace et al., 2011).

Es cierto que a lo largo de las ultimas dos décadas se han
realizado avances importantes en el diseflo automatizado de las
“rutas-semilla” (first guess) (Pessina, Campagnola, & Vasile,
2003). Asi se elabora un primer esbozo funcional de qué camino
deberia tomar una nueva mision para llegar a su objetivo (lo que
se conoce como conocimiento experto). Estas rutas iniciales son
posteriormente refinadas de manera convencional (gradientes,
propagaciones en paralelo, variaciones pequedias de los
parametros de disefio). Las técnicas utilizadas pueden servir para
converger hacia una ruta localmente Optima, pero no
necesariamente la mejor posible.

En este trabajo se presenta la optimizacion heuristica como
una alternativa que permite automatizar el disefio de las rutas
interplanetarias con asistencias gravitacionales. Tomando en
consideracion los espacios algebraicos de variables de entrada y
salida, se busca un punto de optimizacién en el espacio de salida,
eligiendo los valores adecuados de los parametros del sistema,
para asi encontrar un disefio globalmente 6ptimo de la trayectoria
interplanetaria. Se trata ademas de un problema de optimizacion
multiobjetivo, donde se busca un compromiso entre varios
factores que intervienen en la misién espacial (combustible,
tiempo). Estos avances no han sido s6lo debidos al aumento de la
capacidad computacional de los ordenadores sino, sobre todo, al
desarrollo de la algoritmia correspondiente y, en particular, a la
inteligencia artificial. Los métodos heuristicos de optimizacién
buscan fundamentalmente el obtener una “ruta semilla” de la
mision, tarea altamente compleja que suele requerir el
conocimiento experto de un equipo humano, pero de forma
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automatica, con la ventaja afiadida de emplear la potencia
computacional de los ordenadores para los célculos de las
efemérides de los planetas, de la propia ruta a optimizar, de los
efectos no keplerianos sobre la trayectoria de la aeronave,
etcétera. Esta automatizacion de la tarea de optimizacion permite
un ahorro considerable de tiempo en el analisis de mision, si bien
sus resultados no terminan en la “ruta semilla” obtenida sino que
pueden aplicarse optimizaciones sucesivas hasta disefiar la mision
casi al completo. No obstante la intervenciéon humana no es del
todo prescindible.

En este articulo se recoge ademas una revision de algunas de
las técnicas de optimizacion heuristica que se han aplicado en el
ambito aeroespacial, en concreto para el disefio de misiones de
exploracidn interplanetaria con asistencias gravitacionales.

La estructura es la siguiente. Tras esta introduccion, en la
seccion 2 se describe el problema a optimizar, es decir, el disefio
de una determinada mision interplanetaria. Como parte de esta
descripcion se hablara de las asistencias gravitacionales, y de los
distintos tipos de propulsidn o empuje existentes (impulsivo y
continuo). En la seccion 3 se presentan las técnicas heuristicas de
optimizacion que se han aplicado en este campo. En particular,
por el interés que presentan en la literatura consultada y en el
estado del arte actual, se analizardn las técnicas siguientes:
Algoritmos Genéticos (AG), Evolucién Diferencial (ED),
Enjambre de Particulas o Particle Swarm Optimization (PSO) y el
caso multiobjetivo, Multi-Objective Particle Swarm Optimization
(MOPSO). La seccién 4 trata de la optimizacion heuristica de
trayectorias interplanetarias con asistencias gravitacionales con
las técnicas anteriores. En la seccion 5 se muestra un ejemplo
detallado de optimizacién multiobjetivo de una mision al cinturén
de Kuiper mediante MOPSO. El articulo termina con las
conclusiones.

2. Descripcion del problema

Cuando se disefia una mision espacial interplanetaria, uno de
los principales retos a los que se enfrenta el equipo de Analisis de
Misién es determinar la masa total que los lanzadores pueden
situar en la trayectoria de escape de la Tierra. En efecto, la
capacidad de lanzar aeronaves depende del lanzador utilizado
(Arianne, Soyuz, Vega,..., por citar los mas conocidos), y de la
trayectoria que se pretende alcanzar. Asi, una drbita a baja altura
requiere menos energia especifica (por unidad de masa) que otra a
gran altura, y en todo caso una trayectoria de escape requiere mas
energia que una Orbita alrededor de nuestro planeta. Esta mayor
energia se consigue mediante el consumo de combustible. Pero
cuanto mas combustible se gaste, menos masa quedara disponible
para la aeronave en si, dada la limitacion total de masa durante el
lanzamiento.

Con posterioridad al lanzamiento es necesario realizar
maniobras adicionales con los cohetes de la propia aeronave, lo
que limita atin mas la carga util de la misma. Esas maniobras
tienen por finalidad tanto corregir la trayectoria para que la
mision no se desvie de los objetivos cientificos marcados, como
el dar a la trayectoria una forma determinada, que no se podria
conseguir utilizando la inercia natural obtenida por el lanzador
(Alonso and Santos, 2010a), cuando la trayectoria deseada no se
reduce a una simple trayectoria conica respecto a la Tierra o al
Sol. Un ejemplo reciente de esto es la mision Rosetta (ESA,
2014), que visito los asteroides Lutetia y Steins antes de
aproximarse al cometa 67P/Churyumov—Gerasimenko.
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2.1. Asistencias gravitacionales

En este contexto, dada la gran importancia de maximizar la
carga util en una mision espacial, conviene desarrollar todas las
estrategias posibles que permitan reducir la carga de combustible.
En ese sentido la mayor aportacion para el disefio de trayectorias
interplanetarias procede de las asistencias gravitacionales.

Una asistencia gravitacional o fIy-by (Minovitch, 1961)
consiste en aproximar la aeronave a un planeta para acelerarlo con
su fuerza gravitacional, y a continuacion abandonar sus
proximidades con una energia cinética diferente (normalmente
mayor).

Esta aproximacion o encuentro puede modelarse como un
evento puntual en el que la velocidad cambia instantaneamente.
La energia potencial de la aeronave respecto al Sol no habra
cambiado. En cambio, como se puede ver al analizar las
velocidades relativas del planeta y de la aeronave (Figura 1), la
velocidad de la nave espacial si cambiara.

La aeronave describe una trayectoria hiperbdlica respecto al
planeta, por lo que el médulo de las velocidades relativas en el
acercamiento y en el alejamiento es practicamente idéntico. Pero
la direccion de la velocidad de la aeronave respecto al Sol habra
cambiado, lo cual, combinado con la velocidad del planeta da
lugar a una variacién de la velocidad de la aeronave respecto al
Sol también en modulo (Alonso and Santos, 2010b).

Es decir, como se muestra en la Figura 1, la nave se aproxima
al planeta con velocidad v, respecto al sistema de referencia
heliocéntrico, y con velocidad v, respecto al planeta donde se va
realizar la asistencia (en la figura, Marte). Cuando parte del
planeta, la velocidad de la nave aeroespacial es ahora v, y con
respecto al planeta, v.;. Como la trayectoria de la nave respecto
al plantea es hiperbolica, los modulo de v, y v, deberian ser
iguales, con valor v,.
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Figura 1: Esquema de fly-by o asistencia gravitacional.

Puede explicarse el cambio de la energia cinética de la
aeronave como un intercambio con la energia cinética del planeta,
cuya trayectoria también cambia pero imperceptiblemente como
consecuencia de su enorme masa en relacion a la nave.

En la mayoria de los casos los fly-bys se utilizan para acelerar
las aeronaves pero también pueden utilizarse para frenar, como en
el caso de la mision Bepi-Colombo (ESA, 2016).

Al acelerar o frenar aeronaves sin consumir energia mediante
estas asistencias gravitacionales, el ahorro de combustible es
considerable y puede equivaler a varias decenas de metros por
segundo en términos de delta-V.

2.2. Sistemas de propulsion

Al margen de los fIy-bys conviene considerar en el disefio de
trayectorias la importancia de los sistemas de propulsion.

La propulsién mas tradicional consiste en emplear cohetes de
gran empuje (Hill and Peterson, 1992) que, encendidos en ciertos
puntos de la trayectoria espacial, producen un cambio en la
misma. En comparacién con la longitud de la trayectoria y con la
duracién de la mision se puede considerar que estos sistemas de
propulsion proporcionan maniobras impulsivas y que, por lo
tanto, pueden ser modelados como cambios instantaneos de la
velocidad. Esta aproximacion es valida dado que la duracién
tipica de una de estas maniobras casi nunca supera los 30-100
minutos de duracion. No sorprende, pues, que mas que de fuerza
se hable de impulsos o delta-V, y que estas maniobras se midan
normalmente en unidades de velocidad (m/s, segun lo habitual) en
vez de aceleracion. Los combustibles tradicionalmente empleados
para esta clase de propulsion utilizan una reaccion con oxidante
(Schneider er al., 2008), siendo la hidracina el combustible
principalmente usado para este fin.

En los ultimos afios, no obstante, se han desarrollado nuevos
sistemas de propulsion en los que se produce un empuje mucho
mas bajo que en los sistemas impulsivos pero durante un tiempo
mucho mayor, a veces durante la mayor parte de la mision
(Choueiri, 2009). Tal es el caso de los sistemas de propulsion
eléctrica, en los que el empuje se produce por un flujo de
radiaciéon continuado. La masa del plasma expulsado es
practicamente nula, siendo esta menor masa una gran ventaja por
permitir incrementar la carga 1til de la mision.

