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RESUMEN

Este trabajo se centra en el estudio con diferentes metodologias de las Orbitas de
transferencia interplanetarias entre la Tierra y el asteroide 16-Psyche. Dichas
metodologias corresponden al rea de la Mecéanica Orbital.

El estudio calcula y analiza las maniobras necesarias para la realizaciéon de esas
transferencias interplanetarias considerando Unicamente que los cambios de velocidad
aplicados al vehiculo espacial son instantaneos en el tiempo (maniobras impulsivas).

El estudio de dichas maniobras se segmenta en dos partes, una en la que se considera
el vuelo directo desde la Tierra hasta Psyche y otra en la que se considera una maniobra
de asistencia gravitatoria por un tercer cuerpo celeste. Este sobrevuelo o flyby se calcula
con el objetivo de intentar reducir el valor total de los impulsos que se han de aplicar al
vehiculo espacial para llegar hasta el asteroide. Reduciendo el impulso se reduce el
combustible (y por tanto el peso) que se debe de llevar a bordo de la nave.

El objetivo de este trabajo es la obtencién de posibles ventanas de lanzamiento a lo
largo de un periodo de 10 afios (2020-2030) en funcién de los valores de impulsos
requeridos.

Inicialmente se realiza un estudio para el caso de vuelo orbital directo aplicando el
método de aproximacién por conicas, en el que la maniobra se divide en tres 6rbitas: la
orbita alrededor del Sol para desplazarse desde la Esfera de influencia de la Tierra hasta
la de Psyche es una 6rbita de Hohmann, mientras que dentro de las respectivas esferas
de influencia la nave sigue orbitas hiperbdlicas. Posteriormente se analiza el caso del
vuelo directo entre ambas esferas, resolviendo el problema de Lambert.

También se estudia el caso de la asistencia gravitatoria en Venus y Marte, llegando a
considerar la posibilidad de aplicar un pequefio impulso en el perigeo de la orbita de
sobrevuelo. Este caso, se estudia teéricamente mediante el método de aproximacion
por cénicas, donde en este caso las Orbitas alrededor del Sol para desplazarse entre las
esferas de influencia seran orbitas bi-impulsivas, pero no de Hohmann. Posteriormente
se estudia mediante la resolucién de dos problemas de Lambert, uno entre la esfera de
influencia de la Tierra y la del planeta donde se realice la asistencia gravitatoria y otro
entre la esfera de influencia del planeta del flyby y la de Psyche, uniendo ambas partes
mediante la resolucion de la orbita de sobrevuelo.



SUMMARY

Study in orbital mechanic field, focusing in the resolution of an interplanetary transfer
orbit between the Earth and the asteroid 16-Psyche trough different methodologies.

In this study it is resolved and analyzed the different maneuvers, required for the
resolutions of those transfer orbits, evaluating only the cases in which the speed change
applied over the vehicle can be considered to be instantaneous (impulsive maneuvers)

The study of those maneuvers is divided in two parts, the first one that considers the
direct fly from the Earth to 16-Psyche and the one that considers gravitational assistance
through the execution of a fly by maneuver over a third celestial body. Where the
objective in the study of the last of those maneuvers is the reduction in the impulse
required by the spacecraft, thus reducing the required fuel and the weight that needs to
be carried.

Being the main goal of this study, the resolution of the transfer orbits from the Earth to
16-Psyche in order to obtain launch windows in a 10 years’ time lapse (from 2020 to
2030), according to the required impulse for the feasibility of those launch windows.

Initially it is studied the case of the direct flight trough the methodology of the patched
conics, which is divided in three orbits: the orbit around the Sun to travel from the Earth’s
sphere of influence to that of 16-Psyche is a Hohmann orbit, whereas the orbits inside
each of those spheres of influence are hyperbolic orbits. Subsequently, it is analyzed the
direct transfer orbit between the spheres of influence of the Earth and 16-Psyche, solving
Lambert’s problem.

Finally, it is studied the transfer orbit between the Earth and 16-Psyche for the
gravitational assistant case in Venus and Mars, where it is considered the possibility of
a small impulse in the perigee of the fly by orbit. This case is studied theoretically for the
methodology of patched conics, where in this case the orbits around the Sun are bi-
impulsive orbits (not Hohmann orbits). Finally, this case is also studies trough the
resolution of two Lambert’s problems. One between the sphere of influence of the Earth
and that of the planet where the flyby is realized and the other between the sphere of
influence of that planet and the sphere of influence of 16-Psyche, joining both orbits
trough the resolution of the flyby orbit.



RESUM

Aquest treball es centra en I'estudi mitjangcant diferents metodologies de les orbites de
transferéncia interplanetaries entre la Terra i l'asteroide 16-Psyche, metodologies que
corresponen a l'area de la Mecanica Orbital.

L'estudi calcula i analitza les maniobres necessaries per a fer aquestes transferéncies
interplanetaries perd no més considerant que els canvis de velocitat aplicats al vehicle
espacial es fan de forma instantania en el temps (maniobres impulsives).

L'estudi d'aquestes maniobres es divideix en dues parts, una en la qual es considera el vol
directe des de la Terra fins a Psyche i una altra en qué es considera una maniobra
d'assisténcia gravitatoria al voltant d’un tercer cos celeste. Aquest sobrevol o flyby es calcula
amb l'objectiu d'intentar reduir el valor total dels impulsos que s'han d'aplicar al vehicle
espacial per arribar fins l'asteroide. Reduint I'impuls es redueix el combustible (i per tant el
pes) que es deu portar a bord de la nau.

L'objectiu d'aquest treball és I'obtencié de possibles finestres de llancament al llarg d'un
periode de 10 anys (2020-2030) en funcié dels valors d'impulsos requerits.

Inicialment s'ha realitzat I'estudi per al cas de vol orbital directe aplicant el métode
d'aproximacio per coniques, en qué la maniobra es divideix en tres orbites: I'drbita al voltant
del Sol per desplagar-se des I'Esfera d'influéncia de la Terra fins a la de Psyche és
d'Hohmann mentre que dins de les respectives esferes d'influéncia la nau ha de seguir
orbites hiperboliques. Posteriorment s'ha analitzat el cas del vol directe entre les dues
esferes sense utilitzar la transferencia de Hohmann, utilitzant el problema de Lambert.

També s'ha estudiat el cas de I'assisténcia gravitatoria en Venus o Mart, arribant a considerar
la possibilitat d'aplicar un petit impuls al perigeu de I'0rbita de sobrevol. En aquest cas s'ha
estudiat el cas per connectar les esferes d'influencia resolent per a diferents casos el
problema de Lambert.

També s'estudia el cas de l'assisténcia gravitatoria en Venus i Mart, considerant la
possibilitat d'aplicar un impuls al perigeu de I'drbita del sobrevol. Aquest cas, s'estudia
tedricament mitjancant el métode d'aproximacié per coniques, on en aquest cas les
orbites al voltant del Sol per desplacar-se entre les esferes d'influencia seran orbites bi-
impulsives no d'Hohmann. Posteriorment s'estudia mitjancant la resolucié de dos
problemes de Lambert, un entre I'esfera d'influéncia de la Terra i la del planeta on es fa
I'assistencia gravitatoria i un altre entre I'esfera d'influéncia del planeta del flyby i la de
Psyche, per finalment unir ambdues parts mitjancant la resolucio6 de I'0rbita del sobrevol.
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1.INTRODUCCION

A lo largo de los afios y desde la creacion de los cohetes en el afio 1232 en China, se
han investigado diversas aplicaciones de los mismos, siendo una de ellas su empleo en
la investigacion espacial, la cual comenzé su auge con la exploracion Lunar en los
altimos afios de la década de 1950, con un claro hito historico el 20 de Julio de 1969,
dia en que Neil Armstrong piso la Luna.

La investigacion espacial cuenta con diversas ramas, que abarcan desde el estudio de
los materiales requeridos para la construccion de los satélites, hasta el estudio de las
orbitas interplanetarias. También incluye el estudio de los motores espaciales, con los
diferentes tipos de propulsion (impulsiva o no impulsiva), los diferentes tipos de
combustibles, los sistemas de suministro de potencia eléctrica, los subsistemas de
control térmico, los subsistemas de telemetria, y mucho otros, asi como de los sistemas
de soporte vital en el caso de las misiones tripuladas, entre otros campos.

El presente trabajo se centrara en el estudio de las trayectorias orbitales interplanetarias
que se han de seguir para llegar de un cuerpo celeste a otro. Siendo el objetivo de este
trabajo, el alcanzar 16-Psyche (un asteroide perteneciente al cinturon de asteroides
entre Marte y Jupiter, que en adelante llamaremos Psyche), Figura 1, saliendo desde
una orbita de estacionamiento alrededor de la tierra.

Figura 1. Concepto artistico del asteroide 16 Psyche, el cual se piensa que es un nucleo planetario.
Fuente: [1]
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1.1. Motivacion

El cinturén de asteroides situado entre Marte y Jupiter esta conformado en su mayoria
por cuerpos de roca y hielo, cuyos tamafios varian desde asteroides muy pequefios
hasta cuerpos celestes como Ceres, que es considerado un planeta enano. La gran
cantidad de cuerpos celestes que componen el cinturén de asteroides se dividen en tres
clases: asteroides carbonéceos o asteroides tipo C, asteroides silicatos o asteroides tipo
S y asteroides metélicos o asteroides tipo M.

Basado en dicha clasificacion, el asteroide elegido Psyche, es un asteroide del tipo M.
Ahora bien, dentro de los asteroides de tipo M, lo que hace especial a Psyche, es que
esta compuesto de una aleacion de hierro y niquel. Esto sugiere que Psyche pueda ser
el nlcleo expuesto de un planeta en formacion, que posiblemente quedd al descubierto
debido a colisiones con otros planetas o asteroides en las etapas iniciales de la
formacion del sistema solar [2] [3] [1].

El estudio de las orbitas de transferencia de la Tierra a Psyche viene motivado por la
importancia cientifica de estudiar la composicién de Psyche ya que con los medios
actuales es imposible el estudio directo de los ndcleos de los planetas terrestres que
conforman el sistema solar. Sin embargo, Psyche ofrece la posibilidad de estudiar
directamente la composicion del nucleo de un planeta similar en composicion, segun
estudios recientes, al de los planetas sélidos del sistema solar, entre los que se
encuentra la Tierra.

El hecho de poder estudiar el ntcleo ya frio de un planeta que existio en los albores de
la creacion del sistema solar, tiene una gran importancia cientifica, por la posibilidad de
ampliar el conocimiento del proceso de formacion del nucleo de los planetas. Estudiar
el nucleo de metal de un planeta permitiria indirectamente estudiar el ndcleo de los
planetas terrestres del sistema solar, asi como estudiar por primera vez un cuerpo
celeste que no esté formado de roca y hielo, sino de metal.

Otro punto que ha motivado la realizacién de este trabajo, es el hecho de que la NASA
tiene una misiéon ya propuesta para llagar a Psyche. La cual, despegara desde el centro
espacial Kennedy en Florida en agosto de 2022, con fecha de llegada a la 6rbita de
Psyche en enero de 2026 [2].

Esto supone otro punto de interés en el presente estudio, ya que la mision lanzada de
la NASA se compondra de un satélite de propulsion solar-eléctrica de ‘low-trust’
(propulsién i6nica), la cual tardara aproximadamente 3,4 afios en llegar a Psyche.
Siendo asi, que el presente trabajo realiza un estudio de una primera aproximacion de
las orbitas de transferencia de la Tierra a Psyche en el caso de que el satélite fuese de
propulsion impulsiva en lugar de i6nica. Con esto se pretende hacer un estudio de la
viabilidad de una misién con un satélite impulsivo, estudiando las ventanas de
lanzamiento de las que se dispondrian. El tipo de érbitas que se estudiardn en este
trabajo, frente a la drbita seguida por la NASA (para un satélite de propulsion low-trust)
tienen la ventaja de que reducen enormemente el tiempo de duracién de la mision.
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1.2. Esquema del proyecto

A lo largo del trabajo, el cual se centra en la obtencién de las posibles ventanas de
lanzamiento para un satélite que es propulsado de manera impulsiva, se sigue una linea
de trabajo en la cual inicialmente se pretende obtener una fecha de lanzamiento
aproximada para el minimo consumo posible de combustible. Una vez obtenida la fecha
de lanzamiento supuesta ideal (utilizando el método de aproximacién por conicas), se
procedera a ampliar las opciones de lanzamiento mediante célculo de fly bies. Este
método de célculo inicial, se realizara bajo varios supuestos simplificativos, entre ellos
estara el hecho de considerar las 6rbitas de los planetas (las orbitas de la Tierra, de
Psyche, asi como los planetas sobre los que se realizaran fly bies) perfectamente
circulares y planas (inicialmente no se consideraran inclinaciones de las 6rbitas).

Una vez realizado este calculo se pasara a resolver el problema mediante el método de
Lambert, en el cual ya no se realizaran hipotesis simplificativas afiadidas (el problema
de Lambert sigue siendo un método solo valido para primeras aproximaciones).

A continuacidn, se muestra un breve resumen de los pasos gue se realizaran.

e Estudio inicial mediante el método de aproximacién por cénicas de la érbita de
transferencia de la Tierra a Psyche, donde se consideraran érbitas circulares y
sin inclinacién. De aqui se obtendra un valor inicial estimado del AV requerido
por el satélite, asi como de una fecha inicial estimada de lanzamiento.

e Estudio del problema de Lambert adaptandolo al caso propuesto, donde se parte
desde una érbita de estacionamiento. En este caso, los valores, tanto de los AV
como de las ventanas de lanzamiento, seran mas realistas que las obtenidas
previamente, sin embargo no deberan diferir significativamente.

e Estudio del caso adaptado del problema de Lambert considerando al igual que
en el caso anterior el realizar una maniobra de flyby alrededor de un planeta,
pudiéndose llegar a aplicar un AV pequefio en el paso por el perigeo de la
maniobra de flyby. Con esto se pretende ampliar el rango posible de ventanas
en las cuales mandar el satélite a Psyche.

e Estudio mediante el método de aproximacién por conicas, variando el valor de la
anomalia verdadera por la cual el satélite corta a la érbita del planeta por el cual
se hace el flyby, considerandose la posibilidad de aplicar un pequefio AV en el
perigeo de la érbita de flyby. Con esto se pretende sacar un rango de valores de
deltas de velocidad requeridos para llegar a Psyche de un modo que requiera
menos coste computacional que el modelo de Lambert.
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2.MODELO TEORICO

A continuacién, se procede a explicar las bases de la mecanica orbital, para
posteriormente comenzar a explicar mas detalladamente el proceso seguido para la
resolucion de los casos en los que se estructura el presente trabajo.

2.1. Mecanica orbital

La mecanica orbital, también llamada astrodinamica, es el campo de estudio que se
encarga de estudiar el movimiento relativo de cohetes y naves espaciales, mientras que
el movimiento de los diferentes tipos de cuerpos celestes es el dominio de la mecénica
celeste. De tal modo, que mientras que la mecanica celeste se centra en el estudio de
las iteraciones de los diversos cuerpos celestes entre si, la mecanica orbital estudia las
diferentes trayectorias y maniobras realizadas por los satélites y cohetes.

En el estudio que engloba la mecanica orbital de los diferentes tipos de maniobras, se
encuentran las maniobras realizadas en orbitas de baja o alta altitud como las maniobras
dentro y fuera de plano (cambio de altura del perigeo o0 apogeo, cambio del argumento
del perigeo o giros de érbitas), asi como las maniobras de transferencia interplanetarias,
entre las que se encuentran las maniobras de asistencia gravitatoria o fly bies o,
maniobras impulsivas entre otras. Siendo estos movimientos estudiados a partir de las
leyes de Newton y de la ley de la gravitacion universal, con el objetivo de predecir los
resultados subsiguientes de las diferentes maniobras propulsivas.

A continuacion, pese a que el presente trabajo se centra en la mecéanica orbital de orbitas
de transferencias interplanetarias, se explican a continuacién lo que es el movimiento
orbital, los elementos orbitales, asi como en qué consisten las diferentes maniobras
orbitales.

2.1.1. Movimiento orbital

El movimiento orbital se describe como la trayectoria descrita por un cuerpo que orbita
alrededor de otro en torno al cual va girando. Este giro viene dado por la accién de las
fuerzas gravitatorias las cuales hacen que un cuerpo de masa menor orbita alrededor
de otro de mayor masa.

Dicho giro del movimiento orbital de los planetas viene dado por el sentido de giro de la
nebulosa en la cual se forman los planetas, ya que cuando estas grandes nubes de gas
y polvo colapsar, debido a la conservacion del momento angular, dicho giro se transfiere
a los protoplanetas del sistema en formacién. Siendo este giro el que da lugar a los
movimientos orbitales de los cuerpos del sistema solar, los cuales siguen un movimiento
antihorario tanto en su giro alrededor del Sol como en el giro de rotacion de los planetas.
Aunque bien es cierto que tanto Venus como Urano tienen sentidos de giro diferentes,
para lo cual existen varias hip6tesis que lo explican, entre las que se encuentran el
hecho de una posible colisién con otro planeta o planetoide que afectase a la rotacién
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de los planetas [4]. En el caso de Venus, este rota en sentido horario, mientras que en
el caso de Urano el eje de rotacion estd inclinado hasta casi coincidir con el plano de
rotacion del planeta alrededor del Sol.

