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El 20 de Julio de 1989, coincidiendo
con el XX Aniversaric de la llegada del
Apollo XI a la luna, el presidente Bush
anuncio en EEUU la Space Exploration
Initiative (SEI), cuyo primer objetivo es
volver a la luna y establecer alli bases
permanentes, y el segundo objetivo a
cumplir en el afio 2016, es realizar un
vuelo tripulado a Marte, con la idea de
ampliar la presencia humana en el
Sistema Solar.

La Energia Nuclear se ha venido utili-
zando desde hace treinta afios en el
espacio como fuente de energia com-
pacta, y lo que se pretende con la SEI
es utilizarla ademas de como fuente de
energia eléctrica, como fuente de ener-
gia de propulsion, de igual manera que
se ha venido utilizando también para la
propulsion naval de barcos y submari-
nos, para hacer posible estos vuelos
tripulados en un tiempo de vuelo acep-
table para la tripulacion.

El presupuesto que se habia asignado
a la SEl en 1992, era de trece mil mi-
llones de dolares, presupuesto que ha
sido reducido en los dos Ultimos arfios,
y que ultimamente ha sido recortado
drasticamente por el Congreso ameri-
cano; Asi, actualmente se encuentra
en espera de una nueva asignacion
presupuestaria; Sin embargo, el pro-
grama de trabajo seguido y el desarro-
llo tecnolégico realizade estan docu-
mentados y van a ser expuestos
someramente a continuacion.

Se comenzd con la formacion de un
grupo de sintesis encabezado por el
General Thomas Stafford, cuyos com-
ponentes procedian de la NASA y de
la National Space Council y que en ju-
nio de 1991 emitio un informe donde
se recogian las tecnologias factibles
para producir propulsion nuclear, den-
tro de los dos conceptos de
Propulsién Nuclear Térmica (NTP) y
Propulsion Nuclear Eléctrica (NEP).
El desarrollo alcanzado en las tecnolo-
gias que se estan desarrollando se re-
coge en los simposios que se celebran

anualmente organizados por el
American Institute of Physics, bajo el
titulo de Space Nuclear Power
Systems, de los que ya se han cele-
brado 11 simposios hasta la actuali-
dad.

Las ventajas de la propulsién nuclear
son las de reducir la masa de combus-
tible a transportar por la nave espa-
cial, lo cual supone una mayor poten-
cia especifica, reducir los tiempos de
vuelo, y mayor flexibilidad para perma-
necer el tiempo deseado en el destino,
al no tener problemas de abasteci-
miento de combustible durante un
tiempo mayor que si fuera con com-
bustible convencional. Asi se estima
que el vuelo a la luna dure 3 dias para
cada trayecto Tierra-Luna, para ir a
Marte se necesitan 80 dias de ida,
160 dias de vuelta y unos 30 dias de
estancia en Marte para la realizacion
de experimentos, esto viene a suponer
menos de un afo de duracién total;
sin embargo para ir a Jupiter, Urano y
Plutén se emplearan de 7 a 8 afios.

La coordinacion de la SEI es realizada
por el Centro de Investigacion Lewis
de la NASA y el apoyo economico se
obtiene de los presupuestos del
Departamento de Defensa, del
Departamento de Energia y de la NA-
SA americanas y el trabajo técnico se
ha desglosado en cinco grandes pane-
les, que agrupan los siguientes temas:
andlisis de las misiones y la energia
necesaria para realizarlas, andlisis de
la seguridad de los sistemas dentro de
los criterios ALARA, instalaciones de
prueba, investigaciones sobre materia-
les y combustibles nucleares de alta
temperatura y por ultimo propulsién
nuclear térmica y propulsion nuclear
eléctrica. Las fases a cubrir son por
orden de realizacién las siguientes:
seleccidn de las alternativas 6ptimas,
prueba en tierra a realizar en el afic
2005, prueba en vuelo, vuelo a la
Luna, y por dltimo vuelo a Marte para
el afio 2016.
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TIPO DE SISTEMA POTENCIA ELECTRICA CONVERSION DE POTENCIA EFICIENCIA
(%)
Generador de Radioisétopos | <500 We Estatica: Termoeléctrica 4-8
(RTG)
Generador de radioisélopos | 500 We-10 kWe Dindmica: Brayton 25
(DIPS) Rankine organico 23
Estatica: Termoeléctrica (<100kWe) 4-8
Termoidnica In-Core 4-8
Reactor Nuclear 10kWe-100 kWe Orbita Terrestre Ex-Core 9-15
Nucleo Sélido 10kWe-1000kWe Sonda Planetaria | Dindmica: Brayton 16-18
Rankine 23
Stirling 28
Reactor Nuclear 1MWe-10 Misién a la Luna Dindmica: Brayton 16-18
Nucleo Solido Cargoa Marte Rankine 23
Stirling 28
Reactor Nuclear Dinamica: Brayton abierto 16-18
Nucleo Sélido 10MWe-100MWe Misiones Stirling 28
Nticleo Liguido Pilotadas MHD

Clasificacion de los sistemas de energia nuclear para el espacio.

