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Repaso de formulas de orbita

Todas las orbitas

h=rv,
h? 1
r =
ul+ ecosB

Uy =%esin9
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Repaso de formulas de orbita

Elipticas (0 < e < 1)

Semimajor axis

Ta + 17 h2 1 < a >< a >
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Repaso de formulas de orbita

Parabélicas (e = 1) \y
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Repaso de formulas de orbita

Hiperbdlicas (e > 1)

A o F’
. Empty focus
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Repaso de formulas de orbita

Hiperbdlicas (e > 1)

Notar que estas dos ultimas ecuaciones pueden reescribirse como sigue (donde a es positivo),

_h? 1
pl-—e?

v:ou u
2 T

¢ - 2(—a)

Es decir, si suponemos que el semieje mayor de una hipérbola tiene un valor negativo, entonces Ila
formula del semieje mayor y la ecuacién de energia se vuelven idénticas para elipses e hipérbolas. No
hay ninguna ventaja en este punto en exigir que las hipérbolas tengan semiejes mayores negativos. Sin
embargo, sera necesario hacerlo para la formulaciéon de la variable universal que se presentara en

proximas unidades.
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Repaso de formulas de orbita

Confines de comparacion, la Figura muestra una  .-10
variedad de trayectorias, desde un circulo hasta
hipérbolas, todas con un foco y periapsis comunes.
La parabola es la demarcacion entre las orbitas

cerradas de energia negativa (elipses) y las orbitas
0.9

0.85

0.8

25

abiertas de energia positiva (hipérbolas).
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Limitaciones de acceso al espacio

Los lanzamientos directos (es decir, aquellos que van de forma directa a la orbita deseada) tienen

limitaciones geomeétricas:

La inclinacion i de una orbita sera mayor o igual a la latitud de

lanzamiento ¢,

El angulo f de azimut de lanzamiento, determina la direccion de

lanzamiento y se puede calcular como:

in COS 1
sinff = 7
COS ¢y !
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Limitaciones de acceso al espacio

Mas alla de las limitaciones geométricas, se tienen limitaciones por seguridad:

« Areas pobladas

\

SRB Vandenberg

» Espacio aéreo restringido | Impact Jw Air Force Base inclination 57° ¢ Allowable
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Limitaciones de acceso al espacio

Ples. L

Yasny\& Vos.\'
Bai.

JSLc, TSLC

VAFB MARS N\
/\ KSC | A USC
et XSLC —'  TNSC
WSLC
SDSCK /
csol_L

Exploration Spaceports of the World

Bai.: Baikonur Cosmodrome KSC: Kennedy Space Center TNSC: Tanegashima Space Center Vos.: Vostochny Cosmodrome

CCAFS: Cape Canaveral Air Force Station MARS: Mid-Atlantic Regional Spaceport TSLC: Taiyuan Satellite Launch Center WSLC: Wenchang Satellite Launch Center
CSG: Guiana Space Centre Ples.: Plesetsk Cosmodrome USC: Uchinoura Space Center XSLC: Xichang Satellite Launch Center
JSLC: Jiuguan Satellite Launch Center SDSC: Satish Dhawan Space Centre VAFB: Vandenberg Air Force Base Yasny: Yasny Cosmodrome

Red Slices: Launch azimuths (directions) Hilighted: Countries or member countries of organizations that launched missions beyond Earth orbit  Olaf Frohn
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Introduccion

Las maniobras orbitales permiten modificar la trayectoria de una nave espacial mediante la aplicacion controlada de

empuje. Estas maniobras pueden utilizarse para transferir un vehiculo entre distintas orbitas, corregir errores de
insercion orbital, realizar encuentros espaciales (rendezvous), modificar la inclinacion orbital o incluso escapar del

campo gravitatorio de un planeta.