Sin embargo, los movimientos de los planetas del sistema solar tienes ligeras
variaciones entre los valores tanto de la excentricidad e inclinacion de las orbitas
respecto de la ecliptica. Salvo en el caso de cuerpos mas pequefios como los planetas
enanos y Mercurio, en cuyos casos las diferencias en inclinacion y excentricidad son
mas significativas [5]. En la Tabla 1 se pueden ver los valores de la excentricidad e
inclinacién de los principales planetas del sistema solar y de algunos de los cuerpos mas
pequefios como los planetas enanos.

Objetos Inclinacién del plano Excentricidad de la 6rbita
Mercurio 7,004870° 0,205630690
Venus 3,390000° 0,006800000
Tierra 0° 0,016710220
Marte 1,850610° 0,093412330
Psyche 3,09902078° 0.136238276
Ceres 10,586712° 0,079760170
Jupiter 1,305300° 0,048392660
Saturno 2,484460° 0,054150600
Urano 0,772556° 0,044405586
Neptuno 1,769170° 0,008585870
Plutén 17,141750° 0,250248710
Makemake 29,000000° 0,150000000
Eris 44,186940° 0,441770000
Haumea 28,1914108° 0,193434446

Tabla 1. Valores de la excentricidad e inclinacién orbital de las orbitas de los planetas del sistema solar, los
planetas enanos y Psyche. Fuentes: [6] [5].

A continuacion, cabe destacar que dentro de las diferentes 6Orbitas que puede seguir un
satélite para llegar de un cuerpo celeste a otro, existen dos tipos de 6érbitas bien
diferenciadas, estas son las orbitas posigradas y las érbitas retroégradas. Donde el
movimiento orbital posigrado, es el movimiento orbital de rotacion de un cuerpo celeste
en el mismo sentido que la direccion de rotacion del cuerpo celeste alrededor del cual
se encuentre orbitando (es decir, de su primario, siendo el cuerpo primario el cuerpo
celeste con mas masa). Mientras que el movimiento orbital retrégrado por contrapartida,
es aguel movimiento orbital en el cual el cuerpo celeste se encuentra orbitando en el
sentido opuesto a la rotacion de su primario.

Observando el sistema solar desde el polo norte Solar mirando hacia el Sur, el sentido
de las orbitas de los planetas sigue un movimiento antihorario. Por tanto, el movimiento
de los satélites se definira como posigrado cuando estos tengan un giro antihorario.

Ahora bien, para que un satélite siguiese una Orbita interplanetaria retrograda se
requeriria un gasto enorme de combustible, ya que inicialmente se deberia dar un
impulso lo suficientemente fuerte como para cancelar la velocidad orbital del cuerpo
celeste desde el cual saliese el satélite y posteriormente darle otro impulso para poder
alcanzar el destino deseado. Debido a esto, las o6rbitas de transferencia que se
estudiaran en el presente trabajo, son Orbitas posigradas.
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2.1.2. Elementos orbitales

Una vez que se conoce cual es el movimiento orbital de los planetas, su sentido de giro
y caracteristicas de las érbitas, es necesario conocer la posicion en cada instante de
tiempo tanto del planeta desde el cual se lanza la mision como del planeta o cuerpo
celeste al que se desea llegar, asi como de los planetas por los cuales se vaya a realizar
una maniobra de flyby (en el caso de que se realice).

Dicha posicién, viene dada por los elementos orbitales para cada instante de tiempo.
Siendo dichos elementos orbitales [7].

a: Semieje mayor. Para orbitas elipticas se define como la semidistancia desde
el perigeo al apogeo de la orbita. Para érbitas hiperbdlicas, se define como la
distancia desde el centro de la hipérbola hasta el perigeo de la 6rbita hiperbdlica.
e: Excentricidad. Es un parametro que determina la desviacion de una orbita con
respecto a una circunferencia.

Circunferencia > e = 0

Elipse 20 < e < 1

Pardbola > e = 1

Hipérbola > e > 1
i: Inclinacion de la érbita. Se define la inclinacién de una 6rbita como el angulo
formado entre la 6rbita y el plano de la ecliptica. Siendo el plano de la ecliptica
el formado por la 6rbita del movimiento de la tierra alrededor del Sol (Figura 2).
Q: Ascensioén recta del nodo ascendente (nodo ascendente). Se define como el
angulo formado por el corte ascendente de la érbita con el plano ecliptico y el
punto Aries (Figura 2).
w: Argumento del perigeo. Se define como el angulo medido de la érbita desde
el nodo ascendente hasta el perigeo de la érbita (Figura 2).
v: Anomalia verdadera. Se define como el angulo medido desde el perigeo de la
orbita de un cuerpo, hasta la posicion del cuerpo en su orbita (Figura 2).

Cabe destacar, que en funcion de los valores de la excentricidad y de la inclinacion de
la 6rbita se pueden dar algunos casos especiales.

Caso de que la excentricidad sea 0 (6rbita circular). No existira el perigeo y por
tanto no sera posible definir ni w ni v, en cuyo caso se definirdA u como el
argumento de latitud, definiéndose comou = w + v.

Caso de inclinacién nula (o de 180°). No se podra definir ni Q ni w, pasandose a
definir la longitud del perigeo como T, siendoT = Q + w.

Caso de que la excentricidad e inclinacion sean nulos (o inclinacion de 180°). En
este caso no se podra medir Q ni w ni v, y se pasara a definir la longitud
verdadera, I, que se definecomo!l = Q + w + v.
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Figura 2. Elementos orbitales de una o6rbita.

Finalmente, conociendo los elementos orbitales de un cuerpo celeste o de un satélite
para cada instante de tiempo, sera posible calcular su posicion y velocidad relativa en
el espacio respecto del Sol. Dichos elementos orbitales junto con alguno otro que puede
servir de interés se pueden descargar desde la pagina de la NASA en Horizons [5].
Ahora bien, para poder conocer la posicion relativa respecto al Sol serd importante
definir el sistema de referencia utilizado, ya que las efemérides no vienen asociadas con
ningun sistema de referencia. Los sistemas de referencia que se utilizaran serén el
perifocal y el heliocéntrico [7].

e Sistema perifocal. Se define con el plano x — y coincidente a la oOrbita y con
centro en el cuerpo orbital, con el eje x apuntando al cuerpo alrededor del cual
se orbite, el eje z perpendicular al plano orbital y apuntando hacia el Norte Solar
y el eje y formando un triedro a derechas.

e Sistema heliocéntrico. Se define con el plano x — y coincidente a la érbita y
con centro en el Sol, con el eje x apuntando al punto Aries, el eje z apuntando
hacia el Norte Solar y el eje y formando un triedro a derechas.

2.1.3. Maniobras orbitales

A lo largo de una misién orbital, la 6rbita que ha de seguir o0 que sigue un satélite (caso
de satélites orbitando alrededor de la Tierra) se va degradando. Esta degradacién viene
debida a las perturbaciones gravitacionales. Estas perturbaciones son debidas a los
efectos gravitacionales de los cuerpos del sistema Solar, siendo debido a ellas que cada
cierto periodo de tiempo se deba corregir las 6rbitas que siguen los satélites. Estas
perturbaciones son claramente apreciables en satélites que orbiten la tierra como en el
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caso de la Estacién Espacial Internacional (ISS). Siendo asi que la ISS requiere
aproximadamente de 8500 kg de combustible anualmente para mantenerse en su 6rbita
(aunque en este caso también afectan las perturbaciones atmosféricas ya que a la altura
a la que se encuentra aun hay moléculas que causan cierta resistencia frenando su
avance) [8]. Sin embargo, aunque las perturbaciones que sufren los satélites en vuelos
interplanetarios no son tan apreciables como en 6érbitas bajas alrededor de la tierra.
Debido a la gran distancia que recorren estos satélites, dichas perturbaciones a lo largo
del tiempo hacen que la 6rbita que sigue un satélite y la que deberia seguir sean muy
diferentes.

De acuerdo a esto, existen diferentes tipos de maniobras, maniobras correctivas que
sirven para corregir la degradacién de las orbitas y maniobras utilizadas para dirigir el
satélite a la oOrbita deseada. A continuacién, se explican varios tipos de maniobras
orbitales antes de entrar en mas profundidad en los apartados siguientes a explicar las
maniobras orbitales de mayor importancia para este trabajo [7] [9].

e Cambio de altitud del perigeo. Cuando se desee cambiar la altura del perigeo,
el AV se deberd aplicar en el apogeo ya uge de esta manera el apogeo
permanecera invariable, ademas el AV que se debera de aplicar en este punto
para el cambio de la altitud del perigeo sera minima. En funcién de si se desea
aumentar o disminuir la altitud del perigeo, el AV que se ha de aplicar sera en el
sentido del vuelo orbital o en sentido contrario al vuelo respectivamente (Figura
3).

e Cambio de altitud del apogeo. De manera similar a la maniobra de cambio de
altitud del perigeo, para cambiar la altitud del apogeo, el AV se debera aplicar en
el perigeo de la 6rbita para que este sea minimo. Debiéndose aplicar el AV en el
sentido del vuelo para aumentar la altitud del apogeo y en sentido contrario al
vuelo para disminuirla (Figura 4).

e Cambio del argumento del perigeo (w). Para cambiar el argumento del perigeo
(sin variacién del semieje menor, p, ni de la excentricidad), se deberéa de aplicar
un cierto valor AV radial en un punto de la érbita, de tal manera que el cambio
de w se correspondera con el valor de la anomalia verdadera del punto de
aplicacion del AV de acuerdo a la siguiente relacion; Aw = 2v. Se ha de tener en
cuenta que el coste del cambio de w sera tanto mas costoso cuanto mayor sea
la excentricidad (Figura 5).

e Cambio del plano. Para el cambio del plano orbital, el AV que se debera de
aplicar debera de ser normal al plano de la 6rbita. Cabe destacar que debido a
que la energia cinética de una o6rbita es menor en su apogeo (punto de menor
velocidad orbital) el AV requerido para girar una érbita sera menor en este punto.
Ahora bien, dependiendo del tipo de 6rbita final que se quiera tener esta podria
no ser una opcion (Figura 6).
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Figura 5. Cambio argumento del apogeo. Figura 6. Giro de una orbita.

En cuanto a estas maniobras, estas son maniobras simples que sirven para la
correccion de orbitas, donde en todas se ha considerado que los impulsos
aportados son instantaneos. Por lo cual, a continuacion, se explica lo que son
las maniobras impulsivas y las no impulsivas, asi como los diferentes tipos de
transferencias orbitales.

e Maniobras impulsivas. Las maniobras impulsivas son aquellas maniobras en
las que se considera que el cambio de velocidad aplicado es instantaneo. Esto
se considera para aquellos satélites de combustible sélido o liquido, donde el
empuje sobre el satélite se aplica para periodos muy cortos de tiempo, por lo que
para una primera aproximacion se asume que para el AV aplicado la posicién
vectorial del satélite no cambia, lo cual simplifica mucho los calculos.
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¢ Maniobras no impulsivas. Las maniobras no impulsivas, por contrapartida a las
impulsivas, son utilizadas en satélites cuando la propulsién del mismo es
eléctrica (motores idnicos) o se realiza por medio de velas solares. Esta
propulsion, se caracteriza por aplicar empujes muy débiles a lo largo de espacios
mas largos de tiempo donde ya no es posible considerar que el empuje es
instantaneo y se requiere de integracion numérica para el calculo de las orbitas.
Este tipo de propulsibn es menos eficiente que la impulsiva (en cuanto al
requerimiento de los tiempos de transferencias orbitales), sin embargo, es
necesaria para aquellas misiones en las que el peso esta muy limitado.

Finalmente, se pasan a explicar los diferentes tipos de transferencias orbitales y
métodos que pueden ser utilizados por aquellos satélites de propulsion impulsiva. Estas
son la transferencia bi-impulsiva y transferencia de Hohmann, la transferencia tri-
impulsiva, el método de aproximacion por cénicas, el método del problema de Lambert
y la asistencia gravitacional o flyby. Donde con la salvedad del flyby, cuya mision es
acelerar el satélite sin que sea requerido consumir combustible, el resto de trasferencias
dan solucién al problema del calculo de la 6rbita de transferencia de una posicion a otra.

e Transferenciabi-impulsivay transferencia de Hohmann. La transferencia de
Hohmann, es un modelo de transferencia en la cual se pretende optimizar lo
maximo posible el AV requerido para realizar la transferencia orbital, aunque esto
implica que el tiempo que se requiere para completar. Esta transferencia es
Unicamente valida para transferencias alrededor de un Unico cuerpo.

Este tipo de transferencia requiere de la aplicaciéon de dos AV diferentes, uno
aplicado en el perigeo de la orbita inicial y otro en el apogeo. En el caso de que
se desee pasar de una Orbita de més altitud a una de menos, el impulso inicial y
final seran en el sentido del movimiento y tangente a él y en el caso de que se
pase de una Orbita de mayor altitud a una de menos el impulso inicial y final
seran de sentido contrario al movimiento y tangente a él. Ahora bien si las 6rbitas
no son coplanarias, el AV final no sera tangente si no que sera normal al plano
orbital para realizar el giro de la orbita. En la Figura 7 se ejemplariza una
transferencia de Hohmann de una 6rbita de menor altitud alrededor de la Tierra
a una de mayor altitud y en la Figura 8 un caso de 6rbitas no coplanarias.

Figura 7. Transferencia de Hohmann de una  Figura 8. Transferencia de Hohmann entre Orbitas no
Orbita de menor altitud a otra de mayor coplanarias.
alrededor de la Tierra.
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Cabe destacar, que mientras que todas las orbitas de Hohmann son bi-
impulsivas, no todas las bi-impulsivas son érbitas de Hohmann, ya que se puede
dar el caso en el que los impulsos en lugar de darse en el perigeo y apogeo, se
den en otros puntos de la érbita (con cierto angulo respecto a la componente del
vector velocidad del cuerpo).

Transferencia tri-impulsiva o bi-eliptica. Este tipo de transferencia, como su
nombre indica realiza el cambio de 6rbita mediante tres impulsos, donde la 6rbita
de transferencia resultante resulta ser dos semielipses, ademas al igual que en
el caso de la transferencia de Hohmann, esta transferencia solo es valida para
cambios de orbitas alrededor de un solo cuerpo. Dicha transferencia puede ser
interna o externa en funcién de si el segundo impulso se produce a una mayor
altitud o a una menor altitud que la Orbita a la que se desea llegar.
Paraddjicamente en funcién de las altitudes de las orbitas, la transferencia bi-
eliptica externa puede llegar a ser méas eficiente que la transferencia de
Hohmann cuando la diferencia de altitud es lo suficientemente grande. Como se
muestra en la Figura 9 la condiciéon que ha de suceder para que la transferencia
bi-eliptica sea mas eficiente que la de Hohmann es el cociente entre los semiejes
mayores de las oOrbitas objetivo sea mayor a 11,94 [7].

AVpp=Avy

Bi-elliptic

more efficient

more efficient
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1
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Figura 9. Valor del cociente de los semiejes mayores para los cuales la transferencia bi-eliptica es mas o
menos eficiente que la transferencia de Hohmann. Fuente: [7].
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Aproximacidn por cénicas. El método de la aproximacion por conicas, es un
método de transferencia interplanetaria que se puede aplicar un vuelo orbital al
gque afecta mas de un objeto celeste, siendo este método una combinacién de
transferencias orbitales.

La aproximacion por conicas es valida para el problema del vuelo orbital
alrededor de méas de un cuerpo celeste ya que segmenta el vuelo orbital en tres
partes, considerando las esferas de influencia de los cuerpos celestes del que
se sale y al que se llega y del Sol (en el caso de aplicar flyby se considera este
como otro segmento del vuelo orbital). Estas tres partes son la salida de la esfera
de influencia del planeta de origen, el movimiento orbital alrededor del Sol (el
cual puede ser una transferencia de Hohmann) y la llegada a la esfera de
influencia al cuerpo destino. Este método (junto con las simplificaciones que se
le aplican) se explicara en méas profundidad mas adelante.

Problema de Lambert. Conociendo las posiciones vectoriales desde la que se
sale y a la que se desea llegar, aportando un valor de tiempo deseado para la
transferencia orbital, el problema de Lambert resuelve la trayectoria que debe de

seguir el satélite calculando los valores del delta de velocidad vectorial (W) que
se han de aplicar en el lanzamiento y a la llegada. Ahora bien, debido a que las
distancias recorridas en el espacio son enormes, el problema de Lambert calcula

los valores del AV sin tener en cuenta las esferas de influencia de los planetas.
Més adelante se explica mas en detalla el problema de Lambert, asi como la
adaptacion realizada para tener en cuenta las esferas de influencia de la que se
sale y ala que se llega, sin embargo, cabe destacar que el problema de Lambert
es un caso muy concreto de una transferencia bi-impulsiva.

