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Podréze kosmiczne znacznie réznig sie od podrézy ziemskich. Na Ziemi podrézujemy miedzy
punktami o ustalonym potozeniu, ktédre mozna okresli¢ za pomocg wspétrzednych geograficznych.
W przypadku lotéw kosmicznych cel podrdzy nieustannie zmienia swoje potozenie. Drugg rdznica
jest fakt, ze podréze ziemskie odbywajg sie w pewnym srodowisku (czy to na ladzie, czy w wodzie,
czy w powietrzu), ktore caty czas oddziatuje z pojazdem. Oddziatywanie to moze réwnie dobrze
przeszkadza¢ w poruszaniu sie (opor powietrza; wody; tarcie o podfoze), jak i pomagaé (wiatr
napedzajgcy statek zaglowy; powietrze zasilajgce silniki spalinowe i odrzutowe; podtoze, od ktérego
mozna odepchngc¢ sie kotami, ggsienicami itd.). Loty kosmiczne odbywajg sie w prdzni, a gtéwng sitg
napedzajgcy pojazd jest naped rakietowy. Pojazd kosmiczny rozpedza sie za pomocg odrzutu gazéw
wylotowych z dyszy, wykorzystujgc trzecie prawo Newtona®. Po wytgczeniu napedu rakieta bedzie
poruszac sie po pewnej trajektorii ustalonej przez kierunek i wartos¢ uzyskanej predkosci oraz
przycigganie grawitacyjne ciat (planet, ksiezycéw, Stonica). Znajgc te czynniki, mozna obliczy¢
doktadne potozenie pojazdu na trajektorii w dowolnej chwili czasu?.

Do modyfikacji trajektorii lotu konieczne jest ponowne wtgczenie napedu rakietowego w Scisle
okreslonej chwili. W praktyce podréz kosmiczna sprowadza sie do szeregu krotkich impulséow
rakietowych wprowadzajgcych pojazd na okres$long trajektorie. Nalezy doktadnie okresli¢ dtugosc
impulséw i czas, kiedy nalezy je wykonaé. Zwykle oblicza sie je jeszcze przed startem, by zaplanowad,
ile trzeba zabraé zapasdw paliwa. Optymalng sytuacjg jest, gdy osiggniecie orbity docelowej wymaga
mozliwie mato i jak najkrétszych impulséw. Innymi stowy, inzynierom zatrudnionym w agencjach
kosmicznych zalezy, zeby suma zmian predkosci pojazdu podczas wszystkich odpalen silnika
rakietowego (tak zwana delta-v, Av) byta jak najmniejsza.

Rozwigzanie tego problemu przedstawit w 1925 roku niemiecki matematyk Walter Hohmann.
Podat on zatozenia manewru przejscia pojazdu kosmicznego z orbity nizszej na wyzszg, wykorzystujgc
eliptyczng trajektorie posrednig. Od jego nazwiska te trajektorie nazwano trajektoria Hohmanna
(lub inaczej orbita transferowg Hohmanna). Jej schemat przedstawiony jest na ponizszym rysunku.

1 méwi ono o tym, ze w przypadku oddziatywania dwéch ciat sita dziatajaca na jedno zréwnuje sie z sitg dziatajacg na
drugie, ale z przeciwnym zwrotem
2 w praktyce s3 to obliczenia numeryczne o przyblizonej doktadnosci
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Av'

Rysunek 1. Schemat manewru transferowego Hohmanna. Orbita nizsza (1) o promieniu R zaznaczona jest kolorem
zielonym, a wyzsza (3) o promieniu R’ - kolorem czerwonym. Transferowg trajektorie Hohmanna (2) zaznaczono
kolorem zdttym. Wektory zmiany predkosci wskazuja miejsca, gdzie nalezy wigczyé silnik rakietowy. Zrédto:
Wikipedia3.

Zatézmy, ze pojazd znajduje sie na niskiej orbicie o promieniu R wokof ciata centralnego®. Celem
podrdézy jest dostanie sie na orbite wyiszg o promieniu R’. Pojazd kosmiczny powinien w
odpowiedniej chwili odpali¢ silniki rakietowe w kierunku ruchu po orbicie, nadajac pojazdowi impuls
predkosci Av. Impuls ten wyrzuci pojazd na eliptyczng orbite transferowg, ktérej potos wielka dana
jest wzorem:

_R+R’
a=

Orbita Hohmanna jest styczna w najnizszym punkcie do orbity poczatkowej, a w najwyzszym punkcie
- do orbity docelowej pojazdu. Gdy rakieta dotrze do najwyzszego punktu orbity transferowej, musi
jeszcze nabrac predkosci, by znalezé sie na zaplanowanej orbicie. W tym celu wykorzystuje sie kolejny
impuls zaznaczony jako Av’ na Rysunku 1. Aby policzy¢ impulsy Av i Av’, od predkosci pojazdu
kosmicznego na danej orbicie nalezy odjgé Pierwszg Predkos¢ Kosmiczng dang wzorem:

gdzie G jest statg grawitacji, M — masg centralnego ciata, a r odpowiada promieniowi orbity. W
naszym przyktadzie jest to R dla orbity nizszej i R’ dla orbity wyzsze;j.