La utilizacién de la energia nuclear en
el espacio tiene tres grandes aplicacio-
nes: produccién de energia eléctrica
para abastecer a los equipos de las
naves espaciales, produccion de ener-
gia térmica, es decir utilizacion directa
del calor producido para calefaccién o
refrigeracion, y produccion de energia
de propulsién para el transporte de las
naves espaciales tripuladas en viajes
de larga duracién.

Los escenarios de las misiones civiles
se pueden agrupar en: misiones al sis-
tema solar externo, que cubre desde
los planetas Jupiter a Plutdn; al sistema
solar interno, que cubre desde
Mercurio a Marte, (la misién a Marte
estd contemplada dentro de la SEl), la
mision a la Luna (contemplada también
dentro de la SEI), y por dltimo las mi-
siones en Orbitas terrestres LEQ y
HEO. Actualmente ya han sido realiza-
dos vuelos de reconocimiento a todos
los planetas excepto Plutdn; también
ya se han realizado vuelos de explora-
cion a Venus y Marte del Sistema Solar
Interno, y existen vuelos de exploracion
alimentados con fuentes de energia nu-
clear a Jupiter y Saturno del Sistema
Solar Externo.

La potencia requerida para las misio-
nes proximas a la Tierra con funciones
de radar, informacion meteorolégica o
vigilancia es de 10 a 100 kWe, para ex-
ploracion y ciencia planetaria se requie-
re de 0.1 a 1 MWe, para plataformas
orbitales en las drhitas HEO de 0.5 a 1
MWe, para las bases en la Luna vy
Marte de 1 a 10 MWe, y para los vue-
los tripulados se requieren de 10 a 100
MWe; de manera que como los dos Ul-
timos apartados son los que se con-
templan dentro de la SEI, vemos que
las necesidades de potencia para la
SEl son del orden de los MWe hasta un
maximo de 100 MWe.

Los tipos de fuente de energia disponi-
bles son: energia quimica producida
por la reaccién hidrégeno-oxigeno,
energia solar fotovoltaica, y energia
nuclear con fuente de energia de de-
sintegracion de radioisétopos, o con re-
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actores nucleares. Cada una de estas
fuentes de energia tiene unas determi-
nadas prestaciones de potencia eléctri-
ca y de duracion, encontrando que la
de radioisétopos es adecuada para ba-
jas potencias eléctricas hasta del orden
de 1 kWe y para una duracién de va-
rios anos, los reactores nucleares son
la Unica fuente de energia que puede
dar una potencia eléctrica del orden de
los MWe durante un afic o mas.
Teniendo en cuenta ademas que la
energia solar solo es factible para mi-
siones proximas al sol, ya que se debe-
ria aumentar en exceso la superficie de
los paneles receptores de radiacion so-
lar.

Haciendo una primera clasificacién de
los sistemas de energia nuclear para
aplicaciones espaciales, en primer lu-
gar nos encontramos la debida al tipo
de fuente de calor, que puede ser origi-
nada por la desintegracion radiactiva
en los generadores térmicos de radioi-
soétopos (RTG), o por las fisiones nucle-
ares en un reactor nuclear. En cuanto
al sistema de conversion de energia
utilizada, puede ser de conversién es-

tatica o conversion dinamica; los siste-
mas de conversion estatica pueden ser
termoeléctricos o termoidnicos, v los de
conversion dindmica pueden utilizar un
conjunto turbina-generador con ciclo
Brayton, o Rankine, o un generador de
ciclo Stirling. La combinacién de una
fuente de calor con alguno de los con-
ceptos de conversion de energia men-
clonados, es lo que nos dara un cierto
sistema. Teniendo en cuenta ademas
gue cada una de estas combinaciones
dara una prestacion de potencia eléctri-
ca y una cierta eficiencia de conversion
termica, segln el objetivo deseado se
seleccionara el sistema adecuado.