FOR UNFUNDED EDUCATIOMNAL USE ONLY
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Maniobras impulsivas

Las maniobras impulsivas constituyen una idealizacion. En este modelo se supone que el encendido de los motores

produce un cambio instantaneo de velocidad mientras que la posicion de la nave espacial permanece inalterada
durante la maniobra. Esta hipotesis valida para sistemas de propulsion de alto empuje cuyos tiempos de combustion

son pequefos en comparacion con los tiempos de vuelo libre de la nave (coasting time).

Transfer
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Maniobras impulsivas

El parametro fundamental para caracterizar una maniobra impulsiva es el incremento de velocidad Av, definido como

la variacion del vector velocidad producida por el encendido de los motores. El Av puede representar:
e Un cambio en la magnitud de la velocidad (pumping maneuver).

e Un cambio en la direccion de la velocidad (cranking maneuver).

Transfer

e Variaciones simultaneas en magnitud y direccion.

El presupuesto total de una misidn espacial suele expresarse en
términos de Av, ya que este parametro determina directamente

la cantidad de propelente requerida.
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Maniobras impulsivas

La magnitud 4v del incremento de velocidad esta relacionada con 4m, la masa de propelente consumida, mediante la

ecuacion ideal del cohete de Tsiolkovsky:

Av =1 In [ 20
V= Spgol’l mf

Desarrollando:

Av
Am -
—=1—-e Isp9o

m

Donde Isp es el impulso especifico (medido en segundos), g, es la gravedad estandar y m es la masa de la nave.



UNIVERSIDAD TECHNOLOGICA NACIONAL
FACULTAD REGIONAL HAEDO

UTN
-IACDO

Maniobras impulsivas

El impulso especifico Isp se define como el empuje por la tasa de peso a nivel del mar (por segundo) del consumo de

propelente, y es una medida del rendimiento de un sistema de propulsion de cohete

p T

P g

10
Table 6.1 Some typical specific impulses
Propellant I, (s) 0.1

A

Cold gas 50 — 0.01
Monopropellant hydrazine 230 "
Solid propellant 290 0.001
Nitric acid/monomethylhydrazine 310 | l l | | | | ]
Liquid oxygen/liquid hydrogen 435 1 2 5 10 20 50 100 200 500 1000 2000 5000 10,000
[on propulsion =3000 A, e
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Transferencia de Hohman

La transferencia de Hohmann es una maniobra orbital de dos impulsos utilizada para transferir una nave espacial

entre dos orbitas coplanares que comparten un mismo foco.

Se realiza en dos etapas:
Hohmann
transfer

e Primer impulso (Av,): aumenta o disminuye la ellipse

energia orbital para ingresar a una orbita eliptica de

transferencia.
Bl
Apoapsis

e Segundo impulso (Avg): circulariza la 6rbita en el

nuevo radio. Avg

Logra el cambio orbital con el menor consumo de propelente

posible entre todas las transferencias de dos impulsos
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Transferencia de Hohman

Para desarrollar las ecuaciones clasicas de la transferencia de Hohmann se realizan las siguientes hipoétesis:

e Las orbitas inicial y final son coplanares.

o | Hohmann
e Las orbitas son coapsidales. transfer

ellipse
e Los impulsos son tangenciales a la trayectoria.

B}
Apoapsis

e Las maniobras son instantaneas.

Avg
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Orbitas coplanares

Dos orbitas son coplanares cuando se encuentran contenidas en un mismo plano orbital. En términos de elementos

orbitales clasicos, esto implica que ambas orbitas poseen la misma inclinacion orbital y la misma ascension recta del

nodo ascendente. La hipotesis de coplanaridad elimina la necesidad de realizar cambios de plano orbital, los cuales

suelen requerir cantidades muy elevadas de Av
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Orbitas coapsidales

Dos orbitas son coapsidales cuando la linea que une el periapsis y el apoapsis tiene la misma orientacion en ambas

Orbitas. Para orbitas circulares esta condicion equivale a que sus centros geométricos se encuentren alineados. Para

Orbitas elipticas implica que sus lineas de apsides poseen la misma orientacion. Esta condicion permite definir una

unica oOrbita de transferencia tangente simultaneamente a las 6rbitas inicial y final.