3 https://en.wikipedia.org/wiki/Hohmann_transfer_orbit#/media/File:Hohmann_transfer_orbit.svg
4 dla uproszczenia mozna zatozyé, ze wszystkie orbity utozone sg w jednej ptaszczyznie. Nie jest to jednak warunek
konieczny
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W przypadku, gdy cel podrdzy porusza sie blizej ciata centralnego niz pojazd, sytuacja odwraca
sie. Rakieta musi zej$¢ z wysokiej orbity na orbite transferowg za pomocg impulsu Av skierowanego
przeciwnie do kierunku lotu. Po dotarciu w najnizszy punkt orbity transferowej wyhamowac¢ za
pomocg impulsu Av rdwniez skierowanego przeciwnie do kierunku lotu. Sytuacja taka jest typowa
dla podrézy miedzy planetami (np. Ziemig a Wenus), kiedy to ciatem centralnym jest Stonce.

Przyktad podrézy miedzyplanetarnych jest bardziej skomplikowany, poniewaz przycigganie
grawitacyjne planet zaczyna odgrywac istotng role. Startujgc z rejonu, gdzie dominuje przecigganie
Ziemi, nalezy pokona¢ Drugg Predko$é Kosmiczng i to ona bedzie determinowaé wielko$¢ impulsu
Av:

Pola grawitacyjne planet znajdujacych sie w poblizu trajektorii lotu rakiety mogg zostac
wykorzystane, by zyskaé¢ dodatkowg predkosé. Manewr ten nazywamy asystg grawitacyjna.
Bezzatogowa sonda kosmiczna Voyager 2 korzystata kilkakrotnie z asysty grawitacyjnej mijanych
planet, by przyspieszyé swojg podrdz przez Uktad Stoneczny. Schemat trajektorii Voyagera 2 wraz z
planetami wykorzystanymi do asysty grawitacyjnej przedstawia Rysunek 2.

VOYAGER 2
Launch
20 Aug 77

VOYAGER 2

Neptune
25 Aug 89

Uranus
24 Jan 86

Jupiter
9 July 79

Saturn
25 Aug 81

Rysunek 2. Schemat podrdzy sondy Voyager 2. Zrédto: Wikipedia®.

5> https://en.wikipedia.org/wiki/Voyager 2#/media/File:Voyager_2_path.svg
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Celem doswiadczenia jest zapoznanie sie z podstawowym pojeciem mechaniki lotow
kosmicznych i obliczenie parametréw trajektorii podréznej w kilku przypadkach: podrézy na orbite
geostacjonarng, na Ksiezyc oraz na planety Uktadu Stonecznego.

Pierwsze zadanie polega na wyprowadzeniu wzoréw na parametry transferu Hohmanna

pomiedzy dwiema kotowymi, wspodtptaszczyznowymi orbitami o promieniach r; i ro wokét ciata
centralnego o masie M. Szukane parametry to: wielko$¢ impulséw Av i Av’ oraz czas transferu t.

Oznaczmy predkosci pojazdu (o masie prébnej m) w najnizszym i najwyzszym punkcie orbity
transferowej jako v i v2. Z zasady zachowania momentu pedu wynika: mv,r; = mv,r, . Podobnie
stosujgc zasade zachowania energii, zachowana jest catkowita energia (suma energii potencjalne;j i
kinetycznej) w czasie lotu po orbicie transferowe;j:

GMm mv? GMm mv?

1 2 0 2

Czas t potrzebny na podréz po orbicie transferowej mozna wyliczy¢ za pomocg trzeciego prawa
Keplera. Méwi ono, ze w przypadku obiegu ciata po orbicie eliptycznej, szescian wielkiej poétosi
(potowa osi wielkiej) orbity a jest proporcjonalny do kwadratu okresu obiegu T: a3~T?2.

Po wyprowadzeniu wzordw na vs i vz, rozwazmy trzy przypadki graniczne dla:
-1y, = ©

-1, =0

-, on

Jak mozna je zinterpretowac?