El combustible apto para los generado-
res de radioisétopos se caracteriza por
el periodo de semidesintegracion, la
densidad de potencia debida a la emi-
sion de particulas radiactivas, el coste,
y sus propiedades fisicas. Después de
haber hecho una seleccién de entre los
1300 radioisétopos existentes, nos
quedamos con 8 posibles radioisétopos
gue cumplen los requerimientos del
combustible; de ellos los méas adecua-
dos son el Polonio 210, que tiene un
periodo de semidesintegracion de casi
medio afio y una densidad de potencia
de 140 w/gr, y el Plutonio 238 que tiene
un periodo de semidesintegracion de
89 afios, y una densidad de potencia
de 0.5 w/gr.

El Polonio es el combustible utilizado
por la Ex-Unién Soviética y el Plutonio
es el utilizado por los Estados Unidos,
en forma de metal u oxido. El Plutonio
238 es un radioisdtopo artificial y es ob-
tenido mediante captura radiactiva por
el Neptunio 237 en un reactor nuclear,
y su cadena de desintegracion presen-
ta varias desintegraciones alfa y beta,
acabando en el Plomo 206 que es es-
table.

El reactor nuclear para aplicacion espa-
cial debe ser compacto en peso y volu-
men, lo cual supone la utilizacién de un
compustible muy enriquecido, (93%),
de manera que para una determinada
densidad de potencia al ser menor el
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flujo térmico que en el caso de com-
bustible poco enriquecido, se reduce la
formacion de Plutonio 239, y el blindaje
que es un elemento limitative por su
peso y volumen, en un disefio compac-
to. Una alta relacion de flujo rapido a
flujo térmico reduce el pico del xendn
que aparece después de la parada del
reactor, necesario en una fuente de
energia de propulsion que no puede
estar limitada en el tiempo para comen-
zar el proximo ciclo de operacion.

La liberacion del calor residual se reali-
za por placas de radiacion cuya eficien-
cia termodinamica es proporcional a la
cuarta potencia de su temperatura, es-
to implica unas condiciones de funcio-
namiento de alta temperatura. El refri-
gerante del reactor, debe ser por tanto
de alta conductividad, por ello se utiliza
un metal liquide que puede ser NaK, un
gas como helio con xenon, o hidrogeno
liquido.

El fluido del circuito secundario debe
ser también de alta conductividad, co-
mo potasio o mercurio, el sistema de
control debe ser compacto y consta de
unos tambores giratorios de carburo de
boro que van situados en el reflector
del reactor. El reflector del reactor utili-
zado suele ser de berilio en bloques,
gue pueden ser desplazados para mo-
dificar el poder reflector, y el blindaje se
realiza mediante hidruro de litio para
los neutrones, y Wolframic para los fo-
tones.

Los requerimientos de seguridad de es-
tos reactores implican que, el combusti-
ble debe ser de alta retencidon de pro-
ductos de fisién para que se reduzca la
posibilidad de emision de estos produc-
tos a la atmosfera en caso de acciden-
te, deben tener un coeficiente negativo
de potencia, y el combustible debe re-
sistir altos grados quemados.

En cuanto a las caracteristicas de dise-
fio de los sistemas de conversién de
energia estaticos utilizados, el converti-
dor termoeléctrico esta formado por un
termopar de teluros, o de germanio-sili-
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cio, que se calienta por un extremo y
se refrigera por el otro, produciéndose
una corriente eléctrica. Un ejemplo de
convertidor termoeléctrico es el utiliza-
do en los generadores térmicos de ra-
dioisotopos, donde el combustible es
¢xido de Plutonio 238 gue esta situado
en el centro de un cilindro, que va
rodeando por su superficie externa con
toda una serie de termopares de
Germanio-Silicio. (Fig.l) Cuando se
aplica la conversidn termoeléctrica pa-
ra una fuente de calor de reactor nu-
clear se precisa un circuito de refrige-
racion que transfiera el calor generado
en el reactor hasta el sistema converti-
dor termoeléctrico. El otro sis-
tema de conversion de energia
estatico es el termoionico, que
esta basado en la utilizacién
de un par de materiales emi-
sor-colector, el emisor es un
material que es calentado por
la fuente de calor y al calentar-
se emite electrones gue son re-
cogidos por el colector que es
refrigerado, generandose entre
ambos materiales una corriente
eléctrica. Como material emi-
sor se utiliza el Wolframio o el
Molibdeno, y como material co-
lector el Niobio o el Molibdeno.