El impulso especifico Isp de un sistema de propulsiéon se
define como el delta-V que es capaz de proporcionar por unidad
de peso de combustible utilizado (definiendo el peso de dicho
combustible como si se midiera en la superficie terrestre). Los
sistemas impulsivos consumen una cierta masa de combustible
para producir un gran empuje. Los sistemas de propulsion
continuos, si bien proporcionan un empuje menor por unidad de
tiempo, lo hacen a costa de una masa de combustible
practicamente nula, y ademas su empuje especifico total es
mayor.

Por lo tanto, hay un amplio interés en la comunidad cientifica
en el andlisis y optimizaciéon de trayectorias interplanetarias
obtenidas a partir de sistemas de propulsion low-thrust, asi
llamadas porque la propulsion o empuje de los cohetes es muy
bajo, pero con la ventaja de un I, alto, por lo que la masa de
combustible es pequefia o casi inexistente.

Aunque el empleo de los sistemas de propulsion continua ha
sido escaso hasta la fecha, su utilizacidn se esta incrementando en
aquellas misiones donde es factible. Se trata, fundamentalmente,
de sistemas basados en un flujo de plasma ionizado que,
expulsado a velocidades casi luminicas, permiten un empuje
continuado durante largos periodos de tiempo a un coste bajo o
nulo en términos de masa (obviamente la masa de los iones
expulsados es irrelevante). Un ejemplo paradigmatico de esta
clase de misiones es GOCE, de la ESA (Wallace et al., 2011), que
ostentando el récord de ser el satélite artificial en la 6rbita mas
baja de la historia (al menos para una mision cientifica),
conseguia mantener su trayectoria circular a unos doscientos
kildmetros de altura gracias al tenue empuje de sus motores
eléctricos (otro nombre, algo ambiguo, para la propulsion idnica).
Estos proporcionaron durante casi dos afios un empuje similar al
peso de una hoja de papel, suficiente para compensar el drag o
rozamiento con el aire a esa altura. Pero aunque prometedor, este
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enfoque low-thrust esta todavia en un estado incipiente en cuanto
a su aplicacion a trayectorias interplanetarias.

En el mismo grupo de la propulsion continua se pueden incluir
las hipotéticas misiones basadas en velas solares, en las que se
aprovecha la presion luminica de la radiacion solar sobre una
superficie de grandes dimensiones (la vela propiamente dicha)
con el fin de conseguir un cierto empuje. Esta clase de misiones,
aunque estudiadas sobre el papel (Johnson et al., 2010), se han
llevado a la practica en muy contadas ocasiones, de la que es un
ejemplo la mision Ikaros (JAXA, 2016).

Las ventajas de la propulsion continua son grandes pero su
empleo obliga a disefiar trayectorias que eviten las maniobras
impulsivas. Tales trayectorias, sin embargo, permiten cambios
rapidos de velocidad si se utilizan asistencias gravitacionales, lo
que si ocurre con las trayectorias de los mas habituales sistemas
impulsivos de propulsion, que siguen siendo los mas utilizados en
las misiones interplanetarias.

3. Técnicas de optimizacién heuristica en aplicaciones
aeroespaciales

En este articulo nos centraremos en algunas de las técnicas
heuristicas evolutivas mas utilizadas: algoritmos genéticos (AQG),
evolucién diferencial (ED), y en optimizacién por enjambres de
particulas (Particle Swarm Optimization, PSO). De ésta ultima
existen ademas algunos trabajos interesantes aplicados a la
resolucion de problemas multiobjetivo (Multi-Objective Particle
Swarm Optimization, MOPSO) (Reyes-Sierra and Coello, 2006).

Dado un problema a optimizar, con unas variables de entrada y
una o mas variables de salida, el objetivo seria combinar aquellos
valores de las variables de entrada que permiten optimizar (ya sea
maximizar o minimizar) la variable o variables de salida. En
cualquier caso la optimizaciéon heuristica requiere un cierto
conocimiento del sistema a tratar.

Para explicar esto mejor veamos un ejemplo. Supongamos que
queremos optimizar el disefio de una mision interplanetaria como
en Alonso and Santos (2010b). La masa de combustible y el
momento del lanzamiento son las dos variables de entrada. La
variable de salida es el tiempo de la mision. El objetivo es
encontrar los valores de cantidad de combustible y el instante
temporal del lanzamiento mas adecuado para minimizar el tiempo
de la mision. En este caso el éxito de la mision se asocia a la
menor duracion de la trayectoria para alcanzar el destino (mayor
velocidad).

Este concepto de éxito se vuelve un tanto menos intuitivo si se
utiliza optimizacion multiobjetivo, en cuyo caso se generan los
llamados frentes de Pareto (Pareto-fronts) que permiten analizar
distintas soluciones de compromiso. Es decir, estas soluciones
satisfacen mas de un requerimiento, pero una mejora en un
aspecto de la solucion repercutird negativamente en otro. Un
ejemplo de frentes de Pareto puede encontrarse en Alonso and
Santos (2010d), donde las mejores combinaciones de las variables
de salida (delta-V y tiempo de mision) tienen por objetivo
maximizar aquélla y minimizar ésta simultdneamente.

Las técnicas heuristicas mencionadas tienen en comun la
codificacion de las variables de entrada y salida en lo que se
denominan individuos, formados por cromosomas o coordenadas
(cada una de las variables), que a su vez estan formados por genes
(valores de la solucion). Un individuo o posible solucion puede
representarse como un vector x :

)?=[xl,x2,...,xn]

(M

donde x; representa el valor de la variable i. Cada uno de los
valores x; seria un cromosoma de ese individuo (caso de los AGs
o DEs), o una de las coordenadas de posicion del individuo (caso
de los PSOs y MOPSOs, donde los individuos también se
denominan particulas). La variable o variables de salida dependen
de los valores de entrada, lo que en el caso de problemas de salida
univariable puede expresarse como:

y=f(x) Q)

Es decir, el valor y es el resultado de aplicar el vector ¥ de
entrada. Esta variable y se utiliza (directa o indirectamente a
través de alguna funcidn o transformacion) como una medida del
éxito de cada individuo (funcion fitness o de bondad), de manera
que los individuos mejores en cuanto a esa funcidn criterio se
cruzan entre si (AG), o se convierten en lideres del resto de
individuos (PSO), o se convierten en vectores objetivo (DE).

Volviendo al ejemplo anterior, dada una masa de combustible,
digamos, de 100 kg, y una época de lanzamiento igual a 1000 en
MJD2000 (definido como nimero de dias desde el 1 de enero del
2000 a las 00:00:00 horas), ese individuo seria la combinacion o
vector (100,1000), donde el 100 y el 1000 son los valores
iniciales de las variables de entrada (cromosomas o coordenadas
de posicion), o podrian ser (150,1200) o (125,1300), etc. A estas
entradas les corresponde una cierta variable de salida. Asi se
conformaria una poblacién inicial de individuos con los que el
optimizador realizara una serie de operaciones, encaminadas a
mejorar los individuos de esa poblacion a lo largo de su evolucion
durante generaciones.

En el caso de que haya mas de una variable de salida, cada una
de estas variables, y;, dependeran del vector x . Considerando las
variables de salida como un vector, podemos escribir:

y:[fl()?)rfz(;c)"“’fk ()?)] 3)

En el caso de problemas de optimizacion simultdnea de varias
variables de salida, es habitual combinar éstas en una Unica
funcion, por ejemplo mediante una combinacion lineal de las
mismas, y optimizar como si se tratara de un problema de una
sola variable. Otra opcion, formalmente mas correcta y Ttil,
aunque conceptual y computacionalmente mas compleja, es
utilizar frentes de Pareto (Fonseca and Fleming, 1998). Un frente
de Pareto puede definirse como un conjunto de soluciones tal que,
tomada una solucion cualquiera del frente de Pareto, sus
correspondientes salidas no pueden ser mejoradas todas ellas
simultaneamente por ninguna otra solucion. O, expresado en
forma matematica, los frentes de Pareto cumplen la condicion de
que, elegido el vector de salida y, de una solucion P

perteneciente al frente de Pareto, y dado un vector de salida y,

de cualquier otra solucién A perteneciente o no al frente de
Pareto, se cumple para al menos una de las componentes de y, €

yp que:

< . 1
yA,t - yP,z Vl (4)
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Es decir, la solucién P mejora a cualquier otra solucion en al
menos una de sus cualidades. Cabe hacerse notar que el empleo
de la desigualdad y la igualdad estricta debe utilizarse con
propiedad y sin perder de vista el significado conceptual de lo que
es un frente de Pareto, y en particular se consideraria que P esta
en el frente de Pareto solo si la desigualdad se cumple para al
menos alguna de las componentes del vector y,, pues en caso

contrario (si no se cumpliera nunca la desigualdad), P no estaria
en el frente.

Una definicion “negativa”, equivalente a la anterior, es que
una soluciéon Q no pertenece al frente de Pareto si y sélo si, para
alguna otra solucion A, se cumple para todas las componentes de

Y.y Y, que:
=Y, Vi
yA,z yQ,z (5)

Es decir, la solucion Q no mejora ninguna de las cualidades de
alguna otra solucidn posible, donde el simbolo de la desigualdad e
igualdad se utilizan ahora de manera formalmente correcta. Un
ejemplo de frente de Pareto en dos dimensiones se muestra en la
Figura 2, para un problema de maximizacion de dos variables de
salida, donde las soluciones del frente (circulos rojos) superan a
todas las demas soluciones (cuadrados azules) en al menos una de
las dos variables consideradas.

Variable 2 _frentePareto
© o
L]
- L]
a
L+
a
a
L]
Variable 1

Figura 2: Ejemplo de frente de Pareto en dos dimensiones.