Drugie zadanie polega na wykorzystaniu wyprowadzonych wzorow w celu wyliczenia
parametrow orbity geostacjonarnej. Jest to szczegdlna orbita kotowa potozona w ptaszczyznie
rownika. Orbita geostacjonarna jest bardzo uzyteczna dla satelitdw komunikacyjnych i
meteorologicznych, jako ze pozostajg one ,zawieszone” nad tym samym punktem na Ziemi. Satelity
poruszajgce sie po tej orbicie majg okres obiegu rowny okresowi obrotu Ziemi wokét osi, tj. nieco
mniej niz 24 godziny®. Przyjmijmy jednak warto$¢ doktadnie 24 godziny. Niska orbita okotoziemska
na wysokosci 270 km nad powierzchnig Ziemi (do tej wartosci nalezy doda¢ promien Ziemi
wynoszacy srednio 6370 km) ma okres obiegu 90 minut. Znajdz promien orbity geostacjonarnej i
predkos¢ satelity na tej orbicie Vgeostac Oraz parametry orbity transferowej Hohmanna, ktéra
przechodzi z niskiej orbity parkingowej o promieniu 270 km nad powierzchnig Ziemi potozonej w

6 okres obrotu Ziemi, tj. $redni okres pomiedzy kolejnymi gérowania mi Stofica, jest nieco mniejszy niz 24 godziny ze
wzgledu na ruch Ziemi wokét Stonca
5
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ptaszczyZznie réwnika na orbite geostacjonarna.

Podpowiedz: Zamiast wyliczac skrupulatnie ze wzoru predkosci na podstawie statej grawitacji i masy
ciata centralnego, mozna pordwnac predkosci na orbitach z Pierwszq Predkosciq Kosmiczng,
obliczajgc jedynie jak zmienia sie czynnik zalezny od ri i r».

Kolejne zadanie to wyznaczanie parametréw orbity transferowej w kierunku Ksiezyca.
Przyjmijmy, ze Ksiezyc porusza sie po orbicie kotowej o promieniu 384 400 km, a startujemy z orbity
parkingowej na wysokosci 270 km nad powierzchnig Ziemi, tym razem potozonej w ptaszczyznie
orbity Ksiezyca. Zatézmy réwniez, ze nie interesuje nas miekkie lgdowanie, a chcemy jedynie rozbié
sonde o powierzchnie Ksiezyca (jak to zrobiono z radzieckg sondg tuna 2 w 1959 roku). Nie musimy
wiec oblicza¢ drugiego impulsu Av'. Pominmy tez przycigganie samego Ksiezyca.

W ostatnim zadaniu opuscimy okolice Ziemi i zajmiemy sie zagadnieniem lotow
miedzyplanetarnych. Zatézmy, ze nasza orbita parkingowa 270 km nad powierzchnig Ziemi potozona
jest w ptaszczyznie ekliptyki, w ktdrej krgzg po orbitach kotowych wszystkie planety. Ziemia okraza
Storice w odlegtosci okoto 1 jednostki astronomicznej (1 AU) w ciggu okoto 365 dni z predkoscia
ok. 30 km/s. Teraz nalezy obliczy¢ parametry orbity transferowej w kierunku poszczegdlnych planet
Ukfadu Stonecznego:

- Merkurego (promien orbity 0,4 AU)

- Wenus (promien orbity 0,7 AU)

- Marsa (promien orbity 1,5 AU)

- Jowisza (promien orbity 5,2 AU)

- Saturna (promien orbity 9,5 AU)

- Urana (promien orbity 19,2 AU)

- Neptuna (promien orbity 30 AU).

Nalezy wyliczy¢ czas potrzebny na transfer oraz wielkos¢ pierwszego impulsu. Podobnie jak w
przypadku Ksiezyca zaktadamy jedynie przelot w poblizu planety, pomijamy zatem drugi impuls. W
przypadku lotdw miedzyplanetarnych, pierwszy impuls nalezy obliczy¢ nieco inaczej. Wyliczamy
impuls Av tak, jakbysmy startowali bezposrednio z orbity o takich samych parametrach jak orbita
Ziemi. Trzeba jednak uwzgledni¢ energie potrzebng do wydostania sie z rejonu, w ktérym dominuje
przycigganie Ziemi, czyli pojazd musi osiggng¢ Drugg Predkos$¢ Kosmiczng. Predkosé transferowa na
miedzyplanetarnej orbicie Hohmanna wynosi zatem:

vtzransfer = sz + UIZI
Aby obliczy¢ niezbedny impuls Av, nalezy od Viransfer 0djgé Pierwszg Predkos¢ Kosmiczng v,.

Poréwnaj czas potrzebny na transfer po bezposredniej orbicie Hohmanna ku planetom
zewnetrznym z przebiegiem misji sondy Voyager 2:

- Start: 20 sierpnia 1977

- Przelot obok Jowisza: 9 lipca 1979
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- Przelot obok Saturna: 25 sierpnia 1981
- Przelot obok Urana: 24 stycznia 1986
- Przelot obok Neptuna: 25 sierpnia 1989.

Co wynika z tego poréwnania? Jakie korzysci dato wykorzystanie manewru asysty grawitacyjnej
w przypadku sondy Voyager 27?

Rysunek 2. Sonda Voyager 2. Zrédto: Wikipedia’.

7 https://pl.wikipedia.org/wiki/Voyager 2#/media/File:Voyager.jpg