El convertidor termoidnico pue-
de ser utilizado con una fuente
de radioisdtopos o con un reac-
tor nuclear. Cuando se utiliza
este tipo de conversién en un
reactor nuclear, el convertidor
se encuentra situado en el pro-
pio nlcleo del reactor, v las cel-
das termoidnicas van dentro del

propio ntcleo (In-Core), o en la periferia
(Ex-Core). Las celdas se sittian dentro
del propio ntcleo del reactor por las al-
tas temperaturas requeridas en el mate-
rial emisor para que se produzca la emi-
sion de electrones, que van de los
1.600 a los 2.000 °K, siendo la tempera-
tura en el colector de los 800 a los
1.100 °K. Cuando se utiliza este tipo de
conversion el Unico circuito de refrigera-
cién es el que extrae el calor residual
hacia la superficie de radiacion. Sin
embarge en los que utilizan conversion
termoeléctrica son necesarios dos cir-
cuitos, uno que transfiera el calor gene-
rado en el reactor hasta el convertidor
termoeléctrico, y otro que traslade el ca-
lor residual del convertidor termoeléctri-
co hasta la superficie de radiacion.

Cuando se utiliza conversion dinamica,
por ejemplo con un ciclo Rankine, es
necesario un intercambiador de calor, a
donde mediante un circuito primario que
puede contener una aleacion de sodio-
potasio se transfiera el calor generado
en el reactor. Mediante un segundo cir-
cuito de mercurio, se transporta el calor
desde el intercambiador de calor a la
turbina, y por Ultimo un tercer circuito
con una aleacion de sodio-potasio que
lleva el calor extraido del condensador
a la superficie de radiacion. Estos tres
circuitos actian mediante bombas elec-
tromagnéticas, ya que se trata de cir-
cuitos de refrigeracion, por dende circu-
lan metales. Este sistema de
refrigeracion por conveccion forzada es
necesario en los escenarios con micro-
gravedad de los viajes espaciales.

Mencionando algunas caracteristicas
particulares del disefio de un reactor
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nuclear en el espacio tenemos que ha-
cer especial mencién al blindaje ya que
es un compenente importante en peso
y volumen. Su disefio puede tener dis-
tintas formas, puede rodear todo el nu-
cleo, puede ser semiesférico y rodear la
mitad del nucleo, o puede ser exclusiva-
mente de sombra, siendo este Ultimo el
disefio mas utilizado. Este es el que
unicamente lleva materiales de blindaje
entre el reactor y la nave espacial don-
de viajara la tripulacion. La superficie de
radiacion es la componente mas visible
de una nave espacial, y esta formada
por un computesto de carbono, que
puede tener distintas formas, cilindrica,
conica o plana. La forma cilindrica o
conica es la mas adecuada cuando se
utiliza un reactor nuclear, dada la forma
que presenta el propio reactor.

En cuanto al sistema de transporte de
calor al radiador o superficie de radia-
cion hay dos sistemas fundamental-
mente, uno basado en el uso de tubos
de calor, y otro en la utilizacién de un
circuito de circulacion forzada. El siste-
ma basado en tubos de calor, utiliza
unos tubos capilares con una doble pa-
red, por donde circula un fluido (litio o
potasio) en dos fases. Entre la doble
pared el fluido circula en forma liquida,

y en la parte interior circula en forma
gaseosa después de haber sido calen-
tado por un extremo del tubo, en el otro
extremo se refrigera a través de la su-
perficie de radiacion. Este sistema es-
ta basado en aprovechar el calor de va-
porizacion de un fluido, y es un sistema
desarrollado en particular para las apli-
caciones espaciales, y que sin embar-
go ha sido también utilizado para otras
aplicaciones tecnoldgicas. El transpor-
te de calor mediante circulacién forza-
da esta basado en la utilizacidn de un
circuito con un metal liguido bombea-
do, que puede ser litio o potasio.

Las misiones con energia nuclear lan-
zadas hasta ahora por los Estados
Unidos comenzaron en 1961 con los
SNAP, de los que hubo una serie que
fueron recibiendo la nomenclatura de
un numerec par o impar, segun lleva-
sen un reactor nuclear a bordo o una
fuente de energia de radioisétopos,
respectivamente. Los Apollos 12 a 17
con misiones lunares llevaban a bordo
un SNAP con generador de radioiséto-
pos como fuente de energia auxiliar.
(Fig. 1) En realidad el lnico reactor
nuclear lanzado al espacio por EEUU
fue el SNAP-10A, que en 1965 alcan-
z0 su orbita con éxito, y luego fué pa-
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rado después de haberse realizado su
prueba en vuelo.

De los lanzados por Estados Unidos
algunos se encuentran actualmente
fuera de uso y estan situados en la or-
bita de algun planeta, y otros se en-
cuentran todavia en uso y en érbita te-
rrestre como son algunos satélites de
navegacion o de comunicaciones.
Algunos de ellos en un pequeno nime-
ro han tenido algln incidente, ¢ ha si-
do abortada su misién. Uno de ellos el
SNAP-27 que iba a bordo del Apollo
13, reentrd en la atmédsfera y se recu-
perd en el Océano Pacifico.