Estas formulas referidas a problemas de maximizacién se
pueden aplicar, sin pérdida de generalidad, para minimizar una o
mas variables de salida (incluso unas variables podrian ser
maximizadas y otras minimizadas, adaptandose la definicion
concreta del frente de Pareto para cada problema). Para mas
informacion sobre frentes de Pareto, los articulos de Zitzler,
Thiele and Deb (2010), Li (2004) y mas recientemente Deb
(2014) aportan recopilaciones de la literatura especializada.

Para mantener la poblacion de individuos en numeros
razonables hay diversidad de técnicas que permiten eliminar
soluciones e incorporar otras nuevas. Por su propia naturaleza
esto no suele ser un problema en el caso de PSO y MOPSO. Para
AG y DE, por lo general, se suelen descartar las peores soluciones
y mantener las mejores, con el riesgo de perder diversidad en la
poblaciéon de posibles soluciones, especialmente si se trata de
problemas con gran ntimero de extremos locales (Goldberg,
1989).

Cabe sefalar que en los problemas de optimizacion la manera
de operar sobre cada individuo x no depende directamente tanto
de la naturaleza del problema (que no obstante puede influir a la

hora de elegir un método de optimizacion u otro) como del tipo de
algoritmo de optimizacion heuristica seleccionado o de las
condiciones de contorno. Estas suelen ser restricciones del tipo de
limites impuestos a los valores de las variables de entrada y
salida, como el valor maximo de la masa de combustible, o cierto
valor minimo ya que la masa es necesariamente positiva, etc.

A continuaciéon se presentan brevemente estos métodos
heuristicos de optimizacion.

3.1. Algoritmos genéticos

Esta conocida técnica evolutiva parte de la codificacion de las
posibles soluciones de un problema como una combinacion de
numeros, normalmente en binario (aunque existen codificaciones
distintas) (Goldberg, 1989; Marin, Garcia, and Sandoval, 1992).
Estas cadenas de bits representan a los individuos, que engloban
cromosomas o sub-cadenas de bits correspondientes a cada
variable. Es también comtin hablar de genes refiriéndose a cada
valor (o minima unidad de informacidn) de la cadena que codifica
al individuo. Una vez codificadas las posibles soluciones se
inicializan de forma aleatoria para generar la poblacion inicial.

En general, en un algoritmo genético se va generando una
poblacién P(i)={x;, ..., xy}' de N individuos cada iteracion i.
Estos individuos x,’, que representan posibles soluciones del
problema, son evaluados mediante la funcion criterio o fitness,
para generar una nueva poblacion P(i+1), seleccionando de entre
ellos los mejores. Algunos de los individuos sufren
transformaciones mediante la aplicacion de operadores genéticos,
para obtener nuevos individuos. Las mds habituales son
transformaciones unarias, como la mutacion, n;, que crea nuevos
genotipos introduciendo pequefios cambios en un individuo, m;: S
— §, y otras de orden mas alto, como el cruce, ¢;, que crea nuevos
individuos combinando partes de varios genotipos, es decir, ¢;: S
%X ... x § — §. Tras un niimero suficientemente alto de iteraciones
y/o de ejecuciones con distintas semillas el algoritmo, si esta bien
configurado y con parametros adecuados, suele converger y los
mejores  individuos obtenidos representan una solucién
razonablemente cercana al dptimo.

Las dos operaciones comentadas (cruce y mutacion) se ilustran
en Figura 3. Mediante el cruce se combinan sectores de
individuos (Figura 3, izquierda, dos individuos en amarillo y
verde) para formas nuevas soluciones con partes de los dos
progenitores. Este operador tiende a beneficiar la generacién de
individuos con buenos resultados, y a discriminar aquellos otros
peores segun la funcidn criterio. De la nueva poblacién generada
por los cruces se seleccionan los mejores individuos, para intentar
conseguir la convergencia hacia una solucion cercana a la éptima.

Combustible fase |
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Combustible fase Il

0‘1‘0

p¥
ﬂpppppppp\@ [1 o]+
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N

Figura 3: Operadores en algoritmos genéticos.

Para mejorar la eficiencia del algoritmo es necesaria una cierta
aleatoriedad que se provee con el operador mutacion, y que
consiste en cambiar aleatoriamente un valor o gen de algunos
individuos. En la figura 3 se muestra un ejemplo de una mutacién



de un bit binario que pasa de 0 a 1 (en magenta). En Alonso and
Santos (2008) se utiliza una mutacién variable, cuyo valor se
reduce para favorecer los cruces cuando la diversificacion de los
individuos es amplia, y se incrementa para aumentar la
aleatoriedad cuando la homogeneidad de las soluciones es grande.

3.2. Enjambre de Particulas o Particle Swarm Optimisation

Esta técnica (Eberhart and Shi, 1998; Hu and Eberhart, 2002;
Kennedy and Eberhart, 2001) considera las variables de entrada
como individuos o particulas de un enjambre. Sus valores se
interpretan como si coordenadas de posicion en un espacio de
multiples dimensiones. Segun los resultados aportados por los
individuos, y a veces segin ciertas agrupaciones o subgrupos
dentro del enjambre, se elige un lider, al cual seguiran los demas
individuos (Figura 4). En cada iteracion del algoritmo, las
coordenadas de posicién de las particulas se acercan a las del
lider; este cambio de posicion se denomina velocidad. En la
practica se traduce en un muestreo y analisis bastante exhaustivo
de los caminos entre cada particula y el lider. Esta es la idea
basica de los algoritmos PSO, si bien hay multitud de variantes.

Variable de
entrada 2

0\

/.

Lider

i

Variable de entrada 1
Figura 4: Ejemplo bdsico de PSO para dos variables de entrada.

Es habitual definir mas de un lider, por ejemplo, el mejor
individuo de cada cierta zona del espacio de entradas, o segun
unos ciertos grupos definidos de antemano. La posiciéon de cada
lider se pondera segin unos criterios. De la seleccion de estas
peculiaridades y estrategias depende la eficiencia y el resultado
final de la optimizacion. Puede haber versiones de esta técnica en
las que no haya un lider propiamente dicho, sino un lider virtual
resultado de ponderar algunos individuos notables. Como en el
caso de los AGs, también es conveniente trabajar con un cierto
grado de aleatoriedad, que esta técnica incorpora mediante lo que
se denomina turbulencia, cuyo objetivo es cambiar aleatoriamente
la posicidn o la velocidad de algunas particulas.

3.3. Evolucion diferencial

Dada la gran variedad de algoritmos agrupados bajo esta
denominacion (Das and Suganthan, 2011), es dificil realizar una
descripcion genérica de lo que es la evolucion diferencial (ED).
En general, en la evolucion diferencial propiamente dicha se
consideran tres de los individuos que componen una poblacion,
X» X,» Y X,» clegidos aleatoriamente en el espacio de variables

de entrada. Se calcula el vector diferencia entre ¥, y X,, y se re-
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escala, obteniéndose x L =F(X,+X,)» donde F toma normalmente
valores entre 0.4 y 1. Finalmente se toma el vector Xy

habitualmente conocido como vector donante, y se suma al vector
X, resultando un nuevo vector ¥ = X+ F (X +X,)» Ilamado
8

vector objetivo (Figura 5).

Variable de
entrada 2

X1

X2 Vector objetivo

—— Vector donante

Variable de entrada 1

Figura 5: Ejemplo bdsico de evolucion diferencial.

En este caso, al igual que con los AG, para favorecer la
diversidad de la poblacién de individuos se puede afiadir un
elemento de aleatoriedad, o combinar las componentes del vector
donante con los del vector objetivo, creandose un nuevo donante
por medio del cruce correspondiente. Este cruce consiste en
intercambiar componentes entre los mencionados vectores, y a
veces también se pueden intercambiar cadenas de bits, como en
AGs, lo que sin embargo es mucho menos frecuente en DE.

El nuevo vector donante se convierte en el vector objetivo de
la siguiente iteracion. Por supuesto en cada iteracion este proceso
de seleccion de tres vectores se realiza varias veces.

4. Optimizacion heuristica de trayectorias interplanetarias

La utilizacién de los distintos sistemas de propulsién en
trayectorias interplanetarias y su optimizacion estd todavia en
estado incipiente de desarrollo, donde resulta prematuro juzgar la
influencia o importancia de un trabajo en relacion al resto de la
comunidad cientifica del ambito aeroespacial. Por abordar de una
manera sistematica y completa el estado del arte de la aplicacion
de las técnicas heuristicas de optimizacion a las misiones
interplanetarias, se han agrupado segtin el tipo de propulsion de
las naves espaciales, presentado en la seccion 2.2.

Como se comentd, se puede distinguir entre propulsién
continua e impulsiva. Esta tiltima ha sido, y todavia sigue siendo,
objeto de importantes analisis. Sin embargo, desde hace algo mas
de una década, los trabajos de optimizacion parecen centrarse mas
en los sistemas de propulsion continua, donde la eficiencia podria
superar con creces la de la impulsiva, al tiempo que su
optimizacion es un reto mayor al resultar mas compleja. Por ello,
y por su relativa novedad, ha habido quizds mas avances que en la
mas consolidada optimizacion de trayectorias con maniobras
impulsivas. Sin embargo, unas y otras son importantes y su
aplicacion depende del tipo de mision.

En la mayoria de los estudios analizados cada problema de
optimizacion se modela como una funcién objetivo relativamente
compleja y, normalmente, con partes numéricas propagadas (esto
es, la ejecucion de la funcion requiere una simulacidn, y no sélo
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una evaluaciéon numérica). Esto es 16gico teniendo en cuenta la
naturaleza de los problemas que se tratan, donde no se conocen
férmulas analiticas que resuelvan la dindmica de mas de tres
cuerpos en un sistema sometido a un potencial gravitatorio.