Maniobra de asistencia gravitatoria o flyby. Los movimientos orbitales son
movimientos en los cuales la energia total del sistema se conserva, sin embargo,
mediante la asistencia gravitacional es posible afadir o quitar energia al
movimiento de un satélite respecto del Sol, sin necesidad de darle un empuije.
Esto es posible en funcién de los angulos de entrada y salida de la esfera de
influencia del planeta en el cual se realice el flyby. Para que el flyby aporte
energia a la érbita, la orbita debera pasar por la parte trasera del planeta en la
direccién del movimiento de este (aproximacion por la cara luminosa, Figura 10).
Por el contrario, para que reste energia, la érbita debera pasar por la parte
delantera del planeta en el sentido del movimiento (aproximacion por la cara
oscura, Figura 11). En los siguientes apartados se explica esta maniobra mas en
profundidad.
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To the sun

ds

Uy,

Figura 10. Maniobra de flyby por la parte trasera del planeta, o cara luminosa, ‘trailing-edge”. Fuente: [7].

To the sun

ug

Figura 11. Maniobra de flyby por la parte delantera del planeta, o cara oscura. Fuente: [7].
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2.1.4. Esferas de influencia de los planetas

Tanto en el método de la aproximacién por cénicas, como en el problema de Lambert y
en el método de la asistencia gravitacional o flyby se ha mencionado la esfera de
influencia de los planetas. A continuacion, previo al desarrollo teérico de los métodos
que se implementan en el presente trabajo se define cual es la esfera de influencia de
un planeta considerada en el presente trabajo.

Todos los cuerpos celestes ejercen una fuerza gravitatoria hacia ellos, siendo esta tanto
mas grande cuanto mayor sea la masa de dicho cuerpo. Siendo, en el sistema solar, el
Sol el cuerpo mas masico. De tal manera que un satélite que se encuentre en una 6rbita
interplanetaria, se encontrard orbitando alrededor del Sol al ser la fuerza gravitatoria
ejercida por el Sol mayor que la de cualquier planeta del sistema solar. Sin embargo, en
funcioén de la distancia a la que se encuentre el satélite de un planeta puede llegar a
darse el caso en el que la fuerza gravitacional ejercida por el planeta sobre el satélite
sea mayor que la del Sol. Definiéndose por tanto la esfera de influencia de un planeta
como el borde del radio de una esfera centrada en el planeta, en cuyo exterior la fuerza
gravitacional que ejerce un planeta sobre otro cuerpo se puede considerar despreciable
en comparacion con la fuerza que ejerce el Sol.

El radio de dicha esfera de influencia se calcula mediante la siguiente férmula, debida a
Laplace.

2/5

MP
s =) :

Inf MS ( )
Siendo d la distancia entre el Sol y el planeta y Siendo d la distancia entre el Sol y el
planeta y M, la masa del planeta considerado.

2.2. Aproximacidn por conicas

El método de aproximacion por coénicas, se refiere al hecho de que las Orbitas
Keplerianas son secciones de coénicas con el foco en el cuerpo alrededor del cual se
orbita. De tal modo que mientras que el satélite se encuentre dentro de la 6rbita de
influencia de un planeta, seguira una orbita Kepleriana alrededor de dicho planeta.
Ahora bien, debido a que las distancias interplanetarias recorridas son enormes, para el
vuelo interplanetario alrededor del Sol, las esferas de influencia de los cuerpos celeste
de salida y llegada se desprecian. Esto implica que teniendo en cuenta que la érbita
calculada alrededor del Sol es una 6rbita de Hohmann, para el calculo de las anomalias
verdaderas del vuelo alrededor del Sol se desprecia el angulo recorrido por el satélite
mientras este se encuentra interno a la Orbita de influencia de los planetas (luego para
una orbita que vaya desde una Orbita interior a una exterior, viguncn = 0 Y Vrgrger =

180).

Cabe destacar que la orbita alrededor del Sol es una Orbita de transferencia de
Hohmann ya que lo que se persigue es la obtencién de un primer valor minimo de AV y
aungue como se ha visto previamente las transferencias bi-elipticas pueden llegar a ser
mas eficientes que la de Hohmann este no sera el caso de este trabajo. Esto es debido
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a gue el caso estudiado mas extremo en cuanto al incremento del radio de una 6rbita a
la otra serd el viajar desde Venus a Psyche, en cuyo caso el cociente del radio de dichas
Orbitas es de 4,04. Por lo tanto, de acuerdo a la Figura 9 para los casos aqui estudiados
la trayectoria de Hohmann es la mas eficiente.

Finalmente, y previo al desarrollo teérico del calculo de una trayectoria realizada
mediante la aproximacién por cénicas, se enumeran a continuacioén las simplificaciones
consideradas para el estudio de este caso.

e Orbitas circulares.

e Orbitas coplanarias.

e Se desprecian pequefios angulos (valores anomalias verdaderas)
e No se consideran perturbaciones orbitales

A continuacion, se explican a continuacion las tres fases envueltas en la resolucion de
la 6rbita de transferencia por la aproximacidn por cénicas para el caso de una 6érbita de
transferencia de la Tierra a Psyche), que son: la salida planetaria, la 6rbita alrededor del
Sol y la llegada al planeta de destino [7] y [10].

Salida planetaria.

El objetivo en el calculo de la salida planetaria es calcular el valor del AV requerido al
lanzamiento, para que con este valor de AV el satélite sea capaz de alcanzar el borde
de la esfera de influencia de la Tierra con la velocidad requerida segun una transferencia
de Hohmann para llegar a la altura de la érbita de destino (Psyche).

Para calcular el AV requerido, se calcula inicialmente la velocidad que deberia tener el
satélite para que desde la drbita de la Tierra llegase a la de Psyche (Vonfr). Esto se
calcula utilizando la ecuacion de la energia.

V021nfT _ Hs — _ Us
2 Ror 2 ag (2)

ET=

Donde el semieje mayor del vuelo orbital alrededor del Sol (as) se calcula como el valor
medio de la suma de los radios de las 6rbitas de influencia de la Tierra y Psyche.

A continuacion, teniendo en cuenta que la velocidad a la salida de la 6rbita de influencia
es paralela a la velocidad orbital de la Tierra en el punto de lanzamiento (ya que esta
velocidad se calcula sobre la Tierra, despreciando la esfera de influencia Terrestre), se
calcula el valor de la velocidad que ha de tener el satélite a la salida de la esfera de
influencia Terrestre con respecto a la Tierra (V,,rr) mediante la diferencia de las

velocidades de ambos cuerpos.

Finalmente, se calcula el AV del lanzamiento como la diferencia entre la velocidad que
tiene el satélite en la érbita de estacionamiento y la velocidad hiperbdlica de salida de
la tierra. Donde la velocidad hiperbdlica de salida de la Tierra se calcula una vez mas
mediante la ecuacion de la energia, igualando la energia de la 6rbita en la 6rbita de
estacionamiento con la energia en el punto de salida de la esfera de influencia terrestre.

E _F 5 VﬁipT_ ur _ Vﬁlfr_ Ur
Ofst = Rolnf 2 Regser 2 Romgr @)

Una vez calculado el AV a la salida, solo nos falta por calcular la posicién en la que se
debe de dar dicho impulso para que llegue al borde de la esfera de influencia de la Tierra
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de tal manera que su velocidad de escape sea paralela a la de la Tierra y el tiempo que
necesita el satélite para realizar este recorrido.

Para esto, se calculan los valores de la Energia y el momento angular en la 6rbita de
estacionamiento de la Tierra, asi como el valor del semieje mayor y de la excentricidad
de dicha 6rbita (ecuaciones 4 a 7). Y con el valor de la excentricidad se calculara el
angulo n4, angulo entre el sentido de la velocidad orbital de la Tierra y el radio vector de
escape de la 6rbita de parkin, ecuacion 8.

V2,
Ep = et _H#r (4)
2 Ropstr
ht = Rogser Vhipr cos(Dopser) (5)
h2
er= |1+2E; — (6)
Ur
__ Hr
ar = 2E; (7)
1
cos(np) = —— (8)
er

Donde 9,z €S €l angulo de vuelo de la trayectoria a la salida de la orbita de parkin,
dicho valor es un grado de libertad del problema, sin embargo, para aprovechar al
maximo la velocidad que tiene el satélite por estar orbitando la Tierra, este angulo se
toma de valor O.

Finalmente, para el calculo del tiempo de vuelo, solo queda por calcular los valores de
@ a la salida de la érbita de estacionamiento, los valores de las anomalias verdaderas
(Figura 12) y de las anomalias hiperbdélicas excéntricas. Dichos calculos se realizan de
acuerdo a las ecuaciones 9, 10, 11y 12.

hr
cos(@ = — 9
Vior =0 Ve =N — (90 — ®InfT) (10)
__er+cos(vor) __er+cos(viT)

COSh(FOT) - 14+et cos(vor) COSh(FlT) - 1+er cos(v1r) (11)
—a3

tyipr = IJ_ [ (er sinh(F;7) — Fir) — (er sinh(For) — For) | (12)
T

Los subindices 0 y 1 significan respectivamente el punto de partida de la 6rbita
hiperbolica y el punto final.
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La Figura 12, representa un boceto de la érbita realizada.
Sol

A

Orbita Parquin

V. Tierra

Tierra
VHipo i >
\ "\YHl'pl P, n
"\\ "\,_771,.,-/’ 5 /’
AV, —
@ @ Inf
0 b >
Orbita hiperbdlica
de escape

Esfera de influencia

Figura 12. Escape de la Tierra, maniobra de aproximacion por conicas.

Vuelo orbital alrededor del Sol.

Una vez que se escapa de la orbita de influencia de la Tierra, el vuelo orbital continta
alrededor del Sol. En esta parte del calculo de la trayectoria orbital mediante el método
de aproximacion por conicas, se calculara el tiempo que tarda el satélite en llegar hasta
la 6rbita de Psyche, asi como el angulo y que debe existir entre la Tierra y Psyche en el
momento del lanzamiento del satélite desde la Tierra, para que cuando el satélite llegue
a la 6rbita de Psyche, el asteroide se encuentre en el punto de llegada del satélite.

Para llegar a poder calcular dicho angulo, se parte con el célculo de los valores
caracteristicos de la orbita alrededor del Sol, siendo estos el momento angular, la
energia de la 6rbita, la excentricidad y el valor del semieje mayor y menor. Donde estos
se pueden calcular mediante el uso de las ecuaciones de la 3 ala 6 y el valor del semieje
menor de acuerdo a la ecuacion 13.

Ps = Us (13)

Una vez conocidos dichos valores caracteristicos de la 6rbita, se procede a calcular las
anomalias verdaderas, las anomalias excéntricas y el tiempo de transferencia. Donde
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el valor de las anomalias verdaderas sera de 0° y 180° al ser la érbita alrededor del Sol
una orbita de Hohmann (ecuaciones 14 a 16).

_ Ps—Rorpr _ _ Ps—RorbP\ _
Vor —-arccos(;;;a;;;)-— 0 Vop —-arccos(;;;i;;;) 180 (14)
— _es*cos(vor) — _estcos(vip)
COS(EOT) - 1+es cos(vor) COS(ElP) - 1+egs cos(vyp) (15)
—a3
ts = . [2K7 + (essin(Eyp) — Exp) — (essin(Eor) — Eor) | (16)
T

Donde k representa el nUmero de veces que el satélite pasa por el perigeo de la érbita.

Finalmente, conociendo la velocidad angular de cada planeta envuelto en la
transferencia, se puede calcular al angulo de desfase que debe de haber entre los
planetas al lanzamiento, utilizando la ecuacion 17.

Y = Vop — Vor — Wp(ts + thipr) 17)

La Figura 13 representa un boceto de la orbita realizada alrededor del Sol.

®Inf AVE Psyche llegada

Orbita de
transferencia
Tierra-Psyche

Psyche al
lanzamiento

Tierra
lanzamiento

Figura 13. Orbita realizada alrededor del Sol.
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Llegada al planeta de destino

La llegada al planeta de destino, se calcula suponiendo que la velocidad con la que se
alcanza el borde de la esfera de influencia es la velocidad que llevaria el satélite cuando
la érbita que sigue este, se encontrase a la distancia radial del Sol, de la érbita del
planeta objetivo. Esto se puede hacer debido a que la distancia recorrida dentro de la
esfera del planeta es despreciable respecto de la velocidad recorrida respecto al Sol.
Dicha velocidad se calculara en el sistema de referencia perifocal mediante el calculo
de sus componentes radial y perpendicular (ecuaciones 18 y 19).

hs
Vinfr = 5—— (18)
ROer
Hs .
Vingr = hs es sin( vop) (19)

Conocidas dichas componentes de la velocidad sera posible conocer las componentes
de la velocidad respecto del planeta en el sistema perifocal, sin mas que restar a la
componente perpendicular, la velocidad del planeta. Ya que, al considerar 6rbitas
circulares, en el sistema perifocal, la velocidad de los planetas respecto al Sol solo tiene
componente perpendicular. Calculandose la velocidad respecto del planeta sin mas que
calculando el modulo de dichas velocidades.

VHipP = ’Vlgipl + Vl-%ipr (20)

Finalmente, para calcular la velocidad que tendra el satélite en el perigeo de la érbita
hiperbdlica de entrada al planeta de destino, se calcula el momento angular de dicha
Orbita, asi como la energia y excentricidad (adaptando las ecuaciones 4, 5y 6 para el
planeta de destino) calculandose dicha velocidad en el perigeo de acuerdo a la ecuacién
21, la cual sale de operar la ecuaciéon de la Energia (ecuacién 4) en el perigeo de la
orbita hiperbolica de entrada al planeta de destino.

Vidiop =\/2-<EP+RMP ) (21)

OEstP

Por lo tanto, el calculo del AV a la llegada se calculard como la diferencia de la velocidad
hiperbolica en el perigeo menos la velocidad que deberia tener el satélite en la orbita de
estacionamiento alrededor del Sol.

Ahora bien, falta por conocer cual sera el punto de entrada del satélite a la oOrbita de
influencia del planeta de destino, el cual se definira mediante la distancia a la linea de
apsides de la hipérbola de entrada, que en nuestro caso debido a que la llegada se
produce para el apogeo de la 6rbita alrededor del Sol, dicha linea de apsides coincidira
con la direccion del vector velocidad del cuerpo de destino. La distancia objetivo d
entrada se calcula de acuerdo a la ecuacién 22.

ep+1

p— (22)

ADlSt = ROEStP
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La Figura 14 representa un boceto de la érbita de entrada a Psyche.

Orbita de Estacionamiento

V. Psyche Psyche
'1 T
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VH' B el T
L4 L"mf Orbita hiperbélica =S
de llegada T

St

Orbita satélite de
llegada

Esfera influencia

Sol

Figura 14. Orbita de entrada a Psyche.

2.2.1. Aproximacion por conicas con flyby

En la aproximacién por cénicas con flyby, el proceso que se sigue es muy semejante,
se calcula la salida de la Tierra, seguido por el calculo de la orbita alrededor del Sol
hasta el planeta donde se planeé realizar el flyby, se calcula dicho fly by y posteriormente
se calcula la érbita alrededor del Sol hasta el planeta destino y la entrada al planeta de
destino. Las mayores diferencias consisten en que se ha de calcular el flyby, y
comprobar si con el flyby es suficiente para llegar al planeta de destino. En el caso de
que no sea suficiente se recalculara el fly by dandose un pequefio impulso en el perigeo
de la 6rbita del flyby para con este llegar al planeta de destino. Y una vez realizado esto,
de manera muy similar al célculo de la ecuacion 17, se calculara el angulo de desfase
entre los planetas envueltos en la maniobra de aproximacion por conicas con flyby.

Debido a esto, en este apartado se explica Gnicamente de manera aislada el calculo del
flyby con y sin impulso en el perigeo de la orbita del flyby.
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Célculo del flyby sin impulso.

Un satélite que entra en la esfera de influencia y que no impacta en el planeta, ni entra
en orbita alrededor de él, continuara su trayectoria hiperbdlica pasando por el perigeo
de dicha érbita y posteriormente, saldra de la esfera de influencia con un cierto angulo
y velocidad. A este tipo de trayectorias se las denomina flyby o sobrevuelo. En las
Figuras 15 y 16 se pueden observar las trayectorias hiperbélicas de flyby junto con sus
asintotas y las lineas de 4psides. Si el perigeo se encuentra en el lado del planeta que
apunta en la direccion del movimiento, se dice que es un ‘leading-side’ flyby y respecto
del Sol, la velocidad de salida sera menor que la de entrada (Figura 11). Si el perigeo
se encuentra en el lado del planeta opuesto a la direccion de movimiento, decimos que
es un ‘trailing-side’ flyby y la velocidad post flyby respecto del Sol sera mayor que la de
la entrada (Figura 10).

A continuacion, en base a la nomenclatura que aparece en dichas imagenes, se explica
el flyby [7].
En el punto de interseccion en la entrada de la esfera de influencia, la velocidad

heliocéntrica del satélite Vl(”) es igual a la velocidad heliocéntrica del planeta V mas la
velocidad de exceso hiperbolica v, del vehiculo respecto del planeta, ecuacion 23.