Las udltimas misiones de Estados
Unidos con generadores de radioisoto-
pos a bordo tienen como objetivo las
exploraciones orbitales, asi la mision
GALILEO se lanzd en 1989 al Sistema
Solar Externo para explorar la Luna y
Jupiter. (Fig. ), y en 1990 se lanzé la
mision ULYSSES de 5 afios de dura-
cioén, en la que participa la Agencia
Espacial Europea, y consta de una
sonda solar. En 1996 se lanzara la mi-
sion CRAF, cuyo objetivo dentro del
Sistema Solar Interno es la orbita de un
cuerpo primitivo o cometa, y en 1997
se lanzard CASSINI al Sistema Solar
Externo, cuyo objetivo es Saturno y su
satélite Titan, en esta misién también
participa la Agencia Espacial Europea,
y en 2001 se lanzaran algunas misio-
nes con sondas solares que tendran
catorce afos de duracion.

De los sistemas lanzados por la ex-
Union Soviética podemos citar los sa-
telites COSMOS y RORSAT, 6 de ellos
llevaban generadores de radioisétopos
a bordo, y 30 llevaban reactores nu-
cleares del tipo ROMASHKA con con-
version termoeléctrica y que fueron
lanzados en la década de los 60, y del
tipo TOPAZ con conversion termoidni-
ca que fueron lanzados en la década
de los 70. Precisamente hay un acuer-
do reciente con Estados Unidos para
utilizacién de algunas de las compo-
nentes del TOPAZ en el pais america-
no. Los COSMOS han tenido algunos
incidentes, siendo los més relevantes
los gue afectaron al COSMOS 954 que
reentré en la atmosfera terrestre en el
ano 1978, cayendo en Canada y que
llevaba a bordo un reactor del tipo RO-
MASHKA con 49 kilos de uranio 235,
que se dispersaron en pequefas parti-
culas, habiendose recuperado en par-
te, y el COSMOS 1402 que reentro en
la atmésfera terrestre en el afio 1983
y cayo en el Pacifico Sur con 45 kilos
de uranio 235 a bordo.

Las prestaciones de un cohete espacial
con propulsién nuclear son mejores
que las de un cohete quimico basado
en la combustidn hidrogenc-oxigeno,
dado que la velocidad de exhaustacion
es directamente proporcional a la raiz
de la temperatura de exhaustacion e in-
versamente proporcional a la rafz del
peso molecular del propelente. Un co-
hete nuclear cuyo propelente es hidré-
geno liquido, cuyo peso molecular (2)
es menor que el peso molecular en el



F V1. Programa NERVA de propuisicn nuclear Térmica (Loa Alamos, 1964) ¥ suesquema correspondiente.

caso del cohete quimico (18), y tenien-
do en cuenta que las temperaturas que
se alcanzan son mayores, produce una
velocidad de exhaustacion mayor,
Esto supone que para el mismo empu-
je, el cohete nuclear adquiere un mayor
impulso especifico, ya que es propor-
cional a la velocidad de exhaustacion,
aungue requiera un sistema de mayor
potencia. La utilizacion de un reactor
nuclear para propulsién espacial, pre-
senta dos opciones tecnolégicas posi-
bles, la propulsién nuclear térmica
(NTP) vy la propulsién nuclear eléctrica
(NEP), que a continuacion se describi-
ran de forma resumida.

La propulsion nuclear térmica mas sen-
cilla tecnoldgicamente consiste en que,
el propio refrigerante del reactor (hidré-
geno-liquido) después de pasar por el
reactor, se exhausta en la tobera, y por
tanto precisa Unicamente de un tanque
de almacenamiento del hidrégeno en
forma liquida, que se exhausta en for-
ma gaseosa en la tobera después de
haber refrigerado el nucleo del reactor.
(Fig. IV) La propulsion nuclear eléctrica
es mas compleja, y su tecnologia re-
quiere mas componentes, asi consta
de un reactor nuclear y de un sistema
de conversion a energia eléctrica, esta
energia eléctrica es utilizada para ace-
lerar un plasma idnico que actua como
propelente (Argdn), v que es acelerado
entre un par de rejillas cargadas electri-
camente. (Fig. IV)