4.1. Optimizacion de maniobras de propulsion continua

Aunque en numerosos casos en el ambito aeroespacial el
problema de Lambert puede resolverse segun orbitas keplerianas
(aproximacioén valida cuando la mayor parte de la trayectoria esta
sometida al potencial gravitatorio de un tnico cuerpo central), y
en algun caso incluso con propulsion continua bajo ciertas
condiciones (Izzo et al., 2007), lo normal es tener situaciones sin
solucion analitica conocida. Esto ocurre, particularmente, cuando
la activacion de los sistemas de propulsion de manera continua
(low thrust), asi como la activacion de cohetes mas potentes
durante cortos espacios de tiempo (los llamados delta-Vs), obliga
a abandonar la asuncion de Orbitas keplerianas, debiéndose
realizar una propagacion de la posicion y velocidad de la
aeronave. No obstante, entre los puntos de aplicacion de delta-Vs
(DSMs o Deep Space Manoeuvres), y en ausencia de empujes
continuados en el tiempo, los segmentos entre maniobras pueden
considerarse como trayectorias keplerianas, lo que evita la pesada
tarea de propagar la orbita, y permite una mayor eficiencia en los
algoritmos al poderse resolver los distintos segmentos con el
problema de Lambert.

Asi, en Vinko and Izzo (2008) se presenta una de dichas
funciones a optimizar. El vector de entrada, o vector de decision,
tiene longitud variable y representa la ejecucion de maniobras
tanto continuas como impulsivas. El valor de salida es el delta-V
total empleado durante la mision. Las trayectorias empleadas se
inspiran en problemas reales, como Cassini, Rossetta y
Messenger, dejandose ademas abierta la posibilidad de extender
su aplicacion a otras futuras misiones. Los algoritmos utilizados
para las distintas optimizaciones consisten en evolucion
diferencial, swarm, algoritmos genéticos, y annealing (Fonseca
and Fleming, 1998; Reyes-Sierra and Coello, 2006). El efecto del
annealing es similar a la variacion producida por el operador de
mutacion en un algoritmo genético: aumentar o disminuir la
estabilidad de las soluciones. En el caso de Alonso and Santos
(2008), la mutacion se utilizaba para reducir la incertidumbre a
medida que avanzaba el algoritmo. En Vinko and Izzo (2008), en
cambio, se aplica el simulated annealing para reducir la
volatilidad. Una de las conclusiones extraidas del articulo es que
la cooperacion entre diferentes algoritmos puede servir para
mejorar las soluciones encontradas.

Aunque las técnicas de Andlisis de Misién para las
exploraciones con fIybys estan relativamente consolidadas para la
propulsion quimica (maniobras impulsivas con alto empuje y bajo
Isp), misiones como Deep Space 1 (NASA, 1998) permiten intuir
(y sugieren analizar mas en profundidad) el potencial del low-
thrust, que permitiria aumentar la eficiencia de la propulsion
(menor masa destinada a combustible) y reducir el tiempo de
vuelo (TOF, time of flight). La combinacion, pues, de sistemas de
propulsion low-thrust y asistencias gravitacionales abre muchas
posibilidades al campo de la exploracion espacial.

En McConaghy et al. (2003) se presenta un interesante trabajo
centrado en la optimizacién de trayectorias con asistencias
gravitacionales planetarias con el objetivo de incrementar la
eficiencia de tales misiones, compensando asi el bajo delta-V
intrinseco de los sistemas low-thrust. Se describe una
optimizacion en dos fases. En la primera se analizan las posibles

trayectorias dentro de un amplio espectro de posibilidades,
filtrando el espacio de busqueda segin la forma de las
trayectorias, lo que aumenta considerablemente la eficiencia
computacional de la segunda fase de la optimizacion. En ésta las
mejores trayectorias ya obtenidas heuristicamente se optimizan de
forma mas fina con un método basado en gradientes. La idea de la
optimizacion en dos pasos (con un refinamiento posterior a una
busqueda simple) no es nueva, pero los resultados de esta
estrategia son bastante prometedores, presentandose misiones que
incluyen viajes a Vesta, Tempel 1, Ceres, Jupiter y Pluton. El
método descrito permite analizar familias de trayectorias dispares
y al mismo tiempo reducir los tiempos de computacion para asi
completar los estudios de manera rapida y eficiente.

Analogamente, en Dachwald (2005.) se presenta un método
para buscar el optimo global a la hora de disefiar trayectorias
asumiendo un sistema de propulsion de alto Isp y bajo empuje.
Utiliza el software InTrance (Intelligent Trajectory), desarrollado
por Ohndorf and Dachwald (2010) para analizar trayectorias a un
asteroide cercano a la Tierra y a Marte, empleando para ello un
regulador neuronal que implementa satisfactoriamente la ley de
control de la aeronave. Los parametros de configuracion de este
neurocontrolador se optimizan, a su vez, con un algoritmo
evolutivo. En su trabajo, para una misiéon rendez-vous a un
asteroide cercano, se logra una reduccion del 74 % del tiempo de
llegada respecto al ejemplo presentado en Whitley er al. (1994),
lo que constituye, por cierto, una relativa rareza ya que, por lo
general, el objetivo a optimizar de una misién cientifica no es
tanto el tiempo como la capacidad cientifica de la mision, es
decir, la minimizacion del combustible. No es tan extrafio, sin
embargo, que éste sea el objetivo a optimizar teniendo en cuenta
que al utilizar un sistema de propulsion continuo, el alto valor del
Isp pero bajo delta-V obliga a realizar un empuje o thrust
practicamente sin interrupciones durante toda la vida de la mision,
a cambio de la muy notable ventaja de gastar poca masa de
combustible (como es la inapreciable masa de los iones
expulsados, en el caso de un motor de plasma ionizado). En estas
condiciones la optimizaciéon del combustible, mas alld de la
eleccion del sistema de propulsion, carece de relevancia.

El software InTrance puede ejecutarse sin necesidad de “rutas-
semilla”, por lo que las rutas calculadas podrian utilizarse como
punto de partida de otros métodos de optimizacion.

No menos interesantes que los anteriores, aunque quizas mas
novedosos, son los estudios sobre velas solares como la empleada
en la mision de demostracion Ikaros (JAXA, 2016). No se trata de
un sistema de propulsion propiamente dicho, o al menos, no de un
sistema activo. La propulsion se consigue mediante una gran
superficie en la que la luz solar ejerce una presion luminica. Este
momento lineal de inercia puede aprovecharse para ejercer un
empuje continuo. En el estado del arte de la optimizacion de
sistemas de propulsion continua, los estudios sobre velas solares
son lo mas vanguardista. Trabajos relacionados con esta materia,
presentados en Glasgow en el Third International Symposium on
Solar Sailing, junio de 2013, pueden encontrarse en el
recopilatorio de Macdonald (2014), con contribuciones de autores
de NASA, JAXA, ESA y DLR.

A pesar de la limitacion obvia de los sistemas de propulsion
continua en cuanto a cambios de direccion, los resultados de 1zzo
(2010) e Izzo (2006), y las conclusiones del mencionado
simposio, sugieren la viabilidad de esta clase de misiones en
ciertas circunstancias como las que se describen en los articulos.
Teniendo en cuenta la muy baja propulsion que puede ofrecer una
vela solar, los resultados son muy interesantes y prometedores,
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aunque por supuesto su combinacion con los sistemas activos de
propulsion continua e impulsiva sera siempre inevitable.
4.1.1.  Propulsion continua y asistencias gravitacionales

A la vista de los resultados obtenidos cabe esperar amplios
beneficios de la combinacion del low-thrust con las asistencias
gravitacionales. En Petropoulos and Longuski (2004)
encontramos otro método de optimizacion orientado a la
identificacion de trayectorias potencialmente utiles (mas que a
maniobras concretas). Como en McConaghy et al. (2003), citado
anteriormente, se emplean métodos que analizan la forma de las
trayectorias o, mas concretamente, los arcos de trayectorias entre
planetas. Se utiliza un programa llamado STOUR, basado a su
vez en el software GALLOP. Las asistencias gravitacionales se
modelan como discontinuidades en la velocidad (impulsiones, o
delta-Vs), y los arcos de trayectorias se unen en los planetas
visitados, que se asumen puntuales en otros estudios pero no en
éste, por lo que el operador puede encontrarse con soluciones
bastante  sofisticadas y refinadas (aunque posteriores
refinamientos son, por supuesto, aconsejables).

Efectivamente, las asunciones de Orbitas keplerianas sin
maniobras y, sobre todo, planetas puntuales donde el fly-by se
modela como un delta-V puntual, son habituales en Analisis de
Misién, y su abandono requiere mayor coste computacional. Esta
es, de hecho, la mayor dificultad mostrada en Zhu er al. (2012) a
la hora de optimizar maniobras continuas, que no se pueden
modelar como delta-Vs puntuales. Es decir, en el caso de low-
thrust, a diferencia de la propulsidon quimica, los arcos de
trayectoria rara vez son keplerianos debido al empuje idnico
continuo (o en su caso, debido a la presion luminica del Sol sobre
las velas solares), forzandose el abandono de cualquier técnica
basada en el problema de Lambert. Por lo tanto tiene un gran
mérito el estudio realizado por el algoritmo incluido en STOUR,
que permite analizar un area amplia del espacio de variables de
entrada, descartando trayectorias rapidamente si su forma no se
ajusta a ciertos modelos definidos en base a la experiencia del
operador humano. La definicion de la trayectoria semilla inicial
de STOUR puede omitirse (como en InTrance), de manera que
ésta es propuesta por el algoritmo, que habitualmente esta
orientado a trayectorias sinusoidales exponenciales. Este tipo de
trayectorias a menudo se identifica con el ejemplo tipico de una
aeronave sometida a la presion de una vela solar (esto es, un
empuje radial respecto al cuerpo central origen del potencial
gravitatorio).