De forma similar, en el punto de salida interseccion con la esfera de influencia, se calcula
la velocidad heliocéntrica de salida del satélite (ecuacion 24)

W =V 4o, (24)

El cambio en la velocidad heliocéntrica sera, por lo tanto, se calcula de acuerdo a la
ecuacion 25.

AV = Vz(v) _ Vl(V) =V A Ve, = V = Voo, = v, (25)
Las velocidades de exceso v, Y Vs, S€ encuentran sobre las asintotas de la hipérbola

y por lo tanto estén inclinadas el mismo &ngulo g respecto de la linea de apsides, de
forma que v.,, apunta hacia el centro y v,,, alejandose del centro, C. Ambas tienen la

misma magnitud v, Y v, €S el vector v, rotado un angulo 4.

Por lo tanto, Av.,, y como consecuencia AV ™) es un vector que se encuentra sobre la
linea de apsides y siempre apunta en direccion opuesta al periapsis.

En una maniobra de flyby directa (o frontal) la componente de AV® en la direccién del
vector velocidad del planeta es negativa, mientras que para la maniobra de flyby
indirecta (o trasera) es positiva. Esto significa que para un flyby directo o frontal se
obtiene una disminucién de la velocidad heliocéntrica del satélite, y para un flyby
indirecto o trasera se produce un aumento de la velocidad.

Con el objetivo de analizar la maniobra de flyby con detalle procederemos como sigue:
Primero denotaremos por #, al vector unitario en la direccion de la velocidad

heliocéntrica del planeta V y por i al vector unitario que apunta del planeta al Sol,
definiendo asi el sistema perifocal. En el punto de entrada a la esfera de influencia, la

velocidad heliocéntrica del satélite 17;(”) se puede escribir como combinacion lineal de
los vectores iy, y 1is segun a la ecuacion 26, donde los componentes escalares de Vl(”)
se calculan de acuerda a la ecuacién 27 y a, es el angulo entre Vl(”) y ¥V medido
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positivamente. Este angulo «,; coincide con el dngulo de vuelo y de la trayectoria
heliocéntrica del satélite cuando esta Ultima intersecta la esfera de influencia del planeta
de destino, que se encuentra a una distancia R del Sol.

70 = [Vl(v)]v a + [Vlw)]s o (26)

m] ;@ ™1 _ ., .
[V1 ]V =1, cos(ay) [V1 ]s =V, sin(ay) 27)
Pudiendose calcular las componentes de 171(")en funcion de la excentricidad de la orbita,

momento angular y anomalia verdadera de encuentro con el planeta donde se realiza
el flyby, de acuerdo a la ecuacion 28 y 29.

) _ _ HUsot W] _ _ Usot

[Vl ]V =V = I, (1 + e, cos(vy)) [Vl ]s ==V, = Iy
La velocidad del planeta respecto del Sol es V= Vi, donde V = \/us,;/R. En el punto
de entrada de la esfera de influencia tenemos que v,,, = 171(”) -V, pudiéndose calcular

el valor de v, , Sus componentes y magnitud segun la ecuacion 30, 31y 32

ey sin(v;) (28 y 29)

17001 = (vool)VﬁV + (vool)sas (30)
(vool)v = Vl(") cos(a;) =V (”001)5 = Vl(v) sin(a4) (31)
Voo = \/[Vl(v)]z +V2 - 2V1(V)Vcos(a1) (32)

En el punto de interseccion con la esfera de influencia, conocemos el valor de v,,. Por
lo tanto, si se especifica el radio del periapsis r,, podemos calcular el momento angular
y la excentricidad de la hipérbola de flyby (respecto del planeta) mediante las ecuaciones
33y 34.

2 T, 2
h=r, v2 + 2 e=1+2=2
)

(33y 34)

donde u es el parametro gravitacional del planeta. El angulo entre v, Yy el vector
velocidad heliocéntrica del planeta es ¢, y se calcula de acuerdo a la ecuacién 35

. )
¢, = arctan <(v 1)S> = arctan< vy sin(ay) ) (35)
(Uool)v ng) cos(ay) —V

De este modo, conocidos el valor de ¢, y el valor del cambio giro de angulo, dado por
la ecuacion 36, sera posible calcular el &ngulo ¢, a la salida sin mas restando a ¢, el
valor del giro si el flyby es de trailing-edge, o sumandoselo si es de leading-edge.

6 = 2 arcsin (2) (36)
Finalmente, conocido dicho angulo, sera posible pasar a calcular la velocidad a la salida,
asi como la excentricidad y momento angular a la salida del flyby, los cuales se utilizaran
para calcular el perigeo y apogeo de la nueva 6érbita alrededor del Sol en funcion de los
cuales se podra saber si la érbita llega 0 no a alcanzar la érbita del planeta de destino.
Las ecuaciones requeridas se reflejan en las ecuaciones de la 37 a la 39. Donde la
excentricidad se calculara utilizando las ecuaciones 38 y 39 para conocer el cuadrante
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y el radio del perigeo y apogeo de la nueva 6rbita con la ecuacion 38 sin mas que
sustituyendo para cada caso la anomalia verdadera con el valor correspondiente.

hs = RorpV. (37)
h? 1
= s - (38)
Us 1 + egcos(v)
U :
V. = h—sessm(v) (39)
S

Calculo del flyby con impulso

A continuacion, para el célculo del flyby con impulso, este se realizar4 de manera muy
semejante al calculo sin impulso.

Inicialmente se procede de manera idéntica al caso de flyby sin impulso hasta el calculo
de la ecuacion 34. Una vez llegados a este punto, mediante las ecuaciones 28 y 29,
como ya son conocidas la excentricidad y el momento angular de la érbita de flyby
(ecuaciones 33y 34), se calcula las componentes perpendicular y radial para un sistema
perifocal centrado en el cuerpo donde se realiza el flyby. Para dicho sistema perifocal y
siguiendo la nomenclatura mostrada en las Figuras 15y 16, la componente i se define
apuntando al planeta donde se realiza el flyby y la componente i, se define mediante
un giro levégiro respecto de la componente .

Una vez que se obtienen las componentes de la velocidad respecto del nuevo sistema,
se aplica el impulso, el cual se aplica en el perigeo de la érbita (siendo este punto el
perigeo de la nueva 6rbita ya que es impulso aplicado aporta energia a la 6rbita). Al ser
aplicado el impulso en el perigeo, las nuevas componentes de la velocidad se obtienen
de acuerdo a las ecuaciones 40 y 41, donde el subindice 0 hace referencia a los valores
antes del impulso y el subindice 1 a los valores después del impulso.

VJ_l = VJ_O + AV VTl = VTO = 0 (40 y 41)

Una vez conocidas las nuevas componentes de la velocidad, se calculara el momento
angular, excentricidad de la nueva 6rbita y semieje menor, utilizandose las ecuaciones
13, 33, 34 y 37 adaptadas al nuevo caso. Inicialmente se calcula la h haciendo uso de
la ecuacion 37 (pues aln no es conocida la velocidad en el infinito de la 6rbita de salida),
a continuacion despejando de la ecuaciéon 33 calcularemos la nueva velocidad en el
infinito y con la ecuacion 34 y 13 se calculara respectivamente la excentricidad y el
semieje mayor.

Conociéndose dichos valores, sera ya posible calcular el valor de la anomalia verdadera
a la salida del flyby, sin mas que despejando dicho término de la ecuacion 38, donde R
se correspondera con el valor del radio de la esfera de influencia del planeta donde se
realice el flyby (se obtiene a partir de la ecuacion 1). Obteniéndose la ecuacion 42.

14

v = arccos Ring
- e (42)

A continuacion, mediante las ecuaciones 28 y 29 y los valores de la nueva 6rbita que
gqueda post flyby, se calculan los valores de las componentes perpendicular y radial de
la velocidad en el borde de la esfera de influencia a la salida.
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Una vez llegado a este punto, solo es necesario recalcular el valor de ¢,, ya que una
vez que se conozca este valor, volviendo a las ecuaciones de la 37 a la 39, se
comprobara de si con el impulso aportado se llega al planeta destino o no.

Para el célculo de ¢, se ha de conocer cual es el angulo de giro de la 6rbita, el cual al
estar compuesto de dos érbitas diferentes que se encuentran en el perigeo, sera la suma
de los semi-angulos de giro de dichas érbitas, quedando el angulo de giro del flyby como
se indica en la ecuacion 43.

1 1
Opp = arcsin( > + arcsin <—> (43)

epreAV epostAV

Calculandose por tanto el angulo ¢, se calcula restando a ¢, el valor del giro si el flyby
es de trailing-edge, o sumandoselo si es de leading-edge.

Cabe destacar que este proceso se debe realizar iterativamente, ya que la maniobra de
flyby es una maniobra que permite acelerar el satélite sin necesidad de gastar
combustible, por lo tanto lo interesante sera calcular cual es el minimo AV que se ha de
aplicar en el perigeo de la orbita del flyby para llegar al planeta de destino. Esto se hace
mediante un proceso iterativo en el cual se aplica un pequefio AV, se resuelve el flyby y
se comprueba si se llega al planeta de destino 0 no, en caso de que no se llegue se
aplica un AV un poco mayor y se recalcula todo. Esto se hard hasta un valor maximo del
AV, ya que si este tuviese que ser muy grande la maniobra de flyby dejaria de ser
rentable.

2.3. Problema de Lambert

El método de resolucion del problema de Lambert es un método por el cual, aportando
el vector de la posicion radial del satélite a la salida y a la llegada y un intervalo de
tiempo deseado para llegar de una posicién a otra, se calcula la velocidad que debe de
tener dicho satélite a la salida y a la llegada en las posiciones dadas para que llegue
desde una posicién a la otra en el tiempo requerido. Esto supone una simplificacion, ya
que la resolucion del problema de Lambert resuelve la trayectoria sin tener en cuenta
que el satélite sale desde un cuerpo celeste y llega a otro, no considerando el efecto
que tienen las esferas de influencia de dichos cuerpos en la trayectoria del satélite.

Debido a esto, a continuacién, se explica la resolucién del problema de Lambert y los
célculos realizados una vez resuelto el problema de Lambert para tener en cuenta los
efectos de las esferas de influencia de los cuerpos celestes de salida y de llegada [7]
[11].

Problema de Lambert.

En primer lugar, se comienza por calcular el angulo formado por los dos radiovectores
de la posicién del satélite, que de acuerdo a la Figura 17 se denominara A6. Para el
célculo de este angulo, sera necesario considerar el cuadrante en el que se encuentra,
lo cual se hara mediante el signo de la componente en el eje Z del producto vectorial de
los radiovectores (r; X r3),. De modo que, en el caso de que la 6rbita de consideracién
sea posigrada, si (r; X r3)z €s mayor o igual que cero A8 se encontrara en el primery
segundo cuadrante y si es menor que 0 estard en el tercer o cuarto cuadrante. En el
caso de orbita retrograda, el cuadrante en el que se encuentre Af serd el contrario.
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Figura 15. Boceto del modo de resolucion del problema de Lambert. Fuente: [7].

Una vez conocido el angulo formado por los radiovectores de posicién, pasamos a
resolver el problema de Lambert.

Conocida la posicion del satélite a la salida y posicién a la que se desea llegar, la
velocidad que debera tener el satélite en dichos puntos del espacio vendra dada por las
ecuaciones 44 y 45, las cuales estan expresadas en funcidén de los coeficientes de
Lambert f y g asi como de sus derivadas temporales. Dichos coeficientes de Lagrange,
expresados en funcidon de la anomalia universal y de los coeficientes de Stumpff
(ecuaciones 54 y 55) y de At, se muestran en las ecuaciones de la 46 a la 49, aunque
como se muestra en las ecuaciones de la 50 a la 53, también es posible expresarlos en
funcién de h y de A8. La nomenclatura de dichas ecuaciones seguira la mostrada en la

Figura 15.
n=[fr+gV
V, = fTi+gVi
f=1-% c@ = At — L 35(2)
7l g Nd
. \/’H . XZ
f=1- %?l(l — CosAf) g = @sinAH
» __ u1-cosAf [u 1 1 . ulryl
f_ﬁ o~y ﬁ(l—cosAG)—ﬁ—ﬁ] g—1—7(1—cosA9)
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(Vz — sin(Vz)

(z>0)
Vz)’
S(Z) = Slnh(\/__Z) ;\/__Z (Z < 0) (54)
(V-2)
1
3 (z=0)
(1— C(;s(\/E) (z>0)
cty = (ML, (55)
1
= (z=0)

\2

Dichas ecuaciones, son dependientes de h, z y de y ya que para el problema de Lambert
A, At, T{ y T, son conocidas, debiéndose por tanto resolver el problema para una de
dichas variables (z). Con esto, mediante las ecuaciones 47 y 51, conociendo que
fg'— fg = 1se puede despejar el valor de h y resolviendo la igualdad de las ecuaciones
46 y 50, se llega a la ecuacion 56, en la cual, se define el término A de acuerdo a la
ecuacion 57.

71173
At = ¥3S C inA@ |———— 56
\/ﬁ x°S(z) + x/C(2)| sin 1= cosAB (56)
A = sinAd m (57)
1 — cosAB

La ecuacion 56 ya solo depende de z y de y. Por lo tanto, ya solo queda encontrar una
relacién entre dichas incégnitas. Para esto, después de opera con las ecuaciones 48 y
52 se llega a la ecuacion 58, la cual nos da ya una relacién entre dichas variables, la
cual se da en funcion del término y(z), definido en la ecuacién 60.

zS5(2)—1

JC@

_ y(@)
xX= ’@ (59)

zS(z)—1

VC(2)

x°C(@2) = Il + Il +A (58)

y(@) = |l + I+ 4 (60)

Finalmente, sustituyendo la relacion obtenida para y en la ecuacion 56, se obtiene la
ecuacion 61 que es dependiente Unicamente de z.

3
JuAt = %]2 S(2) + AJy(2) (61)
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Donde para calcular el valor de la z se utiliza la formula de Newton, ecuacion 62, la cual
sigue un proceso iterativo de resolucion.

F(z;)
F(z)

Ziy1 = Z; —

(62)

Por lo tanto, solo queda por definir la funcién de resolucion del método de Newton, las
cuales se especifican a continuacién en las ecuaciones 63 y 64. Donde se ha de tener
en cuenta que, debido a la presencia de z en el denominador de la derivada temporal
de la funcién, el caso en el que z = 0, se considera como un caso especial.

3
F(z) = %]2 S(2) +AJy(z) — \/ﬁAt (63)
( 3
y@)? (1 35, Al, 5@ C(z
[c<z) {Z [C(Z) 200 ]} StV W/y( ]
F(2) = A (64)
V2 A 1
Oy(O)2 M) NRA R Prer (z=0)

Finalmente, una vez conocida la variable z que resuelve el problema, solo queda por
expresar los coeficientes de Lagrange en funcién de la variable z, mostrandose dichos
coeficientes en funcion de z en las ecuaciones 65, 66, 67 y 68.

_1_Y® _ y(2)
f=1 = g=A4A p (65 66)
f= |ﬁ\/||ﬁ75| Y EZ [28(2) — 1] g=1- ylr(:l) (67 y 68)

Adaptacion de la solucién del problema de Lambert y proceso de resolucion

Para la resolucién del problema de Lambert, se aportan los radiovectores de la posicién
del satélite a la salida y a la llegada. Estos radiovectores se calculan a partir de las
efemérides de los cuerpos de salida y llegada para el tiempo estipulado de lanzamiento
y de llegada al cuerpo celeste de destino. Debido a esto, las velocidades que se calculan
para el satélite son aquellas que deberia de tener si este se encontrase en el centro de
los planetas de destino y origen. Sin embargo, debido a las enormes distancias
recorridas en el espacio, de igual modo en que se hace para el método de aproximacion
por conicas en el caso de la llegada al cuerpo de destino, la distancia que recorreria el
planeta desde el centro de un cuerpo hasta el borde de la esfera de este es
completamente despreciable respecto a la distancia que recorre entre dos cuerpos
celestes. Por tanto, el cambio del vector velocidad sufre una variacion insignificante
entre el valor que tiene en el centro del cuerpo y el que tendria si este se calculase para
la posicion que tendria a la salida de la orbita de influencia.
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Ahora bien, el satélite a la salida del planeta de origen ya tiene una velocidad propia por
el hecho de encontrarse en una orbita alrededor del Sol y de que el planeta de origen
tenga una velocidad propia. Por lo tanto para el célculo tanto del AV a la salida del
planeta de origen y a la llegada, se supondra que las velocidades que se obtienen de la
resolucion del problema de Lambert son las velocidades que tendria el satélite respecto
del Sol a la salida y entrada de las esferas de influencia del correspondiente cuerpo
celeste.

En cuanto al proceso de resolucion, este se explica a continuacion para una fecha
concreta de salida y de llegada al planeta de destino.

Inicialmente sera requerido conocer los valores de las efemérides tanto del planeta de
origen como del de destino para unas fechas estipuladas, las cuales se pueden obtener
a partir de la pagina web Horizons de la NASA [5]. Desde Horizons se obtendran los
valores de a, e, Q, w Yy v, a partir de los cuales sera posible calcularse los valores de la
posicion radial de cada planeta para el tiempo considerado (suponiéndose esta posicion
como la de nuestro satélite) y la velocidad que tienen en cada punto. Calculandose el
radiovector de la posicion y velocidad de los cuerpos celestes de acuerdo a las
ecuaciones 69y 70.