La propulsién nuclear térmica nos da
una mayor potencia, ciclos de opera-
cion cortos, mayor consumo de prope-
lente por unidad de tiempo, y mayor
empuje, ademds es mas eficiente v es-

t& mas desarrollada en la actualidad.
La propulsiéon nuclear térmica es la
adecuada para salir de la proximidad
de un planeta. Por otro lado, la propul-
sion nuclear eléctrica nos déa una ma-
yor energia a hase de ciclos de opera-
cion largos, mayor impulso especifico y
mayor aceleracién, sin embargo preci-
sa de una trayectoria en espiral para
salir de la proximidad ¢ gravedad de un
planeta, sin embargo es adecuada para
transito entre orbitas de distintos plane-
tas en ambientes de microgravedad.
Las combinaciones tecnolégicas posi-
bles son: hibrida (eléctrica-térmica), uti-
lizando la térmica para salir de la proxi-
midad de un planeta y la eléctrica para
el transito entre planetas; y misicnes di-
vididas, primeramente una misién de
carga con propulsion eléctrica para lle-
var los equipos, y el propelente nece-
sario para la vuelta, y otra misién con
propulsion para transportar a la tripula-
cion. El objetivo que se plantea la SEI
es el desarrollo de una tecnologia de
propulsién nuclear térmica y otra de
propulsion nuclear eléctrica, que solas
o en combinacidn con otras tecnologias
permitan llegar a Marte en un tiempo
de vuelo razonable. (Fig. V)

De los combustibles aptos para su uso
en un reactor nuclear espacial, hay que
seleccionar materiales que admitan alto
grado de quemado vy alta temperatura,
las temperaturas que se manejan van
del orden de los 2700 °K a los 3100 °K,
y los materiales combustibles posibles
son: combustible prismético Compuesto
mezcla de carburo de uranio y carburo
de Zirconio, combustible de particulas
mezcla de carburos, o combustible re-
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fractario tipo Cermet formado por una
mezcla de UO2 y Wolframio.

De los conceptos o tecnologias posi-
bles para propulsion nuclear térmica,
actualmente podemos mencionar que
existen ance conceptos posibles, de
ellos podemos destacar tres, como los
que se encuentran mas desarrollados
en la actualidad y con posibilidades de
estar disponibles para la SEI, estos
son: el NERVA-avanzado que estd ba-
sado en el concepto NERVA ya desa-
rrollado en el ano 1964 por Estados
Unidos dentro del programa Rover y
gue luego mencionaremos, que utiliza
un combustible mezcla de Carburc de
Uranio y Carburo de Zirconio disperso
en una matriz de grafito, y que es el
concepto que esta desarrollando
Wastinghouse, el CERMET que utiliza
el combustible ceramico y que esta
siendo desarrollado por General
Electric, y en tercer lugar el reactor con
combustible de particulas, que utiliza
Carburo de Uranio recubierto por una
capa fina de Carburo de Zirconio, y que
estd siendo desarrollado por el
Laboratorio Nacicnal de Brookhaven.
Como hemos dicho el reactor NERVA
refrigerado por hidrégeno liquido ya
fué desarrollado en la década de los
60, y se realizd una prueba en tierra en
el emplazamiento de pruebas nuclea-
res en el desierto de Nevada, durante
5 minutos y produciendo una potencia
de 1100 MWi. El refrigerante en forma
de hidrégeno atraviesa la matriz de
grafito a través de 19 canales por ele-
mento combustible. Parte del hidroge-
no liquide (3%) al salir de la tobera, es
derivado hacia una pequefa turbina
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que acelera el refrigerante para su en-
trada en el reactor, esto supone un
“sangrado” del propelente.(Fig. VI)

El reactor CERMET utiliza un combus-
tible que es mezcla de UO2 (60%) y
de Wolframio (40%),que proporciona
una alta resistencia a las altas tempe-
raturas. En el reactor del combustible
de particulas, el refrigerante entra por
las paredes laterales de un cilindro
que esta relleno de este tipo de parti-
culas (frits) y lo atraviesa radialmente
y luego axialmente, con lo que la
transmisién de calor es muy buena y
se consiguen también altas temperatu-
ras en el refrigerante, las particulas
constan de un nucleo de carburo de
uranio recubiertas por una capa fina
de carburoc de Zirconio.