Orbit 2

1+

s Different Major-Axis

* +*

Same Major-Axis
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Impulsos tangenciales

En una transferencia de Hohmann los impulsos se aplican paralelamente al vector velocidad. Por lo tanto, el empuje

actua unicamente modificando la energia orbital sin introducir componentes adicionales destinadas a cambiar la

direccidon instantanea de la trayectoria. Cualquier desviacion respecto de la direccion tangencial incrementa el Av

VV

requerido y reduce la eficiencia de la maniobra.
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Impulsos instantaneos

Aunque fisicamente ningun encendido ocurre de forma instantanea, en Mecanica Orbital suele asumirse que la

duracién de la combustidn es despreciable frente a los tiempos caracteristicos del movimiento orbital. Bajo esta

aproximacion, la posicion permanece constante durante la maniobra y unicamente se modifica la velocidad de la nave

espacial. Esta hipétesis simplifica considerablemente el analisis matematico de las transferencias orbitales.
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Circular a circular

La transferencia de Hohmann consiste en una oérbita eliptica tangente a ambas 6rbitas circulares sobre su
linea de apsides, tal como se muestra en la figura. El periapsis y el apoapsis de la elipse de transferencia

coinciden con los radios de la orbita circular interior y exterior, respectivamente.

Evidentemente, durante la maniobra solo se recorre la mitad de la elipse, ;;,mann

transfer

pudiendo realizarse la transferencia en cualquiera de los dos sentidos: ellipse
o Desde la orbita interior hacia la exterior.

e Desde la orbita exterior hacia la interior.
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Circular a circular

Puede resultar util recordar que la energia orbital depende unicamente del semieje mayor a. Para una

Orbita eliptica, la energia especifica es

U

8=—2—a

Hohmann
transfer

Como la energia especifica es negativa, aumentar la energia implica reducir . i
su magnitud, es decir, hacer que ¢ sea menos negativa. Por lo tanto, cuanto

mayor sea el semieje mayor a, mayor sera la energia de la orbita. En la Apoapsisf ~ ~ 7 T 7 17 T 7 JPeriapsis
figura anterior, la energia aumenta a medida que se pasa de la o6rbita

circular interior a la exterior.
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Circular a circular

Comenzando en A en el circulo interior (orbita 1), se requiere un incremento de velocidad Av, en la direccion del

vuelo para impulsar la nave a la trayectoria eliptica (orbita 2 u orbita de transferencia) de mayor energia (e = — %)

Después de viajar desde A hasta B, otro incremento de velocidad hacia adelante

Avg coloca la nave en la orbita circular exterior (orbita 3), de mayor energia. Sin Hohmann
transfer

esto, la nave permaneceria en la orbita de transferencia, y volveria al punto A. ellipse

El gasto total de energia seria Aviy¢q = Avy + Avg, y es el mismo si la Kebgey .~ = T = P = P =
transferencia comienza en B y voy hacia A (los Av deben realizarse mediante
retrodisparos, es decir, el empuje del cohete de maniobra se dirige en sentido

opuesto a la direccidon del vuelo para actuar como freno.)
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Circular a circular

EOR ‘Jf‘.'F-.vlf\:.'"E-.[.* EDUCATIONAL USE: ONLY
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Circular a circular

26
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Circular a circular

Usando las expresiones de excentricidad de orbita eliptica y de radio, podemos despejar el momento angular:

g2 h? 1
r, = —
Ta t1p P uil+e

Caso de orbita circular

h? 1 2
T, = — h“rg + 1,
P “1+ra T ——> r,= > — h=\ur
T + 1 H 2Ta .
SiTy =1y
Y la ecuacién de energia:
Caso de orbita circular
2

ve o u M
- T o= —_— Vcircular = \/:
2 T T

Sir, =ri
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Circular a circular