. 1 i 0 (69)
T = Im[eos(v)i,sm(v)j, k]
V= %[— sin(v);, e + cos(v);, Ok] (70)

Ahora bien, estos valores de la posicién y velocidad estan calculados para un sistema
perifocal centrado en cada 6rbita, por lo tanto, para resolver el problema de Lambert,
debido a que este opera en el sistema heliocéntrico, se realiza una transformada
mediante rotaciones de Euler, quedando la matriz de rotaciébn como se muestra en la

ecuacion 71, donde “c” representa el coseno y “s” el seno

Mgoe = R3(Q) - Ry (D) - R3(w) =

(@) c(w) —c@ s s(w) —c(@s(w) —c(@ c(w)s(Q)  s(@Q)s(@) (71)
= c(w)s(Q) + c(c(@)s(w) c(Q)c(w)c(@) —s(Q)s(w) —c(Q)s(D)
s(Ds(w) c(w)s(@) c(i)

Una vez conocidos los radiovectores de posicion, se procedera a la resolucion del
problema de Lambert previamente explicado, el cual calcula los valores que deberia de
tener el satélite (m) en dichas posiciones para la trasferencia orbital del satélite de un
punto a otro. Dichas velocidades seran supuestas como la velocidad del satélite
encontrandose este en el borde de la esfera de influencia del cuerpo celeste
correspondiente.

Finalmente, para el célculo de los impulsos requeridos, se calcula inicialmente la
magnitud del vector velocidad que tendria el satélite respecto del cuerpo celeste
correspondiente (V;,,sp) para finalmente propagar dicha orbita hasta la orbita de parkin
(para el destino) o de estacionamiento (a la salida), segun el caso. Dichos calculos
requeridos se reflejan en las ecuaciones 72 y 73, donde la ecuacion 73 es obtenida
operando la ecuacion de la energia, donde se ha sustituido el término potencial de la
misma en funcion de la velocidad de la 6rbita de parkin del satélite (Vgg;).
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Vingp = IE - 71;| (72)

AV = /Vlzan + ZV%?st - VESt (73)

2.3.1. Problema de Lambert con fly by

Para la resolucion del problema de Lambert con flyby, se procede de manera muy similar
al caso del problema de Lambert anteriormente descrito. Donde la mayor diferencia es
que sera necesario calcular cual es el incremento de velocidad que le aporta al satélite
el hecho de realizar un flyby, y si con este incremento de velocidad es posible llegar al
cuerpo celeste de destino.

Para la resolucion de este caso, se resuelve el problema de Lambert para dos casos
separados, donde el primer problema se resuelve para el vuelo desde el planeta de
origen hasta el planeta donde se realice el flyby y el segundo problema de Lambert se
resuelve para el célculo desde la salida del flyby hasta la llegada al cuerpo celeste de
destino. Quedando por tanto la resolucién del flyby [11].

Para la resolucion del flyby, seran conocidas la velocidad que tiene el satélite a la
entrada del mismo y la que deberia tener a la salida. Debiéndose Unicamente
comprobar, si en funcién de las orientaciones que tenga el vector velocidad a la entrada
y ala salida, si es posible obtener mediante un flyby, que cumpla con los requerimientos
del angulo de entrada y salida del flyby, un impulso que haga que la magnitud del vector
de salida a la salida del flyby coincida con la magnitud del vector velocidad a la salida
que se debe de tener para cumplir con lo calculado segun el segundo problema de
Lambert resuelto. Se ha de tener en cuenta que para ampliar el rango posible de fechas
en los que sea posible realizar un flyby, se permitira la aplicacién de un pequefio impulso
en el flyby.

Inicialmente se calculan los valores de la velocidad respecto del planeta donde se realiza
el flyby (V,), donde Vg1 €s la velocidad del satélite obtenida de la resolucion del

problema de Lambert y VP) la velocidad del planeta obtenida a partir de sus efemérides.
Correspondiéndose los subindices 0 a la entrada al flyby y 1 a la salida del flyby.

Voo = Vsato — Vp Vo1 = Vsat1 — Vp (74)

Para el calculo del flyby, como se permite la aplicacion de un pequefio impuso (el cual
se dara en el perigeo de la 6rbita de entrada del flyby), la érbita que sigue de entrada y
de salida son 6rbitas diferentes, sin embargo, para que sea posible el flyby dichas 6rbitas
se han de cortar en un punto, siendo este punto el perigeo de la 6rbita de entrada donde
se aplica el impulso.

Ahora bien, en funcién de un pseudo angulo de giro (6p) de las componentes vectoriales
ala entrada y a la salida, si se estipula la altura a la cual se desea realizar el flyby, sera
posible calcular cual es la velocidad de cada orbita en el punto del perigeo del flyby de
acuerdo a las ecuaciones 75y 76, (obtenidas de operar las ecuaciones 36 y 34), donde
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en la ecuacion 76 se ha despejado el valor del pseudo giro en funcién de la velocidad
(Veperig) que tendria una orbita de parkin a la altura del perigeo de la drbita de flyby

(Rperigeo): Pudiendo a partir de la diferencia de velocidades calcularse el impulso que se

ha de aplicar en el flyby. FiltrAndose posteriormente los casos en los que el valor a
aplicar sea mayor que el estipulado.

_ plese(bp) — 1)

Rperigeo - V2 (75)
1
sm(6p) =
Voo| (76)
1+ —5
VRperig

A continuacién, y como se ilustra en la Figura 16, (donde al pseudo giro lo nombra v),
se puede despejar el valor del angulo de giro de la érbita del flyby de acuerdo a las
velocidades que se tienen en el borde de la esfera de influencia, ecuacién 77.
Finalmente obteniéndose la ecuacién 78 a partir de la 76 y 77, donde mediante un
método iterativo seré posible calcular la altura a la cual se realiza el flyby a través de la
velocidad que tendria una orbita de parkin a esa altura (ecuacion 79).

_ [Vag X Voo

sin(6py + 6py) = |V—)||V—)| (77)
0 ool

.<|Ko’><m’l> / 1 \ / 1 \
arcsSin | ————— | = arcsin

— ——— |t arcsin| — (78)
Vool k” = ) \H il )
VRZperig VZ

Rperig
u

2 —
VRperig - R ]
perigeo

(79)
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Figura 16. Esquematizacion del vuelo de flyby permitiendo un pequefio impulso en el perigeo. Fuente: [11].

Finalmente, operando con la ecuacién de la energia (ec. 2), sera posible obtener la
velocidad de la érbita de flyby de entrada y la de la salida en el perigeo de cada 6rbita
(Vperigr) de acuerdo a la ecuacion 80. Calculandose por tanto el impulso como la
diferencia entre dichas velocidades, siendo el caso de flyby puro cuando el impulso a
aplicar sea de 0 m/s. Ahora bien, para las soluciones que se obtengan se deberan filtrar
en funcion de la altura del perigeo del flyby, ya que si esta es menor al radio del planeta
(més un cierto valor para no entrar a la atmdsfera del planeta donde se realice el flyby)
significara que el flyby no es posible ya que el satélite colisionaria con el planeta.

21 2 2p
perigFB0 00 Rperigeo perigFB1 ool Rperigeo ( )

AVFB = VperigFBl - VperigFBO (81)

2.4. Perturbaciones orbitales

En este capitulo se proporcionara una breve descripcion de las perturbaciones orbitales,
las fuentes de perturbacion y los fendmenos fisicos asociados con el movimiento orbital

[9].

Se definen las perturbaciones orbitales como aquellas pequefias desviaciones que se
producen respecto del movimiento orbital tedrico de dos cuerpos. Este movimiento
orbital puede expresarse por soluciones cénicas (elipses, hipérbolas y parabolas)
cerradas. Las ecuaciones del movimiento de dos cuerpos y sus soluciones se deducen
a partir de las leyes de gravitacion de Newton y las leyes de Kepler bajo la hipétesis de
masas puntuales o bien masas distribuidas esférica y simétricamente. La ecuacion de
movimiento orbital de dos cuerpos tiene una expresién conocida (ecuaciéon 82) donde 7
es el vector posicion del satélite medido respecto del centro del cuerpo principal y u es
el parametro gravitacional de dicho cuerpo.
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22
aT_ K (82)
dt? r3

Debido a la presencia de diferentes fuerzas perturbadoras, la ecuacion anterior puede

emplearse sélo como una aproximacion del movimiento real. La fiabilidad de esta

aproximacion decrece a medida que aumenta el tiempo de propagacion. Estas fuerzas
perturbadoras incluyen: la desviacion de una esfera perfecta del cuerpo principal, las
atracciones gravitatorias de otros cuerpos, resistencias atmosféricas, la radiacion solar,
etc. La forma general de la ecuacién de movimiento cuando se consideran las
perturbaciones viene dada por la ecuacion 83, donde a, es la suma de todas las

aceleraciones perturbadoras.

22
% - Lita, (83)
En el sistema solar, la magnitud de todas las aceleraciones perturbadoras es, al menos,
un orden de magnitud menor que el de la aceleracién gravitatoria. Ahora bien, el termino
a, de la ecuacion de movimiento hace que la solucién ya no pueda ser expresada como
una conica cerrada, ya que introduce perturbaciones a las 6rbitas de transferencia
explicadas previamente. Siendo este el principal motivo por lo que los métodos de
célculo de 6rbitas de trasferencia que se han explicado y que se implementan en este
trabajo, valen inicamente a modo de una primera aproximacién del calculo de las érbitas
de transferencia y de las fechas de lanzamiento, ya que no contemplan las
perturbaciones orbitales que refleja el término a,,.

2.4.1. Desviacion respecto de una esfera perfecta

Los efectos de perturbacion debidos a la distribucion irregular de la masa del cuerpo
principal se deducen a partir de los potenciales gravitatorios. La expresion matematica
de esta perturbacion se obtiene a partir del desarrollo en serie del potencial gravitatorio,
donde cada término de la serie representa un tipo de asimetria. El término de
perturbacion méas conocido es el J,, que es el uno de los principales efectos de
perturbacion para 6rbitas proximas a la Tierra. Este término esta relacionado con el
achatamiento ecuatorial terrestre y es responsable de las desviaciones que se producen
en la ascensidn recta del nodo ascendente, el argumento del perigeo y el movimiento
medio. Estos efectos perturbadores deberian tenerse en cuenta cuando se estudian las
trayectorias orbitales alrededor de planetas del sistema solar.

2.4.2. Atracciones gravitatorias de otros cuerpos

En los modelos empleados para el disefio de un viaje interplanetario se ha empleado el
concepto de esfera de influencia para determinar los efectos gravitatorios y dividir el
viaje en tres etapas. Sin embargo, a lo largo de los vuelos suficientemente largos es
importante observar las posibles interacciones con otros cuerpos del sistema solar bien
porque la trayectoria pasara por la esfera de influencia de otro cuerpo o cerca de esta,
o bien porque no se han tenido en cuenta el efecto gravitatorio de otros elementos
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(cinturdn de asteroides, otros satélites). Estas atracciones pueden tener un efecto muy
nocivo en la trayectoria de los satélites y necesitarian la modelizacion mediante las leyes
de Newton para tres 0 mas cuerpos.

2.4.3. Efectos de la Radiacion Solar

El efecto de la radiacién solar sobre particulas en movimiento en el espacio
interplanetario, ha sido investigada con detalle. El primer estudio estaba relacionado con
el efecto de la presibn sobre pequefios meteoritos o0 particulas de polvo y fue
desarrollado por Poynting en 1920 y mejorado con los principios de la relatividad por
Robertson en 1937. El efecto red de esta fuerza de Poynting-Robertson es la influencia
de la presion de radiacion sobre un vehiculo espacial. A una unidad astronomica, la
constante de presion de radiacion solar es P, = 4,7 x 10~> dyne/cm?. Este valor varia
ligeramente (menos de un 1 %) dependiendo de la actividad solar.

El efecto que la radiacion solar tiene sobre la oOrbita de satélites es una variaciéon
sinusoidal en la excentricidad a largo plazo (anualmente para las 6rbitas geosincronas).

La magnitud de la variacion es proporcional al area efectiva, la reflectancia de la
superficie, e inversamente proporcional a la masa del satélite. Para un satélite de
comunicaciones a una altitud geosincrona, la excentricidad varia entre 0,001 y 0,004 en
seis meses como resultado de la presiéon de la radiacion solar.

En resumen, la presion de la radiacion solar provoca variaciones periodicas en todos los
elementos orbitales, incluso excede los efectos del rozamiento atmosférico a altitudes
por encima de los 900 km. Incluso los cambios que pueda producir en la altura del
perigeo puede tener efectos catastréficos en el satélite.

2.4.2. Efecto de la Resistencia Atmosférica

Cuando la altura del perigeo de la 6rbita es inferior a 1000 km, el efecto de la resistencia
atmosférica es un factor importante en la perturbacion de las 6rbitas. La resistencia
atmosférica es una fuerza no conservativa y extrae energia de la érbita. Debido a este
efecto, el semieje mayor y el periodo de la 6rbita decrecen de forma gradual. Sin
embargo, la velocidad orbital se incrementa debido a las leyes de Kepler, por lo que este
efecto se suele llamar la paradoja de la resistencia atmosférica: El efecto de la friccion
atmosférica es acelerar el movimiento del satélite a medida que realiza una espiral
interior.

Como la resistencia es mayor en el perigeo, donde la velocidad y la densidad
atmosférica son mayores, la extraccién de energia es también maxima en este punto.
Bajo este impulso negativo en el perigeo, la érbita se volvera mas circular (si partimos
de una Orbita con excentricidad positiva) en cada revolucion.

Una prediccion exacta de los efectos de la resistencia atmosférica necesita de un buen
modelo de la atmosfera del planeta.
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3. METODOLOGIA

La metodologia seguida para la obtencion de resultados parte inicialmente por la
obtencidén de una fecha aproximada para la cual es posible la transferencia orbital desde
la Tierra a Psyche con el minimo AV posible, mediante el método de la aproximaciéon
por conicas. Para a continuacién, obtener de manera mas exacta valores de AV que son
necesarios para llagar desde la Tierra a Psyche en funcion de diferentes fechas de
lanzamiento y diferentes valores del tiempo de transferencia requerido para llagar desde
la Tierra a Psyche, problema de Lambert. En ambos casos estos estudios son realizados
mediante la consideracion de transferencia directa y mediante la consideracion de
transferencia con asistencia gravitacional (fly by).

Para el caso de estudio de la transferencia interplanetaria directa, cabria esperarse, que
los valores minimos del AV para el caso de la resolucién del problema de Lambert,
fuesen iguales a los valores obtenidos mediante la aproximacién por cénicas. Debido a
esto, se realizard una comparativa entre los valores obtenidos mediante el método de la
aproximacion por conicas y el método de resolucion del problema de Lambert. Para
validar las soluciones obtenidas mediante el caso de la aproximacion por cénicas se
resuelve también el problema de Lambert para érbitas circulares y coplanarias.

En el caso de la transferencia interplanetaria con asistencia gravitacional, el proceso
serd muy semejante al caso de transferencia directa. Sin embargo, debido a las
suposiciones realizadas para el célculo del AV en el caso del método de aproximacion
por cénicas con asistencia gravitacional, la comparativa de resultados puede llegar a
ser un poco mas complicada ya que se deberd comprobar inicialmente si existe alguna
fecha que cumpla con los requisitos del valor del angulo y entre la Tierra y el planeta en
el que se realice el fly by y entre dicho planeta y la Tierra en el momento del lanzamiento
del satélite desde la Tierra.

Finalmente, en cuanto a los resultados, se realizard un estudio de la viabilidad de las
fechas obtenidas para la transferencia interplanetaria entre la Tierra y Psyche en la cual
se tendra en cuenta tanto los vuelos directos como los apoyados por la asistencia
gravitatoria. Donde se tendra en cuanto para dicho estudio la viabilidad del lanzamiento
(valores de AV y de velocidades tanto de escape como de reentrada) asi como el tiempo
de vuelo y la fecha de lanzamiento.

A continuacion, se pasa a explicar el algoritmo de los diferentes cédigos implementados
y el proceso de la evolucién de los casos estudiados.

3.1. Algoritmos aproximacién por conicas.

Para la aproximacion por cénicas, por un lado, se introducirdn como inputs la constante
astronOmica, la constante de la gravitacion universal y los segundos de un dia sidéreo,
asi como los datos del Sol y los grados de libertad del problema. Siendo el tunico GDL
del problema el angulo con el que se da el AV de escape de la érbita de parkin alrededor
de la Tierra. A continuacion, se seleccionan los planetas de salida, de destino y de paso
(planeta donde se realice el fly by en el caso de realizarse), habiéndoseles impuesto
una serie de simplificaciones (6rbitas circulares y sin inclinacion).
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Una vez especificado los inputs del problema y los planetas de interés para la érbita de
transferencia considerada se siguen los siguientes pasos, donde se ha de mencionar
gque hasta el momento final donde se calcula la fecha de lanzamiento, los célculos son
independientes de la posicion real de los planetas:

1. Se calcula el AV requerido para escapar de la 6rbita de influencia de la Tierra, el
tiempo requerido para escapar de la orbita de influencia terrestre y el angulo
donde se ha de aplicar el AV en la 6rbita de estacionamiento alrededor de la
Tierra.