Dentro de los conceptos posibles para
la propulsién nuclear eléctrica se ma-
nejan 15 opciones posibles, que se
agrupan en: reactores refrigerados por
metal liquido, refrigerados por gas, ter-
moidnico incore, termoidnico excore, %
nicleo de vapor. De ellos los que tie-
nen mas posibilidades para estar dis-
ponibles para la SEI son los que se
encuentran mas desarrollados en la
actualidad, y estos son; el SP-100,
que es refrigerado por metal liquido (li-
tio), y es un reactor rapido cuyoc com-
bustible son barras cerdmicas de UN
enriquecidas al 89%; su conversién de
potencia es realizada con un ciclo
Rankine de potasio y estd siendo de-
sarrollado por General Electric; el
ENABLER, que esté siendo desarrolla-
do por Westinghouse en paralelo al
NERVA, pero aplicado a la propulsion
nuclear eléctrica, y es un reactor térmi-
co refrigerado por gas, helio o Xendn
con un combustible como el NERVA,
es decir una dispersién de carburo de
Uranio y carburo de Zirconio en matriz
de grafito.
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El de combustible de particulas
es también desarrollado por
Brookhaven National Laboratory
en paralelo al de propulsién nu-
clear térmica, y es un reactor tér-
mice. El TOPAZ 2, es un reactor
termoiénico incore que esta ba-
sado en el desarrollado por la ex-Unidn
Soviética y utiliza combustible refracta-
rio de dioxide de uranio enriquecido al
96%, es un reactor rapido refrigerado
por un metal liquido (sodio-potasio), vy
esta siendo probado en el Laboratorio
de Sandia de EEUU. Como desarro-
llos mas avanzados, que se muestran
como muy eficientes aunque requieren
todavia varias etapas en su desarrollo,
es decir son a mas largo plazo, se en-
cuentran los reactores de nucleo de va-
por que utilizan floruros de uranio gase-
0s0s como combustible.
Los sistemas que utilizan propulsion
nuclear eléctrica son mas complejos
que los de propulsién nuclear térmica,
y por tanto van a requerir mas etapas
en su desarrollo, teniendo en cuenta
ademas que de ellos alin no se ha rea-
lizado ninguna prueba en tierra, mien-
tras que del de propulsién nuclear tér-
mica existe ya el precedente de la
prueba con el reactor tipo NERVA, que
se ha mencionado anteriormente. Los
sistemas de que consta un sistema de
propulsién nuclear eléctrica son: el pro-
pio reactor, el blindaje, el sistema de
transporte de calor, el sistema de con-
version de potencia y el sistema de li-
beracion de calor. (Fig. VII) Cada uno
de ellos con sus propios subsistemas
que habré que probar y comprobar si
dan las prestaciones y caracteristicas
deseadas, mediante unas instalaciones
de prueba en tierra, en primer lugar de
forma independiente y por Ultimo de
manera acoplada.
Si comparamos el disefio del ENA-
BLER y del NERVA que son del mismo
tipo de combustible pero aplicado a las
opciones eléctrica y térmica respectiva-
mente, vemos que las diferencias se
encuentran, en el refrigerante utilizado
( Helio y Xendn, o hidrogeno), el tiempo
de operacion, mientras al ENABLER se
le pide ciclos de operacién largos de

F VII. sistema SP-100 de propulsicn nuclear Eléctrica (General Electric) y esquema

unas 50.000 horas, al NERVA se le pi-
den ciclos cortos de unas 10 horas de
operacion y la temperatura de salida
del refrigerante del reactor Enabler es
de 1900 °K y en el Nerva 2500 °K, por
lo demas son bastante similares en
cuanto al propio reactor.

De los que utilizan conversion termoio-
nica como es el TOPAZ 2, la conversion
de energia eléctrica se realiza en el pro-
pio reactor con lo cual se reducen los
sistemas a un unico circuito, que es uti-
lizado para extraer el calor residual y
llevarlo a la superficie de radiacién. El
refrigerante utilizado suele ser una alea-
cidn de sodio-potasio, extrayendo la po-
tencia residual del propio nicleo del re-
actor. Esto hace que los sistemas sean
compactos sin partes maoviles y con una
eficiente conversion térmica, ademas se
reduce la superficie de radiacion dada
la alta temperatura que puede alcanzar
el refrigerante a la salida del nucleo.
Ademds puede acomodar una pérdida
de refrigerante de este circuito sin que
suponga fusion del nicleo. Las celdas
termoidnicas constan de un cilindro
hueco, y en su interior se situan las pro-
pias pastillas de combustible; el cilindro
que las rodea lleva una dable pared con
el material emisor y el material colector.
El material emisor es el mds proximo al
combustible, y se calienta directamente
con el calor recibido de la pastilla com-
bustible, y emite electrones que son re-
cogidos por el material colector.

En el reactor con nicleo de vapor que
hemos mencionado anteriormente, el
combustible se encuentra en dos fases
liquida y gaseosa y tiene caracteristicas
de alto coeficiente negativo de reactivi-
dad, el cambio en el nivel de potencia
se realiza mediante un cambio en el
caudal del combustible, 0 mediante un
cambio en la presion. Este concepto
esta siendo desarrollado por la
Universidad de Florida.