Otro dato importante es el tiempo de vuelo (TOF) de esta orbita. Como sabemos que es la mitad del

periodo de la érbita, podemos calcular lo siguiente con cualquiera de las ecuaciones de TOF:

1 ad
TOF == 21 |—
2 2
a3
TOF =1 |—
U
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Ejercicio

Una nave espacial de 2000 kg estd en una o6rbita terrestre de 480 km por 800 km (orbita 1). Encontrar

a) El Av requerido en el perigeo A para colocar la nave espacial en Hohmann transfer ellipse Perige;:é grbit“

(z =480 km)

una elipse de transferencia de 480 km por 16,000 km (6rbita 2). Apegeciof obE]
(z =800 km)

b) El Av (impulso en el apogeo) requerido en B de la d6rbita de

transferencia para establecer una 6rbita circular de 16,000 km de

1_3,

AUB

altitud (6rbita 3).

c) El propelente total requerido si el impulso especifico es de 300 s.

Apogee of orbit 2

(r =22,378 km) . 2
Circular orbit of

radius 22,378 km
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Ejercicio

Calculo de radios y momentos angulares especificos:

Orbita 1
1, = 6378 + 480 = 6858 km 1, = 6378+ 800 = 7178 km Hohmann transfer ellipse ~ Perigee 05 (z)rbitsl
an
h, = V25398600 | L/0* 6858 _ o km A f orbit 1 &=k
= % =  — ogee O1 Orvi
1 7178 + 6858 52 p(zg= 800 km)
Orbita 2 B
1, = 6378 + 480 = 6858 km r, = 6378 + 16000 = 22378km "l
h, =2 = 398.600 22378 * 6858 64689.5 km Avg
= %k . = D —
2 22378 + 6858 52
Orbita 3 Apogee of orbit 2
Ta =1y = 22378 km ir~=22/378 lam) Circular orbit of
hy; = V398600 * 22378 = 94445.11 km/s? radius 22,378 km
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Ejercicio

Calculo de Av:

La velocidad en |la orbita 1 en el punto A

_hy 53876 271019 km
VA1 T T e85 s
La velocidad en |a orbita 2 en el punto A
B h, B 64689,5 — 9437271 km
YAz = T Tegsg s

El AUA

AUA = vAZ — vAl

km km
Av, = 9'43271T — 7,71019T

km
AUA = 1,7225 T

Hohmann transfer ellipse Perigee of orbits 1
and 2

(z =480 km)

Apogee of orbit 1
(z =800 km)

1}1

AUB

Apogee of orbit 2

(r =22,378 km) : :
Circular orbit of

radius 22,378 km
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Ejercicio

Calculo de Av:

La velocidad en la orbita 2 en el punto B

_h; 646895 5 89076 km
VB2 =T 22378~ s
La velocidad en la orbita 3 en el punto B
_hz 944451 422044 km
VB3 T T 22378 ¢ s

El Avb

AUB = sz — vBl

km km
AUB = 4,22044T — 2,89076T

km
AUB = 1,3297 T

Hohmann transfer ellipse Perigee of orbits 1
and 2

(z =480 km)

Apogee of orbit 1
(z =800 km)

1}1

AUB

Apogee of orbit 2

(r =22,378 km) : :
Circular orbit of

radius 22,378 km
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Ejercicio

Calculo de Av total para la transferencia:

km km . :
AVipiqr = |AV4| + |Avg| = 1,7225 5 + 1,3297 o Hohmann transfer ellipse ~ Perigee 05 (z)rblts 1
an
km — 480 km
Aviorar = 3.0522 s Apogee of orbit 1 ¢ :
(z =800 km)
El combustible utilizado:
30522 B
Am Aviotal m 1
AM | _ o Tspde = 1 — o 3005985 1
m
AUB
Am
— = 0,64563
m
Apogee of orbit 2
Am = 0,64563 * 2000 = 1291,3 kg (r =22,378 km) Pl iy

radius 22,378 km
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Formulas

Orbita 1 (Circular) Orbita 2 (eliptica de | Orbita 3 (circular)

transferencia)