2. Con los datos previos se puede calcular la V,,rr con la cual se calculara el
tiempo de vuelo de la orbita de transferencia alrededor del Sol y de los valores
de las anomalias verdaderas del lanzamiento y de la llegada obteniéndose con
esto el valor del angulo de fase (y) que ha de existir entre la Tierra'y Psyche para
que cuando el satélite llegue a la 6rbita de Psyche este se encuentre en posicion.

3. Célculo del AV que se ha de aportar a la llegada a Psyche para que el satélite se
quede orbitando alrededor de él y del ADist requerido para que el satélite se
quede en la érbita de estacionamiento de interés alrededor de Psyche.

4. Finalmente se calcula (si existe) la fecha para la cual es posible dicha 6rbita
(fecha para la cual el y existente entre la Tierra y Psyche coincide con el y
calculado).

Para el caso de la asistencia gravitacional, el punto 2 se subdivide en varios apartados.

2.1. Célculo del tiempo de vuelo alrededor del Sol entre la salida de la Tierra y la
llegada al planeta donde se realiza el flyby y del &ngulo y que ha de existir entre
ambos planetas para que la transferencia sea posible.

2.2. Célculo de la velocidad del satélite a la salida de la maniobra de flyby, del ADist
requerido y del AVr5 en el caso de que se aporte un impulso en el flyby para
gue el satélite sea capaz de llegar a la 6rbita de Psyche y del tiempo requerido
para completar la maniobra de flyby.

2.3. Célculo del tiempo de vuelo alrededor del Sol desde la salida de la 6rbita de
influencia del planeta donde se realiza el flyby hasta la llegada a Psyche y
célculo del angulo y que ha de existir entre los planetas.

2.4. Con los valores de los tiempos de vuelo de las diversas fases y de los valores
de los diferentes angulos de fase, se calcula el angulo de fase (y) que ha de
existir entre la Tierra y Psyche en el lanzamiento del satélite desde la Tierra.

Siendo asi, que el punto 4 del apartado anterior, en el caso de que se realice una
maniobra de flyby se complicara, ya que se debera encontrar una fecha (si existe) en la
cual coincida el valor del angulo de fase entre la Tierra y el planeta donde se realice el
flyby y entre la Tierra y Psyche con los valores calculados del angulo y.

A continuacion, en las Figuras 17 y 18 se muestran los algoritmos segun cada caso.
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Inputs Configuracién Inputs Configuracién
- Constantes - Planeta de origen - Constantes - Planeta de origen
- Datos del Sol -Planeta destino - Datos del Sol - Planeta destino
-GDL -GDL
Aplicacién de Aplicacion de
simplificaciones simplificaciones
Salida Tierra Vomyr | Trayectoria respecto al Sol Fly by
Salida Tierra v Trayectoria respecto al Sol N - AViqunch “ls1 ~Viaunch ~VFB - AVeg - thiprs
olnfT - . - P
-n - AViauncn f -ts -Vigqunch - VTarget tHlPT YT-FB -ADist
- Lyipr 4
l v | Uegada a Psyche Trayectoria respecto al Sol
. Llegada a rsyche
Ca’lc:’ulo fecha real 4 Llegada a Psyche Célculo fecha real - AVygrger - ADIst “-tsz2 -VeB ~Vrarger
- AVrarger - ADist “Yre-p -~Y71-p
k. Outputs
Outputs AV -Yr_pp
- AV -y - Yrp—p - Fechareal

-Fecha real

Figura 17. Algoritmo del cédigo de aproximacion Figura 18. Algoritmo del cédigo de aproximacion por conicas con
por conicas. flyby.

3.2. Algoritmos del problema de Lambert

En cuanto al algoritmo empleado para la resolucién del problema de Lambert, se parte
dando como inputs un rango de dias de salida, un rango de duracion del vuelo orbital y
varias variables de control (tolerancia de convergencia, nimero de iteraciones y step de
dias considerados entre otras). Se configura el planeta desde el que se sale, la Tierra,
y al que se va, Psyche, y se resuelve el problema de Lambert para cada dia de salida
en funcioén del rango de tiempo permitido para el vuelo orbital como se indica en los
siguientes pasos [11].

1. Conelrango de fechas de lanzamiento y el tiempo de vuelo permitido, se calcula
cual es el rango de fechas de llegada a Psyche.

2. Una vez conocidas las fechas de salida y de llegada, se calcula los valores de
las efemérides de la Tierra y Psyche para las fechas de interés. Determinando
cuales son los valores de la posicion radial de los planetas para cada instante
de tiempo, asi como el vector de velocidad que tienen.

3. Con los vectores de posicion de los planetas para cada instante de tiempo de
lanzamiento y llegada y con el tiempo de la duracion de la transferencia
interplanetaria para cada caso considerado, se resuelve el problema de
Lambert, obteniéndose los valores de la velocidad del satélite al lanzamiento y
a la llegada.

4. Con las velocidades del satélite a la salida y a la llegada, conociendo las alturas
de las érbitas de parkin deseadas, se calculan los valores de los AV requeridos.

En la Figura 19, se muestra el algoritmo descrito para la resolucion del problema de
Lambert.
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Inputs Configuracidn

- Dia de salida - Planeta de salida
- Tiempo de vuelo - Planeta destino
-Variables de control
Efemérides de los
4‘{ Fecha de llegada I »
planetas
TOF
Variables de control R Launch
R Target
Problema de
Lambert
V Launch
|V Target Outputs
Célculo de AV . AVyauncn
- AVTm'get
-AV

Figura 19. Algoritmo de resolucién del codigo del problema de Lambert.

En cuanto al caso del problema de Lambert con asistencia gravitatoria, se siguen el
siguiente algoritmo de resolucion. Donde los inputs son el rango de fechas de
lanzamiento, el rango de duracién del vuelo hasta la llegada al planeta donde se realiza
el fly by, el rango de duracién desde que se realiza el fly by hasta que se llega a Psyche
y varias variables de control al igual que en el caso anterior. Siendo la configuracion del
problema el planeta Tierra, el planeta donde se realice el fly by y Psyche.

1.

Con el rango de fechas de lanzamiento y el tiempo de vuelo permitido hasta el
fly by, se calcula cual es el rango de fechas de llegada al planeta donde se realiza
el fly by.

Una vez conocidas las fechas de salida y de llegada al fly by, se calculan las
efemérides de la Tierra y del planeta donde se realice el fly by para las fechas
seleccionadas, donde se calcularan los radiovectores de dichos planetas.

Con los radiovectores de los planetas y el tiempo de vuelo orbital permitido hasta
el fly by, se resuelve el problema de Lambert, obteniéndose la velocidad de
escape Y la velocidad con la que se llega al fly by, calculandose ya el AV a la
salida y filtrando los valores que sean excesivamente altos.

Debido a que ahora se tienen dos planetas, se dispone de una dimensién mas
que en el caso anterior, por lo que en la resolucién del vuelo orbital desde el
planeta donde se realiza el fly by hasta Psyche, se filtrardn los resultados
gquedandonos con aquellos que para una fecha dada de salida del planeta de
salida y de llegada al planeta de destino, minimicen el AVr,:q;, €n funcion del
posible rango de fechas de salida del plantea donde se realiza el flyby hasta el
planeta de destino.

Con los valores de la velocidad del planeta donde se realiza el fly by y el valor
de la velocidad de entrada del satélite, se resuelve el fly by obteniéndose el
tiempo que se tarda en la maniobra de fly by (dicho flyby calculado es sin
consideracion de un impulso en el perigeo).

Con la mitad del tiempo en el que se tarda en realizar el fly by méas el rango de
tiempo permitido para el vuelo desde el fly by hasta Psyche, se calculan el
radiovector de Psyche mediante las efemérides para la fecha de llegada.
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7.

9.

10.

Conociendo los radiovectores y con el rango de fechas permitidas para el vuelo
orbital desde el fly by hasta Psyche, se resuelve el problema de Lambert desde
el fly by hasta Psyche obteniéndose los valores de la velocidad a la saliday a la
llegada, pudiéndose calcular ya los valores del AV ala llegada del planeta destino
y filtrdndose en los casos en los que este impulso debiese de ser excesivamente
grande..

Se calcula de nuevo el flyby, esta vez considerando la posibilidad de un pequefio
impulso en el perigeo, obteniéndose el AV que se deberia tener para cumplir
con el requisito de la velocidad que se deberia tener a la salida del fly by
filtrdndose los casos en los que el |AVzg| < 300 m/s. Siendo el hipotético caso
en el que el AVzz = 0, el caso de fly by puro.

Segun lo especificado en el punto 4, se guardan solo los casos de interés para
el fly by y el segundo problema de Lambert implementado.

Finalmente se calcula el AV total y el tiempo requerido.

A continuacién, en la Figura 20 se muestra el algoritmo previamente explicado.

Inputs

- Dia de salida

- Tiempo de vuelo Tierra-FB

}

‘ Fecha de llegada FB ‘

TOF T-FB

A 4

Problema de

- Tiempo de vuelo FB-Psyche R launch &R FB, Lambert 1
-Variables de control
v V FB
Configuracién . Efeméridesde los | VPFB o Calculo del Fly by
- Planeta de salida planetas - ADist -tpg/2
- Planetade Fly b
p| d .y v T - RFB - V’postFB
- Planeta destino tpp/2 +
TOF FB-P Fecha de llegada |,
planeta destino
Outputs R Target & R FB
- AVLaunch . ¥
AV Calculo del Fly By Problema de
AV 7 y de los AV “\ Target | Lambert 2 X
- arge -
F5 AVig <300 m/s 8 TOFFB-P
-AV 3 f
-t Bucle casos dg
interés AVpp
V Launch

Figura 20. Algoritmo de resolucion del codigo del problema de Lambert con maniobra de asistencia
gravitacional.

3.3.

Proceso de los casos estudiados

En cuanto al proceso de los casos estudiados, se comienza por el estudio del vuelo

directo

mediante el método de la aproximacion por cénicas, donde se estudiara el caso

ideal para el minimo gasto de combustible del vuelo directo desde la Tierra hasta
Psyche, para el caso simplificado de 6rbitas coplanarias y perfectamente circulares.
Posteriormente, se estudia el mismo problema del vuelo directo pero esta vez resuelto
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mediante el problema de Lambert, considerandose en este caso las Orbitas reales de
los planetas alrededor del Sol. Llegados a este punto se contrastaran los valores
obtenidos de los AV mediante ambos métodos, y a modo de verificacion del codigo se
calcularan el vuelo directo desde la Tierra hasta Marte y se compararan los valores
obtenidos con los valores disponibles en [11].

Una vez que se haresuelto el problema del vuelo directo, se pasa a estudiar el problema
del vuelo con asistencia gravitatoria, en el cual se pretende reducir el requerimiento de
AV si es posible a la vez que ampliar la posibilidad de ventanas de lanzamiento para la
transferencia orbital de un satélite desde la Tierra hasta Psyche.

Para el caso de la asistencia gravitatoria se estudiara el método de resolucion del
problema de Lambert para un vuelo inicial con flyby de la Tierra a Venus y de Venus a
Marte. Este caso de estudio se realiza para comprobar la fiabilidad del codigo,
comparando valores con los existentes en [11]. Una vez que se verifica el codigo, se
pasaran a estudiar las posibles ventanas de lanzamiento para vuelos entre la Tierra y
Psyche con maniobras de flyby en Venus y en Marte.

Posteriormente, debido al tiempo computacional requerido para la resolucion del
problema de Lambert con flyby, se pasaria a estudiar el caso de la aproximaciéon de
conicas con flyby debido a que este célculo requiere de menos tiempo computacional y
para una primera idea de posibles fechas de ventanas de lanzamiento, seria mucho mas
rapido. Sin embargo, debido al tiempo requerido por la complejidad del calculo (en
funcién del punto de entrada al planeta donde se realiza el flyby y de si este es interior
0 exterior a la drbita de lanzamiento, existen multiples consideraciones que se han de
considerar), pese a que se han llegado a obtener soluciones parciales prometedoras,
no se ha llegado a una solucion cerrada del calculo del flyby mediante este método y
por tanto no se muestra ninguna solucién de este método.
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4. RESULTADOS

En este apartado se presentaran los resultados obtenidos para el célculo de las
ventanas de lanzamiento tanto para el caso de vuelo directo como para el caso de vuelo
con maniobra de asistencia gravitatoria.

En primer lugar, se mostraran los valores obtenidos para el estudio realizado mediante
el método de aproximacién por conicas, donde dichos valores se compararan con los
valores obtenidos para la resolucion del problema de Lambert para vuelo directo. Siendo
posteriormente validados los resultados obtenidos, para el caso de resolucion del
problema de Lambert, mediante un estudio de orbitas de transferencia desde la Tierra
a Marte, los cuales se comprobaran con valores disponibles de AV de orbitas de
transferencia de la Tierra a Marte en [11]. Validandose posteriormente los valores
obtenidos mediante el método de resolucion de aproximacion por conicas mediante una
comparacion de los valores obtenidos por dicho método, con los valores minimos para
los AV obtenidos en el caso de resolucién del problema de Lambert.

Una vez mostrados los valores para el caso del problema del estudio de transferencias
orbitales para vuelo directo, se pasara a mostrar los resultados obtenidos para el caso
de la resolucién mediante el problema de Lambert cuando se realiza una maniobra de
asistencia gravitatoria. Validdndose posteriormente dichos valores estudiados mediante
la comparativa con los valores de la bibliografia de [11] (previo estudio de valor de las
ventanas de lanzamiento para una transferencia orbital de la Tierra a Marte realizando
un flyby en Venus).

4.1. Transferencia interplanetaria Tierra - Psyche

En este apartado, se mostraran a continuacion los valores obtenidos para la resolucién
del caso de la transferencia interplanetaria de vuelo directo desde la Tierra a Psyche y
posteriormente se pasara a validar los resultados obtenidos y a realizar una pequefa
comparativa entre los resultados obtenidos mediante el método de la aproximacion por
conicas y mediante el método del problema de Lambert.

4.1.1. Aproximacion por conicas

A continuacién, en la Tabla 2 se muestran los valores obtenidos para el caso del método
de resolucion de aproximacion por conicas.

Ianzéll:n?tlento AVala AV total v Fecha de
[km/s] llegada [km/s] [km/s] lanzamiento
4,991 -4,880 9,871 80,748 09/12/2020

Tabla 2. Célculo de deltas de velocidad, &ngulo de desfase entre planetas al lanzamiento y fecha de salida
desde la Tierra.
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Se puede apreciar como el valor del AV al lanzamiento es negativo, mientras que el valor
del AV total es la suma del valor absoluto de los AV al lanzamiento y a la llegada. Esto
es debido a que a la llegada del vehiculo espacial a Psyche, para que este se quede en
la érbita de parkin preseleccionada alrededor de Psyche, se debera de dar un impulso
en la direccién contraria al movimiento de la nave para reducir su velocidad y que esta
se quede en dicha érbita de parkin. Indicando por tanto el signo menos para el caso de
la AV a la llegada, que el impulso se produce en sentido contrario al movimiento del
vehiculo espacial. Mientras que para el calculo de la AV total, esta suma los valores
absolutos de los impulsos aplicados, ya que lo que nos interesa conocer es la variacion
total en cuanto a AV aplicados ya que esto nos permitird conocer el peso que debera
llevar la nave en combustible, en funcion de las caracteristicas de la energia especifica
del combustible que se utilice.

Finalmente, cabe destacar que la fecha de lanzamiento obtenida para la cual se verifica
el valor del angulo de desfase entre la tierra y Psyche, y, es un valor aproximado, ya
gue dicha fecha obtenida ha sido calculada considerando Orbitas circulares y
coplanarias. Ademas, la fecha calculada no se corresponde exactamente con el valor
del angulo y calculado. Esto es debido a que, para el célculo de dicha fecha, se han
obtenido las efemérides de los planetas [5] en steps de 1 dia y por tanto la fecha
obtenida de lanzamiento responde al valor para el cual el desfase calculado entre
planetas es el mas préximo al valor del desfase calculado.

4.1.2. Problema de Lambert

En cuanto a las soluciones obtenidas de ventanas de lanzamiento para la resolucién del
problema de Lambert, en la Tabla 3 que se muestra a continuacion, se muestran los
valores para los cuales se resuelve el problema de Lambert.

Rando R en Rorbrar Max. AV Max. AV Max. AV

Fechas de 9 OrbEst en considerado al considerado total

| ; TOF la Tierra . . .

anzamiento [dias] (km] Psyche lanzamiento alasalida considera
[km] [km/s] [km/s] do [km/s]

01/01/2020 150 320 50 7 7 12

01/01/2030 1100

Tabla 3. Valores estipulados para la resolucion del problema de Lambert para una transferencia orbital de
la Tierra a Psyche.

A continuacion en las Figuras 21, 22 y 23 se muestran las posibilidades de lanzamiento
en funcién de los valores filtrados para el AV al lanzamiento, el AV a la llegada y el AV
total respectivamente y de los valores estipulados en la Tabla 3 los cuales engloban las
especificaciones del proyecto indicadas en el apartado “5.2. Especificacion del proyecto”.