En Izzo (2011) se propone una descripcion formal de los
problemas de optimizacién de trayectorias interplanetarias
utilizando varias asistencias gravitacionales. En concreto se
presenta un algoritmo determinista que, fundamentalmente,
descarta automaticamente un amplio numero de potenciales
soluciones, reduciendo de manera drastica la complejidad de
optimizaciones posteriores y facilitando la convergencia hacia el
optimo global. Dada la naturaleza de este algoritmo no es posible
utilizarlo en solitario para obtener 6ptimos, sino para aumentar la
eficiencia de otros algoritmos. La formalizacion analizada lleva a
plantear los problemas de multiples asistencias gravitacionales
como si el espacio de variables de entrada consistiera en dos
espacios bidimensionales en cascada, de ahi la posibilidad de
reducir el area de analisis en varios 6rdenes de magnitud.

Comparando Izzo et al. (2007) con el ya comentado
Petropoulos and Loguski (2004) se llega al mismo tipo de
trayectoria sinusoide exponencial con una propulsién tangencial,

por tanto verdaderamente low-thrust (entendiéndose verdadera en
el sentido de que contiene un sistema de propulsion activo, frente
a la pasividad de una vela, ofreciéndose un cierto margen de
maniobra). Las trayectorias presentadas, Tierra-Marte-Ceres y
Tierra-Venus-Tierra-Marte-Jupiter, pueden refinarse
posteriormente utilizando métodos directos como los de
gradientes. Uno de los inconvenientes de esta estrategia es la
determinacion posterior del empuje a utilizar, que obliga a una
definicion de los sistemas i6nicos de propulsion, lo que no tiene
por qué ser un problema insalvable con el estado de arte actual,
siempre y cuando los perfiles de propulsion se mantengan dentro
de limites razonables, como se hace en el citado articulo.

Inevitablemente, una optimizacidon posterior es necesaria en
estos casos ya que no se obtiene una solucién realmente dptima
desde el punto de vista de la cantidad de empuje, sino una
asignacion de un perfil de empuje basada en una estimacion
inicial. Las trayectorias Optimas se obtienen de manera
enteramente automatica, salvo refinamientos posteriores, que
pueden ser automaticos también. El refinamiento sucesivo, no
obstante, parte de una posicion muy elaborada y ventajosa ya que
el algoritmo de optimizacion, en un segundo paso, tiene en cuenta
el problema de los dos cuerpos al unir los arcos de trayectoria de
manera kepleriana, lo que abre la puerta a mejoras posteriores en
no menos de un tercer paso susceptible de ser también
automatizado (posibles fricciones, no esfericidad, terceros
cuerpos...).

En Schiitze et al. (2009) se realiza un analisis exhaustivo de
los problemas de asistencias gravitacionales multiples, tanto para
misiones interplanetarias como para transferencia entre oOrbitas
varias, basados en low-thrust y trayectorias sinusoidales
exponenciales, lograndose una mayor eficiencia computacional al
reducirse el espacio de variables de entrada de la manera descrita
en Izzo et al. (2007). Se utilizan frentes de Pareto que permiten la
categorizacion de distintos subespacios de entrada y su
segmentacion en areas totalmente desconectadas e independientes
entre si. El algoritmo posee complejidad de orden quintuple
respecto al numero de flybys realizados durante la mision, en linea
con otros algoritmos, lo que puede ser un problema no tan grande
gracias a la reduccion del espacio de entrada, tal y como se
analiza con varios ejemplos numéricos presentados en el articulo:
Tierra-Venus-Mercurio (no existen en la literatura demasiados
ejemplos de esta trayectoria), y Tierra-Venus-Tierra-Jupiter.

Entre los investigadores que analizan trayectorias con
multiples asistencias gravitacionales, como en general en
cualquier otro campo relacionado con la optimizaciéon de
trayectorias, existe un cierto consenso sobre la necesidad de
alcanzar un equilibrio entre modelos realistas no excesivamente
complejos, y a la vez suficientemente funcionales como para
poder ser objeto de optimizacién por parte de algoritmos
heuristicos. Una excesiva simplificacion puede llevar a la
exclusion de soluciones interesantes y, en ese sentido, en Pascale
and Vasile (2006) y en Vasile and Pascale (2006) se realiza un
gran esfuerzo en la direccion correcta.

Continuando con estos dos trabajos, en ellos se presenta un
andlisis global de las soluciones posibles, mostrandose un fuerte
caracter modal en su estructura no convexa, lo que puede
utilizarse para encontrar soluciones de una manera mas eficiente.
El algoritmo empleado es original y se basa en un algoritmo
evolutivo que ramifica la estrategia de busqueda de soluciones en
el espacio algebraico de parametros de entrada. Es decir, el
espacio inicial de busqueda se explora con el algoritmo evolutivo
y, tras un primer analisis, este espacio se divide segin los
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resultados ya encontrados de forma determinista. Los subespacios
que contienen mejores resultados se analizan de nuevo con el
algoritmo evolutivo, y el proceso se repite hasta lograr la
convergencia a una solucidon dptima que se asume como la mejor
posible, esto es, un 6ptimo global.

Este algoritmo hibrido, en parte determinista y en parte
heuristico, presenta el inconveniente de no analizar en
profundidad todo el espacio de variables de entrada, lo que sin
embargo es una ventaja en términos de tiempo computacional si
se asume que, tras la primera exploracion del algoritmo evolutivo,
ya es posible conocer grosso modo donde podrian encontrarse las
soluciones dOptimas (tal asuncidn, aunque razonable, no tiene por
qué ser cierta siempre).

Este método se ha aplicado a problemas de Analisis de Mision
de gran complejidad, y los resultados obtenidos son muy buenos.
Por ejemplo, la trayectoria de la mision Cassini se ha podido
disefar practicamente desde cero, a pesar de una cierta laxitud en
las restricciones en las variables de entrada. Lo mismo ha
ocurrido con la misidén Rosetta, obteniéndose consumos de delta-
V satisfactoriamente equiparables a la mision de referencia.
También se presentan los resultados de un problema imaginario
en el que, dada la libertad de escoger varias asistencias
gravitacionales en distintos planetas, se encuentran soluciones
bastante interesantes, alguna de ellas sorprendente. Estos
resultados parecen sugerir que el algoritmo propuesto permite
optimizar trayectorias con multiples asistencias gravitacionales,
evitando caer en minimos locales, a un coste computacional
relativamente bajo.

En un andlisis posterior de Vasile, Minisci, and Locatelli
(2010), se analiza la efectividad de varios algoritmos para una
serie de problemas de optimizacion de trayectorias, presentandose
ademas una formalizacion de la estimacion de la eficiencia de los
distintos algoritmos utilizados, sugiriéndose una cierta estructura
en las soluciones. Los resultados se utilizan para definir un nuevo
algoritmo, también basado en heuristica evolutiva, esta vez
Evolucion Diferencial discreta, combinado con la seleccion
determinista de soluciones, cuya convergencia se analiza en
detalle.

4.2. Propulsion impulsiva y asistencias gravitacionales

El estudio de maniobras impulsivas y asistencias
gravitacionales estd declinando en favor del analisis de otras
técnicas mas modernas, como las velas solares o los sistemas low
thrusts ya comentados anteriormente. No obstante siguen
apareciendo regularmente interesantes estudios sobre el tema. El
modelado de las trayectorias, en el caso de maniobras impulsivas,
es relativamente sencillo pues en este caso el objeto en
movimiento se mueve segun un arco de orbita kepleriana, por
tanto susceptible de computarse como tal por medio de la
resolucion del problema de Lambert. Una explicacion mas
detallada sobre la aplicacion de Lambert a los arcos de
trayectorias en maniobras interplanetarias puede encontrarse en
Alonso and Santos (2010c).

Una forma de afrontar el problema es por medio de los
modelos de Taylor explicados en Makino (1998). Un ejemplo de
su utilizacién se muestra en Armellin et al. (2012) donde, en
concreto, se realiza una busqueda de soluciones al problema de
optimizar las transferencias entre planetas utilizando oOrbitas
keplerianas y maniobras impulsivas. La solucion se encuentra de
manera determinista y no estocastica, a diferencia de otras
técnicas mas comunmente utilizadas. Se utiliza la conocida

efemérides del JPL DE405 para evaluar las posiciones y
velocidades de los planetas. El consumo, que es la variable a
minimizar mediante la optimizacion, se estima por medio de la
soluciéon del problema de Lambert a lo largo de todas las
transferencias interplanetarias. Se presentan como ejemplos las
trayectorias Tierra-Marte y Tierra-Venus, quizds echandose de
menos algin desarrollo para trayectorias un tanto mas ambiciosas
con multiples transferencias y fly-bys. No obstante los desarrollos
de estos autores y los modelos Taylor pueden resultar de interés
para resolver cada arco de trayectoria entre planetas.