En cuanto a Europa, en Francia dentro
del programa ERATO, desde 1983 se
encuentra la Comisidn de Energia
Atémica trabajando en colaboracién
con la Agencia Espacial Francesa, cuyo
objetivo es desarrollar un sistema de
20 kWe para el satélite europeo Ariane



5, que se utilizaré en el afio 2005. Para
ello se esta contemplando un sistema
de energia solar fotovoltaica y un siste-
ma de energia nuclear, este lltimo se
considera mas auténomo, con un ma-
yor escalado potencial, pero que tiene
unos requerimientos especificos de se-
guridad, y un coste de un 20% mayor.
Se manejan para ello tres conceptos
posibles de reactor; uno basado en el

LMFBR, otro en el HTGR, 'y otro de
uranio natural, con una conversion de

energia de ciclo dindmico Brayton y
con una eficiencia térmica de un 17%,
para una vida de 7 a 10 afios de opera-
cion.

Despueés del Ultimo accidente del COS-
MOS en el afio 1978, y tras 13 afios de
negociaciones se acordaron unos prin-
cipios de seguridad para el uso de la
energia nuclear en el espacio, que se
recogen en la resolucién 47/68 de
Naciones Unidas emitida el 14 de di-
ciembre de 1992. En donde se esta-
blece que, la dosis al publico en opera-
cién normal debe estar cubierta dentro
del objetivo de dosis maxima marcado
por la ICRP, y en caso de accidente la
dosis debe ser menor de 1 mSv/ano.
Para la dosis a la tripulacion, la dosis
total al cuerpo maxima permitida sera
de 500 mSv/afo, de los cuales 50
mSv/afio serdn procedentes de las
fuentes de radiacion a bordo, dejando
el resto para la dosis procedente de la
radiacion césmica ambiental.

Distinguiendo entre generador térmico
de radioisotopos o reactor nuclear, a
las misiones con generador térmico se
les permite entrar en operacion al salir
de la tierra, o en orbita terrestre, pero
su almacenamiento debe realizarse en
una “érbita profunda” con minimo ries-
go de chogque con otras misiones, no
debe producirse dispersiéon de material
radiactivo en caso de impacto terres-
tre, y se deben reducir las misiones
con energia nuclear a las necesarias y
gue tengan como objetivo el beneficio
comun de los estados miembros, ade-
més se establecen unas obligaciones
en casc de accidente como son, infor-
macion a los paises afectados, asis-
tencia técnica mutua y unas condicio-
nes de responsabilidad.

Para las misiones con reactor nuclear
a bordo los requerimientos son mas
estrictos, asi se establece que el reac-
tor se haga critico cuando se encuen-
tre ya en orbita, de manera que si hay
un fallo en el lanzamiento al no haber
productos de fisidn no exista riesgo de
contaminacion radiactiva, la altitud mi-
nima de la Orbita denominada “sufi-
cientemente segura” para la operacién
del reactor es de 50 km, el combustible
utilizado debe ser de alta retencion de
productos de fision y por tanto de alto
enriguecimiento para reducir la irradia-
cién neutrénica y la formacion de
Plutonio 239, el reactor debe mante-
nerse subcritico e intacto en caso de

reentrada accidental en la atmdsfera,
de impacto terrestre, o de sumersién
en agua, debe conservar su integridad
en caso de chogue con meteoritos, la
refrigeracion debe ser adecuada en
condiciones accidentales, y debe que-
darse parado en una Orbita profunda
de unos 300 afos de recorrido, para
que decaiga su actividad por debajo de
la de los actinidos.

Por dltimo se pueden hacer algunas
consideraciones generales en torno al
futuro de las misiones espaciales; da-
do que actualmente Rusia y Estados
Unidos son socios en lugar de compe-
tidores en la carrera espacial, y que
hay una reduccion del presupuesto
por paises para los programas espa-
ciales, nos encontramos ante una coo-
peracion internacional entre los paises
involucrados, estos son Estados
Unidos, Rusia, Japon, Canada y
Europa, esta Ultima a través de la
Agencia Espacial Europea, ademas se
desea mantener un equilibrio presu-
puestario entre los vuelos tripulados, y
no tripulados, teniendo en cuenta que
los tripulados son bastante mas costo-
so0s, y hay un cambio general de la
idea de “prestigio” de este tipo de mi-
siones espaciales, por la de la “utili-
dad” que supone cada mision en parti-
cular, considerando que siempre se
debe apoyar la defensa del medio am-
biente, y no dafar por tanto el medio
ambiente espacial.
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