La Figura 21, muestra las posibles ventanas de lanzamiento considerando Unicamente
el lanzamiento desde la Tierra, sin tener en cuenta que a la llegada a Psyche se debera
de dar otro impulso que limitara las posibilidades de lanzamiento. En dicha grafica se
puede apreciar como en funcion de la limitacion impuesta para el valor maximo del AV
a la salida (Tabla 3), el minimo tiempo requerido para que el satélite llegue a alcanzar
Psyche, serd de aproximadamente 200 dias. En cuanto a los valores maximos, no se
han calculado posibilidades de salida para mas alla de un TOF de 1100 dias, ya que
dichos valores quedan limitados por las posibilidades en funcion de los limites impuestos
para el valor méximo considerado del AV a la llegada.
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Transferencia desde la Tierra hasta Psyche
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Figura 21. Ventanas de lanzamiento de una orbita interplanetaria de la Tierra a Psyche en funcion del
delta de velocidad aplicado en el lanzamiento.
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Figura 22. Ventanas de lanzamiento de una orbita interplanetaria de la Tierra a Psyche en funcion del
delta de velocidad aplicado en la llegada a Psyche.
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En la Figura 22, se puede apreciar como la consideracién del maximo AV a la llegada,
es mas limitante que el AV a la llegada en cuanto al rango de TOF posible para la
llegada a Psyche, pasando de un TOF en la Figura 21 de [200 -] a un rango de TOF de
[300 1000].

Finalmente, en funcién de las ventanas de lanzamiento obtenidas para el AV al
lanzamiento y el AV a la llegada, se muestran en la Figura 23 las ventanas de
lanzamiento reales que se tienen considerando todas las limitaciones impuestas (Tabla
3) para el caso de estudio. Mientras que en la Tabla 4, se muestran los valores minimos
de AV total requeridos para cada una de las 12 ventanas de lanzamiento posibles
obtenidas (las ventanas de lanzamiento existentes para las fechas de salida 2020-2021
y 2025-2026, se consideran cada una de ellas como una Unica ventana de lanzamiento
al estar los dos I6bulos pegados).
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Figura 23. Ventanas de lanzamiento de una orbita interplanetaria de la Tierra a Psyche en funcion del delta
de velocidad total.
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Trayectoria Salida Llegada TOF [dias] Min. AV [km/s]

1 Tierra - Psyche 02/09/20 25/12/21 479 9,590
2  Tierra - Psyche 03/11/21 07/09/23 673 10,696
3 Tierra - Psyche 15/12/21 12/05/23 513 11,594
4  Tierra - Psyche 18/01/23 13/08/24 573 10,487
5 Tierra - Psyche 10/02/23 24/06/24 500 11,092
6  Tierra - Psyche 20/02/24 24/02/25 370 11,629
7  Tierra - Psyche 03/09/25 24/12/26 477 9,586
8  Tierra - Psyche 05/11/26 11/09/28 676 10,678
9  Tierra - Psyche 07/12/26 07/05/28 517 11,584
10  Tierra - Psyche 15/12/27 11/07/29 574 10,485
11 Tierra - Psyche 25/03/28 07/08/29 500 11,113
12  Tierra - Psyche 08/03/29 11/03/30 368 11,639

Tabla 4. Fechas de salida y de llegada para los minimos valores requeridos del AV total para cada una de
las ventanas de lanzamiento.

Observando la Figura 23 asi como los valores mostrados en la Tabla 4, se puede
apreciar como la aparicion de las ventanas de lanzamiento existentes para un
lanzamiento de vuelo directo entre la Tierra y Psyche siguen un periodo de repeticion
de 5 afios aproximadamente. Ya que se puede apreciar como los dos valores minimos
obtenidos para el lanzamiento de la nave orbital se dan para las fechas de salida
02/09/20 y 03/09/25 (practicamente 5 afios de separacion) y los valores para cada caso
del TOF y del AV requerido para cada caso son practicamente iguales.

De igual manera se a partir de las filas 1 y 7 de la Tabla 4, se comprueban los valores
de salidas, TOF y AV para las siguientes parejas de filas, se puede verificar que los
valores son muy parecidos. Lo cual es consistente con el hecho de que el periodo orbital
de Psyche es practicamente de 5 afios [12], siendo este el motivo de que las ventanas
orbitales para un vuelo directo de la Tierra a Psyche sigan una distribucién periédica con
periodo de 5 afios.

4.1.3. Validacion de resultados y comparativa entre aproximacion
por conicas y Lambert

Para la validacion de los resultados, en [11] se realiza un estudio de una transferencia
interplanetaria mediante la resolucién del problema de Lambert para un vuelo de la
Tierra a Marte del que se aporta una tabla con valores obtenidos en funcién de las fechas
de salida, TOF, AV y de las velocidades al cuadrado en el infinito de las esferas de
influencia (C3d - velocidad en el infinito en la esfera de influencia del planeta de salida
y C3a - velocidad en el infinito en la esfera de influencia del planeta de llagada) para
un rango de fechas de salida desde el 1 de Enero de 2020 hasta el 1 de Enero de 2040.

Por consiguiente, para la validacion del cédigo implementado en el presente trabajo se
ha adaptado el cédigo para un vuelo orbital de la Tierra a Marte y para las fechas de
salida y limitaciones indicadas en el estudio que se realiza en [11]. Donde se ha de tener
en cuenta, que la mayor diferencia que se encuentra respecto al cédigo implementado
en el presente trabajo es que dicho estudio, considera Unicamente el AV al lanzamiento
para el estudio de las ventanas temporales. Calculandose por tanto una orbita de paso
a Marte pero que no se queda orbitando alrededor de Marte.
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Salida + flyby

Salida [km/s] Llegada [km/s]

[km/s]
Error
Trayectoria Salida Llegada [Zg.:] c;;j C3d A:;‘]‘” AVt ?3? C3a | AV,
[%]

T-M 17/07/20  27/01/21 194 13,20 0,03%
T-M 24/08/20 10/10/21 412 16,50 0,18%
T-M 09/07/22  30/03/23 204 18,43 0,07%
T-M 15/09/22  04/10/23 384 13,79 0,08%
T-M 04/10/24 13/09/25 344 11,19 0,22%
T-M 12/10/24  20/05/25 220 17,73 0,05%
T-M 30/10/26  20/08/27 294 9,14 0,06%
T-M 13/11/26 10/08/27 270 10,88 0,27%
T-M 02/12/28  18/10/29 320 8,93 0,03%
T-M 10/12/28  20/07/29 222 9,05 0,11%
T-M 27/01/31  05/08/31 190 9,00 0,11%
T-M 22/02/31  08/01/32 320 8,24 0,17%
T-M 04/07/31 10/10/32 464 21,62 0,02%
T-M 06/04/33 01/10/33 178 8,42 0,08%
T-M 28/04/33  27/01/34 274 7,78 0,17%
T-M 23/06/35  05/01/36 196 10,20 0,11%
T-M 14/08/35 03/10/36 416 17,52 0,08%
T-M 21/08/37  07/03/38 198 17,07 0,08%
T-M 06/09/37 07/10/38 396 14,85 0,23%
T-M 28/09/39 24/09/40 362 12,18 0,05%
T-M 30/09/39  01/05/40 214 18,66 0,05%

Tabla 5. Comparativa entre los valores obtenidos por el cédigo implementado en el presente trabajo
(columnas en azul) y los valores obtenidos de [11] para una transferencia interplanetaria de vuelo directo
de la Tierra a Marte.

De acuerdo a los valores mostrados en la Tabla 5, donde el maximo error para el AV,
es del 0,27 %, se valida el cédigo. Pudiéndose ser la causa de la diferencia de los
valores obtenidos, diferencias en los datos planetarios tomados en cuanto a la masa y
radio, o por los valores de las efemérides utilizadas en [11] que puedan presentar
pequefias diferencias con las obtenidas para este trabajo. Ya que no se conocen los
valores que se utilizan para el célculo en [11] ni la fuente de donde se obtienen.

En cuanto a la validacion de los resultados del caso de estudio de la aproximacién por
cbnicas. En la Tabla 6, se presenta una comparativa entre valores minimos que se
obtienen para el método de la aproximacion por cénicas y valores minimos obtenidos
para el caso de la resolucion del problema de Lambert ya validado.

En cuanto a dicha comparativa, los valores obtenidos para el caso del método de la
aproximacion por conicas, se comparan con los valores del AV al lanzamiento y el AV
a la llagada, para el minimo AV total que se obtiene por el método de resolucion del
problema de Lambert. Comparandose los valores para dos casos diferentes, uno para
el caso estudiado de Lambert donde se consideran 6rbitas elipticas y no coplanarias y
otro para un caso de resolucion del problema de Lambert donde se fuerza que las 6rbitas
sean coplanarias y perfectamente circulares.
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AV al AV ala

. AV total

lanzamiento llegada [km/s]

[km/s] [km/s]

Aproximacion por conicas 4,991 -4,880 9,871
Lambert orbitas elipticas 5,282 -4,304 9,586

Error relativo, Lambert _orbltas elipticas 5.83% 11,80% 2.89%

y no coplanarias [%]

Lambert Orbitas coplanarias y circulares 5,020 -4,874 9,894
Error relativo, Lambert Orbitas 0.58% 0.12% 0.23%

circulares y coplanarias [%]

Tabla 6. Comparativa de valores de AV obtenidos para el método de aproximacion por conicas y por el
método de resolucién del problema de Lambert.

Para los valores mostrados en la Tabla 6, se puede apreciar como el error relativo para
el primero de los casos es elevado, siendo esto debido al hecho de que, para la
resolucion del método de la aproximacidn por cénicas, las érbitas de los planetas se han
considerado perfectamente circulares y elipticas. Lo cual tiene un efecto importante en
cuanto a los valores requeridos de los AV necesarios para la realizacion de la
transferencia orbital.

Debido a esta discrepancia en los valores minimos de los AV para el valor minimo del
AV total obtenido para el método de la aproximacion por cénicas y para la resolucion del
problema de Lambert, se realiza una segunda comparativa para la resolucién del
problema de Lambert donde se han forzado que las O6rbitas sean perfectamente
circulares y coplanarias. Lograndose esto forzando que, en la lectura de las efemérides
de los planetas, los valores leidos para la i, e, Q y w valgan 0 en todos los casos.
Validandose por tanto, los resultados obtenidos segun el método de la aproximacion por
conicas, ya que la diferencia entre los valores obtenidos segun el segundo caso de
resolucion del problema de Lambert y el método de la aproximacion por cénicas, es
debido que pese a que se ha forzado que las 6rbitas que sigue Lambert sean
completamente circulares y coplanarias, los valores de las anomalias verdaderas leidos
siguen siendo los correspondientes a la Orbita real de los planetas, lo cual introduce un
cierto error en el calculo de los resultados obtenidos por este método cunado se
pretende obtener la solucion para 6rbitas completamente circulares y coplanarias.

4.2. Transferencia interplanetaria Tierra — flyby —
Psyche

A continuacion, se pasan a presentar los resultados obtenidos para la transferencia
interplanetaria desde la Tierra hasta Psyche, pasando por un planeta en el que se realiza
un flyby, estudiandose el caso del flyby en Venus y en Marte. Posteriormente se validan
los resultados obtenidos.
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4.2.1. Problema de Lambert con flyby

En cuanto a las soluciones obtenidas de ventanas de lanzamiento para la resolucion del
problema de Lambert con flyby, en la Tabla 7 que se muestra a continuacion, se
muestran los valores para los cuales se resuelve el problema de Lambert para el flyby
en Venus y para el flyby en Marte.

Steps de
Rango Ranao Max. AV Max. AV salida de la
Planeta Fechas de 9 g considerado al considerado Tierra,
- TOF T-V TOF V-P . .
de flyby lanzamiento [dias] [dias] lanzamiento alasalida llegaday
[km/s] [km/s] salida del
flyby
01/01/20
Venus 01/01/30 [40-350] [300-1100] 6 9 4-2-2
01/01/20
Marte 01/01/30 [80-500] [200—-900] 6 8 2-2-2

Tabla 7. Valores estipulados para la resolucién del problema de Lambert para flyby en Venus y en Marte
para una transferencia orbital de la Tierra a Psyche.

Flyby por Venus

A continuacién en la Figura 24 se muestran los resultados del AV total para los valores
estipulados en la Tabla 7 en el caso del flyby por Venus y para los valores estipulados
en el apartado “5.2. Especificacion del proyecto” en los que se recogen los valores del
radio de la 6Orbita de estacionamiento en la Tierra y de la de Parkin en Psyche (cabe
destacar que para el caso del sobrevuelo por Venus, no se filtr6 para el valor del AV
total, motivo por el cual la escala de valores de la figura se eleva hasta los 15 km/s).
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Figura 24. Ventanas de lanzamiento para una transferencia orbital de la tierra a Psyche, pasando por Venus
en funcion del AV total optimizado para la fecha de paso por el flyby que minimiza el AV total.
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Comparando dicha figura con las figuras mostradas para la resolucién del caso de vuelo
directo, se puede apreciar como los contornos no son cerrados, esto es debido al filtrado
que se ha realizado de los datos, ya que los datos que se muestran en la Figura 24,
para un dia dado de lanzamiento de la Tierra y otro de llegada a Psyche, se han filtrado
los valores en funcién del dia de paso por el planeta donde se realiza en flyby que hace
que el AV total requerido por el vuelo orbital sea minimo.

A continuacién, en las Figuras 25, 26 y 27 se muestran los valores filtrados en funcion
del AV total obtenido para la fecha de paso por el flyby que optimiza el resultado.
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Figura 25. Ventanas de lanzamiento para una 6rbita de la Tierra a Psyche, realizando
un flyby en Venus, en funcién del AV al lanzamiento.
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Figura 26. Ventanas de lanzamiento para una 6rbita de la Tierra a Psyche, realizando
un flyby en Venus, en funcion del AV en el flyby.
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Transferencia desde la Tierra hasta Psyche pasando por
Venus, para el minimo impulso aportado en el fly by
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Figura 27. Ventanas de lanzamiento para una 6rbita de la Tierra a Psyche, realizando un
flyby en Venus, en funcién del AV a la llegada.

Fly by por Marte

Finalmente, en la Figura 28, se muestran los resultados del AV total para los valores
estipulados en la Tabla 7 para el caso del flyby por Marte y para los valores estipulados
en el apartado “5.2. Especificacion del proyecto” en los que se recogen los valores del
radio de la oOrbita de estacionamiento en la Tierra y de la de Parkin en Psyche.
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Figura 28. Ventanas de lanzamiento para una transferencia orbital de la tierra a Psyche, pasando por
Marte en funcién del AV total optimizado para la fecha de paso por el flyby que minimiza el AV total.
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A la vista de los resultados mostrados por la Figura 28, cabe destacar que de las dos
maniobras de flyby estudiadas para llegar a Psyche, el flyby por Marte serd el mas
interesante, ya que aparte de dar mas opciones en cuanto a fechas de lanzamiento
respecto de la maniobra de vuelo directo. La maniobra de flyby por Marte nos permite
ahorrarnos peso, ya que los valores minimos mostrados del AV total requerido para
alcanzar Psyche mediante una maniobra de flyby en Marte, son menores que los valores
minimos del AV para el caso de flyby por Venus y para el caso del vuelo directo.

Finalmente, antes de realizarse una comparativa entre el caso del vuelo directo y el del
vuelo con flyby por Venus y Marte de los valores minimos y de las ventanas de
lanzamiento existentes que nos permiten llegar a Psyche, se muestran los valores de
los AV al lanzamiento, en el fly by y a la llegada a Psyche en las respectivas Figuras,
29, 30y 31.
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Figura 29. Ventanas de lanzamiento para una 6rbita de la Tierra a Psyche, realizando un
flyby en Marte, en funcion del AV al lanzamiento.
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Figura 30. Ventanas de lanzamiento para una 6rbita de la Tierra a Psyche, realizando un
flyby en Marte, en funcion del AV en el flyby.
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Transferencia desde la Tierra hasta Psyche pasando por
Marte, para el minimo impulso aportado en el fly by
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Figura 31. Ventanas de lanzamiento para una orbita de la Tierra a Psyche, realizando un
flyby en Marte, en funcion del AV a la llegada.

Al igual que en el caso del flyby por Venus, se puede apreciar como el factor limitante
de las ventanas de lanzamiento para el AV total obtenido, es el AV al lanzamiento para
el eje de abscisas y el de la llegada para el de ordenadas.

Esto es debido al proceso que se ha seguido de optimizacién, ya que el eje de
ordenadas va en funcién del tiempo de vuelo entre el flyby y Psyche, para cuyos casos
los valores de las AV permanecen constantes, siendo por tanto debido a esto que los
valores que limitan superior e inferiormente a las ventanas de lanzamiento seran por
tanto los valores del AV que se deba de aplicar a la llegada a Psyche.

Obtencion de las ventanas de lanzamiento para flyby por Venus v por Marte

Finalmente, en la Tabla 8 se muestran los valores minimos de cada ventana de
lanzamiento, en rojo se indican las ventanas que no cumplen con las especificaciones.