Otros ejemplos de resolucion heuristica en la optimizacién de
trayectorias interplanetarias con maniobras impulsivas pueden
encontrarse en los trabajos de F. Alonso y M. Santos, algunos ya
mencionados en este articulo. En Alonso and Santos (2010c) se
utilizan algoritmos genéticos para optimizar la trayectoria de una
aeronave minimizando el consumo de combustible, dada la
imposibilidad de optimizar trayectorias de manera analitica para
esta clase de problemas. El algoritmo evolutivo utilizado incluye
una mutacion variable que ensancha el espacio de busqueda
cuando disminuye la diversificacion de las soluciones. La
trayectoria utilizada es Tierra-Marte-Jupiter. En Alonso and
Santos (2010b) se muestran resultados utilizando esta técnica de
optimizacion en una mision hasta Saturno partiendo de una orbita
baja alrededor de la Tierra (LEO) y con un fly-by en Marte, y se
comparan los resultados con una maniobra Hohmann directa. En
Alonso and Santos (2012) se muestran trayectorias EMS (Tierra-
Marte-Saturno) y EVVIJS (Tierra-Venus-Venus-Jupiter-Saturno),
esta vez optimizadas con algoritmos enjambre o swarm (PSO),
comparandose con resultados de misiones reales. En Alonso and
Santos (2010d) se analiza una hipotética mision al cinturén de
Kuiper, optimizada por medio de técnicas multiobjetivo
(MOPSO), utilizando frentes de Pareto para reducir el tiempo de
vuelo o mision total, y el consumo requerido. Esta misioén se
analiza en este articulo, a modo de ejemplo, en la seccion 5. La
estrategia seguida se basa en maniobras impulsivas que se
convierten posteriormente en maniobras continuas. Se consiguen
interesantes combinaciones que reducen el tiempo de vuelo
considerablemente.

En Kloster, Petropoulos, and Longuski (2011) se presenta una
mision en las cercanias de Europa, que incluye asistencias
gravitacionales en varios satélites de Jupiter. El interés de Europa
reside fundamentalmente en el océano de agua encontrado
durante la mision Galileo al final de los afios 90. El tamafio de
Jupiter y la multitud de satélites de este planeta permite realizar
una cierta analogia entre el llamado sistema “joviano” y el
sistema solar. Segun el estudio presentado en el articulo, la
gravedad de lo se podria emplear para capturar la aeronave
alrededor de Jupiter, lograndose un ahorro de delta-V de unos 300
m/s respecto a otras estrategias basadas en Ganimedes, y que
suelen ser mas habituales. Se utilizan diagramas de Tisserand con
el fin de analizar la acumulacion de radiacion. El tiempo final
conseguido es mayor de lo habitual en esta clase de misiones, si
bien este tiempo puede emplearse en observaciones cientificas, y
en todo caso el consumo, que es lo mas importante, se reduce
drasticamente, siendo una opciéon muy atractiva para un futuro
“Europa Orbiter”.

Un articulo algo mas académico, pero también relacionado con
los satélites de Jupiter, puede encontrarse en 1zzo et al. (2013),
basado en una competicion y con resultados factibles. Mas en la
linea del analisis joviano mostrado en Kloster, Petropoulos, and
Longuski (2011) encontramos en Campagnola, Buffington, and
Petropoulos (2014) un trabajo similar, en el cual se analizan con
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gran detalle los resultados de otros estudios alrededor de Jupiter,
presentandose una propuesta propia. Se presentan mas
trayectorias jovianas en Lynam (2014a), incluyendo triples
asistencias para capturar aeronaves alrededor de Jupiter, o para
modificar orbitas ya existentes. No existe resonancia de Laplace
entre Calisto y las otras tres luna jovianas (Calisto, Ganimedes e
Io), por lo que es necesario realizar un analisis que
computacionalmente puede ser caro. En Lynam (2015) se
propone disminuir el coste computacional acotando el nimero de
soluciones de Lambert a analizar mediante un algoritmo
heuristico, que consigue reducir el espacio de blisqueda en un
99%. Para ello realiza un analisis de la fase o posicion en la
orbita, utilizando ademads ciertas restricciones geométricas para
plantear ecuaciones analiticas que modelarian las asistencias
gravitacionales cuando ocurren en rapida sucesion. Aunque el
articulo de Lynam se centra en Calisto, Ganimedes e lo, el
método se puede aplicar para cualquier otra combinacién de
satélites jovianos, o incluso en los menos masivos satélites
Titania, Oberon, Umbriel y Ariel, alrededor de Urano; esta masa
inferior, no obstante, dificultaria el disefio de la mision
correspondiente. Urano y sus satélites, obviamente, no tienen las
condiciones de Jupiter y el sistema joviano.

En Lynam (2014b) se contintia el estudio de posibles flybys en
los satélites de Jupiter, llegandose a interesantes conclusiones
sobre como modificar las orbitas alrededor de este planeta, o
como realizar multiples aproximaciones a los tres satélites
mencionados con fines cientificos. Se utiliza el método de
Chebyshev para buscar soluciones de Lambert y, al mismo
tiempo, se emplea el método de Newton-Raphson para ajustar los
arcos de trayectoria en sus extremos. De todas las trayectorias
posibles halladas se eliminan aquellas que por sus caracteristicas
no resulten realistas, y se analizan y refinan aquellas que incluyen
tres asistencias gravitacionales. Nada impediria reutilizar los
métodos descritos para disefiar maniobras en el sistema solar con
multiples trayectorias interplanetarias. En el andlisis de Lynam
(2014b) también encontramos el disefio completo de una de las
misiones a Jupiter, partiendo de la Tierra y llegando a Marte para
realizar una asistencia gravitacional, antes de dirigir la acronave a
los satélites de Jupiter donde la misiéon continuaria con el
mencionado triple flyby. Estos resultados son muy relevantes, si
bien seria posible mejorar la carga util de la aeronave utilizando
la tradicional y conocida estrategia de multiples asistencias en la
Tierra y Venus para alcanzar los planetas exteriores, a costa de
penalizar el tiempo total de la mision.

Es posible establecer sinergias entre el problema de los tres
cuerpos y las misiones basadas en flybys, y las maniobras
impulsivas. Por este motivo, al tiempo que crece el interés en
orbitas periddicas en el contexto de este problema, encontramos
articulos como el de Wang, Shang, and Wu (2013), que analiza
esta clase de sincronizaciones orbitales en puntos de Lagrange del
sistema Tierra-Sol. Se propone un método novedoso que utiliza
invariantes, mapas de Poincare y asistencias gravitacionales. El
algoritmo utilizado se basa en el método simplex, asi como en
correcciones diferenciales posteriores para refinar la solucion
encontrada. Se calculan los impulsos al comienzo y final de cada
arco de trayectoria con la ayuda de hipérbolas, cuyos parametros
se ajustan a las direcciones del movimiento al entrar o salir de la
zona de influencia de cada planeta, calculandose asi los periapsis
de captura y escape con relativa sencillez. Se concluye que los
periodos orbitales alrededor del punto de Langrage L1 son mas
adecuados para avanzar a planetas exteriores y para regresar de
planetas interiores, mientras que las orbitas en torno a L2 serian

mas beneficiosas para capturar aeronaves procedentes de planetas
exteriores y para viajar a planetas interiores.

Por ultimo, comentar también el trabajo de Vasile, Summerer,
and Pascale (2005) donde se presenta la optimizacion de misiones
a Marte mediante una combinacion de las caracteristicas de los
algoritmos evolutivos y la busqueda sistematica, mediante
técnicas de poda. Se consideran viajes directos o asistencias
gravitacionales en Venus, con distinta duracién de la estancia de
exploracion en ese planeta, y un amplio rango de momentos de
salida. A nuestro parecer lo mas interesante es el estudio que
hacen de propulsion eléctrica usando los puntos de Lagrange de
Marte para capturas de bajo coste.

5. Ejemplo de optimizacion mediante enjambre de una
mision de la Tierra al Cinturén de Kuiper

En esta seccion se muestra un ejemplo de aplicacion de
optimizacion heuristica de una trayectoria interplanetaria. De cada
una de las técnicas heuristicas anteriormente expuestas se pueden
encontrar ejemplos en la literatura donde se han aplicado al
problema descrito. Como ejemplo detallado de la utilizacion de
GA se puede consultar el trabajo de Alonso y Santos (2010b),
donde se alcanza Saturno con asistencias en Marte, minimizando
el combustible y teniendo en cuenta una serie de restricciones. La
optimizacion de rutas interplanetarias se realiza mediante PSO en
Alonso and Santos (2012), para trayectorias que partiendo de la
Tierra llegan a Jupiter con asistencia gravitacional en Marte.

Aqui se describe la aplicacion de un algoritmo de enjambre
MOPSPO con el fin de minimizar el consumo de combustible y la
duracion total de una mision simultaneamente desde la Tierra
hasta el cinturén de Kuiper. En lugar de combinar estas variables
en una unica funcion criterio, se ha obtenido un frente de Pareto
de soluciones no dominantes (es decir, no hay una solucion mejor
para las dos variables de salida de forma simultanea). El
algoritmo de enjambre multiobjetivo MOPSO proporciona una
visién global de las mejores soluciones posibles y permite
seleccionar las combinaciones mas adecuadas de delta-V y la
duracion de la mision.

Ademas se ha implementado para un sistema de bajo empuje,
en lugar de un sistema impulsivo, desarrollando un algoritmo que
convierte las maniobras impulsivas en de bajo empuje para luego
aplicarles el algoritmo MOPSO.