Momento angular

especifico

Energia especifica




UTN
-IACDO

UNIVERSIDAD TECNOLOGICA NACIONAL
FACULTAD REGIONAL HAEDO

Formulas

h, h
AVA=VA2—VA1=T—j—T—:=\/2<ﬁ+e>— Lad

h; h
AvB=v33—sz=—3——2= ﬁ—\/2<£+e)

g Tp Tp

Aviorar = [Avy| + |Avg|

a3

TOF =1
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Ejercicio 1

Considere un satélite en una drbita circular a 300 km de altitud sobre la superficie terrestre. El satélite realiza una
maniobra de transferencia de Hohmann para alcanzar una érbita circular coplanar a 3000 km de altitud. Calcule:

a) Los momentos angulares especificos (hq, h, y h3) de las orbitas
b) Calcule los Avy, Av, y el Av total de la maniobra.

c) Eltiempo de la transferencia orbital
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  Δ v  


  Δ v  


   r p = 6378 + 480 = 6858   k m                      r a = 6378 + 800 = 7178   k m


   h 1 =  2 ∗ 398600    7178 ∗ 6858  7178 + 6858 = 52876   k m   s 2


   r p = 6378 + 480 = 6858   k m                      r a = 6378 + 16000 = 22378 k m


   h 2 =  2 ∗ 398 . 600    22378 ∗ 6858  22378 + 6858 = 64689 . 5   k m   s 2


   r a =  r p = 22378   k m


   h 3 =  398600 ∗ 22378 = 94445 . 11   k m /  s 2


  Δ  v A


  Δ v


     v A 1 =    h 1   r A =  53876 6858 = 7 , 71019   k m s


     v A 2 =    h 2   r A =   64689 , 5 6858 = 9 , 43271   k m s


  Δ  v A =    v A 2 −    v A 1


  Δ  v A = 9 , 43271   k m s − 7 , 71019   k m s


  Δ  v A = 1 , 7225   k m s


  Δ v


     v B 2 =    h 2   r B =   64689 , 5 22378 = 2 , 89076   k m s


     v B 3 =    h 3   r B =   94445 , 1 22378 = 4 , 22044   k m s


  Δ  v B =    v B 2 −    v B 1


  Δ  v B = 4 , 22044   k m s − 2 , 89076   k m s


  Δ  v B = 1 , 3297   k m s


  Δ  v b


  Δ v


  Δ  v  t o t a l =  | Δ  v A | +  | Δ  v B | = 1 , 7225   k m s + 1 , 3297   k m s


  Δ  v  t o t a l = 3 . 0522   k m s


    Δ m m = 1 −  e    Δ  v  t o t a l  I s p    g 0 = 1 −  e  −   3052 , 2  m s  300   s   9 . 8  m   s 2


    Δ m m = 0 , 64563


  Δ m   = 0 , 64563 ∗ 2000 = 1291 , 3   kg


   r 1


  a =    r 1 +  r 3 2


   r 3


  h =  𝜇   r


  h =  2 𝜇     r a  r p   r a +  r p


  h =  𝜇   r


  −  𝜇  2  r 1


  −  𝜇  2 a


  −  𝜇  2    r 2


  𝛥  v A =    v A 2 −    v A 1 =    h 2   r A −    h 1   r A =  2  (  𝜇   r A + 𝜀 ) −   𝜇   r A


  𝛥  v B =    v B 3 −    v B 2 =    h 3   r B −    h 2   r B =   𝜇   r B −  2  (  𝜇   r B + 𝜀 )


  Δ  v  t o t a l =  | Δ  v A | +  | Δ  v B |


  T O F = 𝜋       a 3 𝜇


    Δ m m = 1 −  e    Δ  v  t o t a l  I s p    g 0


   h 1 ,    h 2   y    h 3


  Δ  v 1 ,


  Δ  v 2


  Δ v