5.1. Modelo de trayectorias interplanetarias

El modelo del sistema solar se ha desarrollado en base de las
efemérides de los planetas, a partir de las tablas y férmulas
correspondientes proporcionadas por Standish and Williams
(2010). Como una primera aproximacion, se pueden suponer
maniobras impulsivas a la salida de la Tierra y durante los fly-by
en cada planeta. Bajo este supuesto, la trayectoria de la Tierra a
cualquier otro planeta, después de un cierto tiempo, se puede
calcular resolviendo el problema de Lambert (Bate, Mueller, and
White, 1971). Esta trayectoria es el arco de una orbita alrededor
del Sol, definida por las velocidades heliocéntricas a la salida de
la Tierra y a la llegada a Marte. Este planeta ha sido elegido como
el primer planeta para un fIy-by después de la salida de la Tierra.
Sin embargo, podria probarse cualquier otra combinacion de
planetas para realizar las asistencias gravitacionales (de particular
interés son los fIy-by en Venus y en la Tierra para alcanzar a otros
planetas).
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Por lo tanto, a partir de las velocidades de salida y de llegada
se puede calcular el delta-V requerido para la maniobra impulsiva
de salida proporcionada por el lanzador. El proceso se repite para
la segunda trayectoria, del segundo al tercer planeta, y asi
sucesivamente. Esto permite calcular el delta-V de la trayectoria
final en un tiempo de vuelo.

Con el fin de simplificar el problema, se puede considerar que
la aeronave parte de una Orbita cercana a la Tierra, LEO (Low
Earth Orbit), siendo la velocidad inicial de la nave respecto a la
Tierra casi insignificante en comparacion con la velocidad de la
Tierra alrededor del Sol. Podemos entonces suponer que la nave
se mueve respecto al Sol a la misma velocidad que la Tierra. A la
llegada a un determinado planeta, la asistencia gravitatoria
consiste en acelerar la aeronave, aprovechando el campo de
gravedad del planeta y su velocidad heliocéntrica. Por lo tanto la
nave espacial cambia la magnitud y direccion de su velocidad de
forma instantanea (Figura 1). Cada planeta es considerado una
masa puntual adimensional.

Pero las maniobras impulsivas (aplicacion instantanea del
delta-V) son dificiles de implementar y darfan lugar a
singularidades en su resolucion. Ademas, los motores no pueden
proporcionar los altos niveles de empuje requeridos. Por lo tanto,
se ha convertido el modelo de maniobras impulsivas en uno de
bajo empuje (continuo). Aunque la siguiente hipétesis puede no
ser siempre cierta, pueden considerarse razonable en la mayoria
de los casos, justificada por la experiencia, y valida para encontrar
una primera aproximacion al aplicar un algoritmo MOPSO con
maniobras de bajo empuje.

Se define un cierto tiempo de vuelo entre los planetas, para el
cual se calcula una trayectoria que cumple con esa duracion. Se
requerira una maniobra impulsiva a la salida (después del
lanzamiento o después de un fly-by), a fin de lograr una
trayectoria que cumpla ese tiempo de vuelo. Si, por cualquier
motivo, la maniobra no se aplica a la salida sino después de un
cierto tiempo, aun asi el tiempo total de vuelo debe cumplirse. En
ese caso la nave debera cubrir la misma distancia pero ahora el
tiempo disponible serd menor ya que la maniobra no se aplico a la
salida sino un poco mas tarde. Esto lleva a la conclusion de que la
maniobra impulsiva debe ser mayor, y quizds su valor es
demasiado alto para los motores reales. Entonces se podria aplicar
una maniobra menos potente (pero realizable) en la misma
direccidn, repitiendo este proceso. Es decir, se aplica un continuo
de pequefias maniobras impulsivas.

Cuando se requiere una maniobra impulsiva para corregir la
trayectoria durante un fly-by, se aplica generalmente en periapsis,
con el proposito de maximizar sus efectos (principio Orbeth).
Esto no es posible con maniobras de bajo empuje ya que la
maniobra continua puede durar dias o incluso meses, mientras que
el fly-by dura sélo unas horas. Por lo tanto, con sistemas de bajo
empuje, la maniobra impulsiva deseada se calcula como si se
aplicara después de la asistencia en el planeta.

De acuerdo con las hipdtesis presentadas, se ha disefiado el
siguiente algoritmo para trasformar las maniobras impulsivas en
bajo empuje (Figura 6) (Alonso and Santos, 2010d).

1) Dado un cierto planeta (tipicamente, salida del planeta
Tierra o después de un fly-by, otro planeta cualquiera), calcular la
trayectoria al siguiente planeta resolviendo el problema de
Lambert. Esa trayectoria requiere una maniobra impulsiva inicial,
es decir, un delta-V.

2) Este delta-V se calcula como la diferencia entre la velocidad
real de la nave (teniendo en cuenta la velocidad del planeta) y la

velocidad calculada por la resolucion del problema del paso
anterior.

3) Se calcula el delta-V generado por el sistema de propulsion
mediante su empuje nominal F, aplicado durante un corto espacio
de tiempo, dt, cuyo valor es tipicamente un paso de integracion.
Si al cabo de este dtf se ha logrado una trayectoria segin se
deseaba, entonces se interrumpe el algoritmo.

4) En caso contrario, la acronave se encontrara al cabo de ese
tiempo df en una cierta posicién y con una cierta velocidad.
Partiendo de ese nuevo estado, se repite el algoritmo, tratando de
alcanzar el punto de destino mediante la resolucion del problema
de Lambert. Notese que el destino, de ser un planeta, se habra
desplazado durante ese tiempo dt.

e
Calcular
maniobra Recalcular nuevo AV
impusliva
| NO

Saturar
empuje
durante dt

Aplicar AV

Figura 6: Algoritmo para el cdlculo de la trayectoria de bajo empuje entre
dos planetas.

Ademads cada iteracion se estd simulando es la saturacion del
empuje del sistema de propulsion de manera continuada, al
resolver el problema de Lambert cada paso de integracion. El
delta V obtenido en cada iteracion durante el tiempo df puede
calcularse mediante la ecuacién (6), que tendrd la misma
direccion que el delta-V deseado calculado a partir de Lambert.

_ AV _
actual = - AV
AV (6)
donde A‘7unual es el delta-V aplicado; AV es el delta deseado,

y AV

es el maximo delta factible proporcionado por los
max

motores de bajo empuje. En el caso de propulsion convencional
(esto es, con un consumo de masa no despreciable), el calculo se

realiza mediante la ecuacion (7a),

AV, =1,8 ln(

max

)
m+ mAt (73.)
donde:
I, es el impulso especifico del sistema de propulsion,
—  geslaaceleracion del campo gravitatorio terrestre,
— mes la masa de la nave,
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— v es el flujo de masa debido al sistema de propulsion.

Si se trata de un sistema de propulsion continua con gasto
despreciable o nulo de masa, lo habitual es conocer el valor del
empuje F, empleandose por tanto la ecuacion (7b):

Avm‘tua/ = th (7b)

Después de cada fly-by se ejecuta de nuevo el algoritmo, esta
vez con las nuevas condiciones del siguiente arco de trayectoria.
No se busca un punto final concreto en el cinturén de Kuiper,
siendo un calculo mas de la optimizacion.

5.2. Aplicacion del algoritmo MOPSO a la trayectoria
interplanetaria Tierra — cinturon de Kuiper

El problema propuesto como ejemplo de aplicacion es la
optimizacion de una trayectoria interplanetaria entre la Tierra y el
cinturén de Kuiper, de bajo empuje continuo (low thrust) y con
asistencias gravitatorias segin sea necesario. El objetivo es
reducir al minimo la duracion de la mision (tiempo) y el consumo
de combustible (delta-V). Obviamente, cuanto mayor sea el
consumo de combustible, mas corta sera la mision, y viceversa.
Por lo tanto, la optimizacion simultdnea de ambas variables es
compleja y hay que alcanzar un compromiso. Ademas no hay una
Gnica solucién. La falta de soluciones analiticas conduce a
modelos que requieren simulaciones numéricas, y la exploracion
exhaustiva del espacio de variables es inasequible. La existencia
de minimos locales, la débil atraccién de la cuenca de los
minimos globales, y la presencia de fuertes discontinuidades son
dificultades importantes en este problema de optimizacion. De
hecho, se hace necesario el uso de algiin algoritmo basado en la
exploracion inteligente del espacio de variables como son las
estrategias heuristicas.

El cinturén de Kuiper es enorme, se encuentra entre 30 y 100
UA unidades astronémicas (UA) en todas las direcciones del Sol.
En este ejemplo se busca alcanzar el cinturén, no un punto
concreto. El valor utilizado en este articulo es unos 40 UA donde
se encuentra el objeto transneptuniano mas conocido, que quizas
sea Pluton.

Las caracteristicas de la nave espacial son: peso de carga qutil
de 500 kg; sistema de propulsion que alcanza un impulso
especifico Isp de 2,500 s, y un empuje (thrust) maximo de 0,05 N.
El lanzador puede proporcionar una velocidad heliocéntrica de
escape de 3 km/s respecto a la Tierra en cualquier direccion
deseada.

La funcién general a minimizar corresponde a la presentada en
la ecuacién (3), que no puede ser resuelta analiticamente, donde

)?z[x Xypeuns X . o
P72 snl eg el vector de variables de decision e

=¥ 72002 7] s el vector de salidas.
Dadas dos soluciones diferentes, representadas por los

vectores Y4 y Yy B, la primera seria dominante respecto a la
segunda si se verifica la ecuacion (8):

. Cie1
Vai < Vg, Vi,i=1...n ®)

Si la desigualdad se cumple estrictamente, entonces Y8 esla
solucion dominada, por lo que no seria interesante considerarla ya

que Ya es mejor que Vs y, por lo tanto, esta ultima puede ser

descartada. Sin embargo, Ya puede ser mejor que Y& solo en
algunos aspectos, y no en otros, es decir, puede ser dominante
respecto a algunas caracteristicas, y por lo tanto deberian
considerarse las dos.

El objetivo del MOPSO es encontrar un conjunto de
soluciones no dominadas (frente de Pareto), que deben
almacenarse en una estructura de datos durante la ejecucion del
algoritmo. El tamafio de esta estructura puede crecer muy
rapidamente, ya que a cada paso del algoritmo iterativo de
optimizacion se encuentran soluciones no dominadas. Después de
cada paso, la nueva posicién de los individuos de la poblacion
debe ser comparada con todas las otras soluciones del frente, para
realizar alguna sustitucion en caso necesario. Esto aumenta la
complejidad y el tiempo de célculo en cada paso, al hacerse el
frente de Pareto mds grande.

Los parametros del algoritmo de enjambre son: tiempo de
salida (tiempo despegue) de la nave aeroespacial desde la Tierra;
los tiempos de vuelo entre los planetas; la anomalia heliocéntrica
orbital de la nave al llegar al cinturén de Kuiper; y el tiempo final
del vuelo desde el planeta visitado (Altima asistencia gravitatoria).
El algoritmo de enjambre proporciona un frente de Pareto de
soluciones dominantes, de forma que el usuario puede decidir qué
solucion o conjunto de soluciones son las mas apropiados para
disefiar la mision Tierra-Kuiper. Esta decision se basa en la delta-
V obtenida y el tiempo total de vuelo de la mision.

Por lo tanto en esta aplicacion las variables de decision son:

—  x; =tiempos de vuelo,

— X, = la anomalia heliocéntrica orbital final,

y el vector de salida es,
—  y;=delta-V (m/s)
—  y,=tiempo total de vuelo (dias).

Para cada individuo se consideran dos vectores: la mejor
solucién personal, y la mejor solucion global. La mejor solucién
personal es particular para cada individuo y coincide con la ultima
solucion conseguida no dominada por ningtin otro vector anterior
de ese individuo. El mejor lider global esta claramente definido
para los PSOs, pero no para MOPSO. En nuestro algoritmo, el
papel del lider global ha sido sustituido por un lider del frente de
Pareto, ajustado a cada individuo de la poblacion como el
elemento mas cercano del frente. Ambos lideres (mejor lider
personal, y el mejor lider del frente de Pareto) se combinan para
definir una cierta “velocidad” (es decir, un cambio en el vector de
decision) para cada individuo, de acuerdo con (9).

Vik

=V T6 ('xi,leader = X k- )+ &) (xi,phe.\t — Xk ) )

En la siguiente iteracion, la nueva "posicion" individual, es
decir, el vector de decision se actualizara segun la ecuacidon (10),

Xik = Xigo T Vi
donde:

Vik

(10)

es el vector de velocidad del individuo i-ésimo en la
transicion de la etapa k-1 al paso k.

— ¢ y c; son numeros aleatorios, seleccionados de una
distribucion uniforme entre 0 y 1.
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X. .y .
- ileader &g Ja solucion mas cercana del frente de Pareto al

individuo i-ésimo.

- ipbest eg la solucion mas reciente, histéricamente no

dominada, del individuo i-ésimo.

- ik es la posicion (vector de decision) del individuo i-ésimo
en el paso k.

En la simulacién se han realizado hasta 1.000 iteraciones. El
algoritmo se interrumpe si no hay cambios en el frente de Pareto
de soluciones no dominadas después de 50 etapas consecutivas
(Alonso and Santos, 2010d).

En este ejemplo, atendiendo a las posibles asistencias
gravitacionales del sistema solar, se han considerado los
siguientes casos: fly-by en Marte; en Marte y Jupiter; en Marte y
Saturno; y por ultimo, asistencias gravitacionales en Marte,
Jupiter y Saturno. La Figura 7 muestra varios frentes de Pareto
para la mision Tierra-Kuiper para estas asistencias gravitacionales
en diferentes conjuntos de planetas.

El frente de Pareto en negro representa las soluciones no
dominadas en la mision Tierra-Kuiper cuando se realiza un fly-by
en Marte. El delta-V obtenido es bastante alto, si bien los tiempos
de vuelo (TOF) son bajos, pero no tanto como considerando
asistencias gravitatorias en Jupiter y Saturno. De hecho, la
solucion del frente de Pareto representada en negro (Marte) estd
dominada por la azul (Marte y Jupiter) y la verde (Marte y
Saturno). El frente de Pareto representado en rojo (asistencias
gravitatorias en Marte, Jupiter y Saturno) proporciona una
solucidon peor que so6lo un fly-by en Marte o en sdlo dos planetas.
Los frentes rojos y negros podrian ser parte del mismo frente de
Pareto ya que ninguno de ellos es dominante.
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Figura 7: Frentes de Pareto (TOF vs. delta-V) para una mision de la Tierra a
cualquier posicion en el cinturon de Kuiper, con asistencias gravitacionales
en Marte (negro); Marte y Jupiter (azul); Marte y Saturno (verde); y Marte,
Jupiter y Saturno (rojo).

Se pueden extraer algunas conclusiones del andlisis de este
problema. El fly-by s6lo en Marte no es una buena solucion, ya
que requiere un mayor delta-Vs que otras opciones, incluso si el
tiempo total de wvuelo es bastante razonable. Asistencias
gravitacionales en Marte, Japiter y Saturno conducen a
configuraciones espaciales inapropiadas que no son utiles. Tal

vez, en diferentes periodos de tiempo, las posiciones de estos tres
planetas fueran mas adecuadas para proporcionar una buena
trayectoria, pero durante el periodo de tiempo analizado la
imposicion de un tercer fly-by impide al MOPSO encontrar
buenas soluciones.

A pesar de las pocas soluciones que minimizan el delta-V para
la asistencia gravitatoria triple, la mayoria de las soluciones de los
frentes de Pareto son proporcionadas por dos fly-by, en Marte y
luego en Jupiter o Saturno. En general Saturno proporciona los
mejores resultados, ya que el frente de Pareto verde domina casi
todas las otras soluciones (Figura 7).

El mejor delta-V se logra con esta trayectoria de Marte-
Jupiter-Saturno (final del frente de Pareto rojo, arriba a la
izquierda, Figura 7). La trayectoria para esta solucion de minimo
delta-V se muestra en la Figura 8, donde la mayoria de los
planetas, y también el cinturén de Kuiper, se alcanzan después de
una Orbita de casi 180 grados desde los planetas anteriores (tipo
transferencia de Hohmann). La parte interior del sistema solar se
muestra mucho mas pequefia que el cinturén de Kuiper. Cabe
destacar el extremadamente corto periodo de bajo empuje después
de Saturno, ya que parece que el fly-by es suficiente para alcanzar
la trayectoria correcta al cinturén de Kuiper.

x 10"

Figura 8: Trayectoria de una mision Tierra-Kuiper con asistencias
gravitacionales en Marte, Jupiter y Saturno. Los segmentos de bajo empuje
estdn representados por arcos verdes no keplerianos. Las unidades de los ejes
son metros, asumiendo una distancia del cinturén de Kuiper de unos 40 UA (~
6 mil millones de kilometros).

La visualizacion de los frentes de Pareto nos permite tener una
vision global de las diferentes soluciones para una misién. Por
ejemplo, como se ha dicho, el menor delta-V se consigue con fTy-
by en Marte, Jupiter y Saturno a costa de un TOF mayor. Pero con
solo un delta-V un poco mas alto, el TOF podria reducirse
drésticamente si se omite esa asistencia gravitacional en Jupiter.
Dependiendo del periodo considerado, una misiéon Marte-Jupiter-
Kuiper puede requerir un TOF total de mas tiempo para el mismo
delta-V que una misién Marte-Saturno-Kuiper.

6. Conclusiones

En este trabajo se ha mostrado la aplicacion de técnicas de
optimizaciéon heuristicas en el ambito de aplicaciones
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aeroespaciales, particularmente para misiones de exploracion
espacial con asistencias gravitacionales.

En concreto se ha realizado una revision del estado del arte,
avalada por numerosos articulos cientificos, de algunas estrategias
evolutivas (algoritmos genéticos, evolucion diferencial) y otras
como los enjambres de particulas, que se han utilizado para
intentar  determinar trayectorias  interplanetarias  dptimas
realizando asistencias gravitacionales en diversos planetas. Esta
revision bibliografica se ha estructurado en atencién a los
distintos métodos de propulsion de las naves (impulsivo o
continuo). Esto ha permitido ver su evolucion a lo largo de las dos
ultimas décadas, y las nuevas tendencias.

Ademas se ha presentado con detalle un ejemplo ilustrativo de
una optimizacion multiobjetivo mediante un algoritmo de
enjambre de particulas (MOPSO) de una mision Tierra-cinturdn
de Kuiper con asistencias gravitacionales en Marte, Jupiter y
Saturno.

English Summary

Heuristic Optimization of Interplanetary Trajectories in
Aerospace Missions

Abstract

In this paper, heuristic optimization of interplanetary
trajectories is presented. These techniques have been applied over
the last two decades to the successful design of space missions in
order to increase the scientific results. The multi-objective
optimization problem has been solved finding a trade-off between
minimizing the fuel and maximizing the useful payload of the
scientific mission. A review of the literature related to the
application of some evolutive strategies such as Genetic
Algorithms and Differential Evolution, and Particle Swarm
Optimization methods, to aerospace applications is included, in
particular for the design of interplanetary exploration missions
with gravity assistances. A detailed example is included to show
the application of multiobjetive optimization (MOPSO) to
determine the interplanetary trajectory from the Earth to the
Kuiper Belt with flybys in Mars, Jupiter and Saturn.

Keywords:

Heuristic optimization; interplanetary trajectories; gravity
assistance; fly-by; aerospace mission; GA; PSO; MOPSO.
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