Trayectoria Salida Llegada TOF [dias] Min. AV,,, [km/s]
T-M-P 15/03/20 28/03/22 743 (171+572) 7,282
T-V-P 15/11/20 26/07/22 618 (88+530) 11,214
TV-P 02/11/20 14/02/23 834 (106+728) 13,089
T-V-P 22/01/21 29/01/23 737 (169+568) 10,820
T-M-P 03/05/21 30/10/23 910 (310+600) 7,589
T-V-P 21/10/21 08/07/23 625 (145+480) 12,889
T-V-P 06/04/23 18/02/25 684 (94+590) 10,994
T-M-P 15/06/23 01/06/25 717 (119+598) 10,398
T-V-P 07/07/23 06/05/25 669 (157+512) 10,964
T-V-P 22/03/24 18/10/25 575 (179+396) 11,819
T-M-P 21/06/24 19/08/26 789 (217+572) 7,291
T-M-P 25/06/24 07/09/27 1169 (345+824) 8,467

Tabla 8. Ventanas de lanzamiento obtenidas para trayectorias con flyby en Venus y Marte.
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4.2.2. Validacion de los resultados

En [11] hay datos publicados sobre un estudio realizado de una transferencia
interplanetaria mediante la resolucién del problema de Lambert para un vuelo de la
Tierra a Marte realizando una maniobra de asistencia gravitatoria en Venus. Por lo tanto,
para la validacion de los resultados obtenidos, mediante el cédigo implementado para
Lambert para el estudio de transferencias orbitales con maniobra de flyby, se
implementara dicho cédigo para el caso estudiado en [11] y se compararan los valores
obtenidos con los aportados por dicho estudio.

En cuanto a los valores mostrados en la comparativa, se ha de mencionar, que al igual
que en el caso del apartado “4.1.3. Validacién de resultados y comparativa entre
aproximacion por cénicas y Lambert”, donde se validaban los datos obtenidos con datos
tomados del mismo estudio, los AV;,; considerados en dicho estudio son Unicamente los
AV al lanzamiento siendo por tanto los valores de los AV;,; mostrados en la comparativa
mucho menores a los AV totales que se muestran en los resultados.

A continuacién, en la Tabla 9 se muestra la comparativa de resultados obtenidos para
una fecha de salida especifica, un TOF especifico hasta el Venus y un TOF especifico
hasta Marte. Obteniéndose en funcion de dichos valores el AV;,; y las velocidades al
cuadrado en el infinito de las esferas de influencia (C3d - velocidad en el infinito en la
esfera de influencia del planeta de salida y C3a - velocidad en el infinito en la esfera
de influencia del planeta de llagada) para un rango de fechas de salida desde la Tierra
del 1 de Enero de 2020 hasta el 1 de Enero de 2040.

. Salida + flyby
Salida [km/s] (km/s] Llegada [km/s]
. . , C3d AVt C3a Error
Trayectoria  Salida Flyby Llegada TOF [dias] 7] C3d 7] AVt 7] C3a %]
306
T-V-M 14/09/23 19/02/24 16/07/24 (158+148) 26,02
340
T-V-M 19/03/28 20/08/28 22/02/29 (154+186) 26,80
362
T-V-M 28/01/30 11/07/30 23/01/31 (166+196) 25,00
354
T-V-M 26/07/34 09/12/34 15/07/35 (136+218) 14,25
T-V-M 11/06/36 22/11/36 11/05/37 334 24,26
(164+170)| =
T-V-M 19/04/39 25/08/39 15/08/40 484 20,09
(128+356) | ©

Tabla 9. Comparativa entre los valores obtenidos por el cédigo implementado en el presente trabajo
(columnas en azul) y los valores obtenidos de [11] para una transferencia interplanetaria de vuelo con
asistencia gravitatoria de la Tierra a Marte pasando por Venus.

En funcién de los resultados obtenidos, se puede ver como las diferencias son muy
pequefias, salvo en el caso de salida de la Tierra para el 28/01/30 (donde el valor que
se obtiene por el método implementado en el cédigo esta puesto en rojo debido a que
en el célculo para dicho valor el AVrz es mayor al valor estipulado de 300 m/s) y para el
11/06/36, dando en ambos casos valores del error relativo cercanos al 5 %. Ahora bien,
estas diferencias se pueden explicar al igual que en el caso anterior, a las posibles
diferencias en los valores de las masas y radios de los planetas, asi como en posibles
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diferencias para las efemérides tomadas (siendo mayor el efecto negativo que tiene en
este caso, al verse envueltas las efemérides y valores de la masa y del radio de un tercer
planeta, asi como por el hecho de que la distancia recorrida por la nave es mucho mayor
propagandose mas los errores).

Ademads, en el caso de estudio del sobrevuelo existe una diferencia afiadida ya que
mientras que el estudio realizado en [11], se considera instantaneo el tiempo que tarde
el satélite en realizar el flyby. Sin embargo, el cédigo implementado en el presente
trabajo, calcula el tiempo de sobrevuelo y lo considera previo a la resolucion del segundo
problema de Lambert afectando esto al célculo de los AV;,; mostrados en la Tabla 9y
siendo esto motivo de la mayor discrepancia de los datos.

4.3. comparativa de competitividad de las fechas de
lanzamiento.

En este apartado se muestra a continuacion en la Tabla 10, lo valores del AV total
minimo, para todas las ventanas de lanzamiento obtenidas mediante trayectorias
orbitales de vuelo directo y mediante trayectorias con flyby en Venus y Marte.

Min. AV

Orbita Salida Llegada TOF [dias] Km/s

Competitividad

T-P 02/09/20 25/12/21 = 9,59 Si
T-V-P 15/11/20 26/07/22 618 (88+530) 11,214 No
T-V-P 22/01/21 29/01/23 737 (169+568) 10,820 Si

_ TMP 030521 30023 910(310+600) 7889 S

T-P 03/11/21 07/09/23 = 10,696 Si

T-P 15/12/21 12/05/23 = 11,594 No

T-P 18/01/23 13/08/24 = 10,487 Si

T-P 10/02/23 24/06/24 = 11,092 No
T-V-P 06/04/23 18/02/25 684 (94+590) 10,994 Si
T-V-P 07/07/23 06/05/25 669 (157+512) 10,964 Si

T-P 20/02/24 24/02/25 = 11,629 Si
T-V-P 22/03/24 18/10/25 575 (179+396) 11,819 No

Tabla 10. Fechas de los minimos DV requeridos para todas las ventanas de lanzamiento calculadas.

Los valores de la Tabla 10 que muestran si una ventana de lanzamiento es competitiva
0 no, dependen de si para un rango de dos o tres meses, existe una fecha posible de
lanzamiento que requiera un AV menor que el minimo existente para dicha ventana de
lanzamiento.
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Cabe mencionar que en los casos de flyby por Marte con salida el 03/05/21 en el primer
caso y el 25/06/24 en el segundo, se deberia de estudiar si estas son competitivas o no
en comparacion érbitas de transferencia para maniobras no impulsivas. Siendo asi, que
en el caso de que existiese alguna ventana de lanzamiento en esas fechas para
maniobras no impulsivas se debera estudiar de si en funcion de los diferentes
requerimientos de AV, si dichas maniobras de flyby por Marte son competitivas 0 no con
las trayectorias no impulsivas. Recuérdese que la oOrbita disefiada por la NASA tarda
aproximadamente 3,4 afios (siendo la 6rbita disefiada por la NASA una orbita para una
maniobra no impulsiva [2]) y los tiempos que se tarda en llegar a Psyche de acuerdo a
las transferencias de flyby por Marte mencionadas, se aproximan a dichos valores de
TOF.
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5. PRESUPUESTO Y ESPECIFICACION DEL
PROYECTO

Esta seccion, comprende el coste del presupuesto estimado para la realizacion del
presente trabajo fin de master en el cual se indica por un lado el presupuesto requerido
para la realizacion del mismo, y por otro indica cuales son las especificaciones técnicas
que se han de cumplir en el proyecto.

5.1. Presupuesto

A continuacion, en este apartado se calculan los costes conllevados por la realizacion
del proyecto. Donde se desglosa el presupuesto en funcion de los costes asociados al
personal envuelto en el desarrollo del proyecto, los costes en funcién del hardware y del
software empleado, asi como otros costes de acceso a fuentes de informacién y de
material de dibujo e impresién.

Recogiéndose el total de los costes del proyecto en la Tabla 11.

Personal del proyecto 13.485,50 €
Hardware 169,95 €
Software 159,70 €

Otros 315,17 €
Subtotal 14.130,32 €
IVA 21 % 2.967,37 €
Total 17.097,69 €

Tabla 11. Presupuesto de los costes derivados de la realizacién del presente proyecto de fin de master.

5.1.1. Costes asociados al personal

Los costes asociados al personal son aquellos costes derivados del tiempo de trabajo
requerido por las diferentes personas envueltas en el proyecto. Donde se tiene en
cuenta el sueldo del autor del proyecto a titulo de ingeniero graduado y el sueldo de los
tutores del proyecto a titulo de doctores. Mostrandose dichos costes en la Tabla 12.

Subtotal sin IVA

Cantidad Categoria Coste [€/h] Tiempo [h] €]
3 Doctor 38,85 20 2.331
1 Ingeniero graduado 24,79 450 11.155,5
Total 13.485,5 €

Tabla 12. Costes asociados al personal en la realizacion del proyecto.
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5.1.2. Hardware

En este apartado se consideran los costes de amortizacion del hardware empleado
segun un coeficiente de amortizacion lineal proporcionado por la Agencia Tributaria [12]
para “equipos de procesos de informacion”. Siendo el Hardware utilizado un ordenador
portatil ASUS GL552VW y un ordenador de torre HP Pavilion 24-XA0988NS, calculando
el coste de los equipos de acuerdo al precio actual de mercado.

A continuacion, se muestran los costes asociados al hardware en la Tabla 13.

. . Tiempo de Coef. de Subtotal sin
Cantidad Categoria Coste [€] uso [n?eses] amortizacion IVA [€]
1 Ordenador portatil 924,79 7 0,25 134,86
1 Ordenador de torre 842,15 2 0,25 35,09
Total 169,95 €

Tabla 13. Costes asociados al hardware utilizado.

5.1.3. Software

En este apartado, en funcion del coeficiente de amortizacion lineal proporcionado por la
Agencia Tributaria [13] para “sistemas y programas informaticos”, se muestran en la
Tabla 14 los costes calculados asociados al software utilizado en la realizacion del
proyecto. Donde el software utilizado ha sido, MatlabR2018a y CATIA V5.

. . Tiempo de Coef. de Subtotal
Cantidad Categoria Coste [€] uso [n?eses] amortizaciéon sin IVA [€]
1 Matlab R2018a 661,16 7 0,33 127,27
1 CATIA V5 1070,25 1 0,33 29,43
Total 156,7 €

Tabla 14. Costes asociados al software utilizado.

5.1.4. Otros costes

Finalmente, en la Tabla 15 se muestran los costes que no se recogen en los apartados
anteriores, siendo estos los derivados de la impresién del documento, material de dibujo
empleado (compas y regla) y de material de investigacion (libros y acceso a fuentes de
informacion).

Cantidad Categoria Subtotal sin IVA [€]
Mathematical Aspects of Classical and
L Celestial FI)\/Iechanics [9] RHLEY
1 Orbital Mechanics for Engineering Students [7] 69,01
1 Fundamentals of astrodynamics [10] 10,98
1 Material de dibujo 33,06
1 Impresion del trabajo 43,28
Total 315,17 €

Tabla 15. Costes ajenos al personal, al hardware o al software utilizado.
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5.2. Especificacidon del proyecto

En cuanto a las especificaciones del proyecto, el proyecto se basa en la obtencion de
ventanas de lanzamiento para Orbitas interplanetarias de transferencia desde la Tierra
hasta Psyche, donde dichas ventanas de lanzamiento se estudiaran en funcién de los
AV que se deben de aportar al vehiculo espacial para que este sea capaz de llevar a
cabo la misién, estando el valor maximo de dichos AV, limitados por cierto valor maximo
(limitando por tanto la cantidad de combustible que el satélite podra llevar a bordo, lo
cual afecta al peso de la nave).

A continuacién, se enumeran los requerimientos con los cuales debe de cumplir el
presente proyecto, asi como las limitaciones técnicas que afectan al céalculo de las
ventanas de lanzamiento y el rango de dias de lanzamiento para el cual se estudian las
posibles ventanas de lanzamiento.

e Célculo de una 6rbita de transferencia interplanetaria desde una 6érbita de
estacionamiento en la Tierra hasta una 6rbita de parkin en Psyche.

e Valor méximo del AV total que se puede aplicar al vehiculo espacial: 12 km/s

¢ Valor maximo del AV que se puede aplicar al vehiculo en el perigeo de la 6rbita
de flyby: 300 m/s

¢ Rango de fechas de lanzamiento desde la Tierra: 1 de Enero de 2020 hasta el
1 de Enero de 2030.

e Orbita de estacionamiento en la Tierra a 320 km de altitud

¢ Orbita de parkin en Psyche a 50 km de altitud
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6. CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

6.1. Conclusiones

e En este trabajo se desarrollan herramientas para el célculo de ventanas de
lanzamiento desde la Tierra hasta el asteroide 16-Psyche, siendo estas
herramientas de gran utilidad, ya que una parte muy importante del estudio de una
mision orbital, radica en conocer las fechas éptimas de lanzamiento para las cuales
se realizara la trasferencia interplanetaria. Siendo dichas herramientas generadas
en el presente estudio, muy eficaces para la realizacion del estudio preliminar de la
obtencién de la fecha inicial de lanzamiento. Asimismo, dichas herramientas
permiten el estudio de posibles fechas de lanzamiento mediante técnicas de
asistencia gravitatorias, con las cuales se pueden reducir los AV que se han de
aportar mediante el consumo de combustible a la vez que se pueden cubrir posibles
fechas de lanzamiento las trayectorias directas de un planeta a otro no son capaces
de cubrir.

e Se destacar, la importancia de las consideraciones realizadas a la hora de
comprender los resultados obtenidos. Ya que debido a las enormes distancias que
son recorridas en misiones interplanetarias, cualquier pequefia simplificaciéon mal
hecha afecta enormemente a la 6rbita resultante, debido a la propagaciéon de los
errores a lo largo del tiempo en el cual transcurra la mision. Siendo por tanto las
fechas de lanzamiento obtenidas en el presente estudio, fechas de lanzamiento
orientativas para la realizacion de transferencias orbitales.

e Gran complejidad en las consideraciones que se han de realizar y de tener en cuenta
en el caso de estudio de la transferencia orbital con maniobra de asistencia
gravitatoria para la resolucion mediante el método de aproximacion de conicas para
un caso genérico. Siendo la complejidad debida en su mayor parte, al amplio rango
de posibilidades en la realizacion del flyby en funcion de si este se realiza en un
planeta interior o exterior al de partida, asi como por el hecho de si el flyby se realiza
de manera previa al apogeo o perigeo, segun el caso, 0 una vez que se pasa dicho
punto.

e Se obtienen buenos resultados para posibles fechas de lanzamiento de vehiculos
espaciales en misiones interplanetarias a 16-Psyche, ya que estos indican que la
realizacién de dichas orbitas de transferencia es posible dentro de los rangos limites
estipulados para la especificacion del proyecto, pudiéndose reducir en gran medida
el requerimiento de AV, realizando maniobras de asistencia gravitatoria en Marte.

e El cédigo implementado en el presente trabajo se ha realizado pensando en la
mision del calculo de una transferencia interplanetaria de la Tierra a Psyche. Sin
embargo, dicho cdodigo es facilmente adaptable al estudio de transferencias orbitales
cuyos cuerpos celestes de salida y de llegada sean diferentes de los inicialmente
estipulados. Lo cual permite la posibilidad de la creacién de una base de datos para
fechas posibles de lanzamiento de misiones orbitales interplanetarias entre
diferentes cuerpos del sistema solar.
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6.2. Trabajo futuro

En cuanto a las posibilidades de desarrollo futuro del presente trabajo, existen diversas
posibilidades, las cuales siguen dos ramas principales, una en la que se completa el
presente trabajo optimizando el cédigo y estudiando en mas profundidad las
transferencias interplanetarias para maniobras impulsivas y otra en la que partiendo de
la base de este trabajo se pasa a calcular las ventanas de lanzamiento para el caso de
maniobras no impulsivas donde se deberia realizar la integracién de las ecuaciones
utilizadas para el calculo de la trayectoria de la nave. A continuacion, se enumeran las
posibles vertientes del desarrollo futuro del presente trabajo.

Finalizar y depurar el cédigo para el método de aproximacion por cénicas con flyby
para un caso genérico del planeta de flyby en una érbita interior o exterior a la del
planeta de lanzamiento y con la posibilidad de entrada al flyby antes o después de
llagar perigeo o apogeo (en funcidn de si el planeta de donde se realice el flyby es
interior o exterior al planeta de lanzamiento) de la érbita previa al flyby.

Optimizacién del cédigo y generacion de una base de datos para lanzamientos a
diversos planetas y asteroides. La cual podria ser utilizada posteriormente para el
disefio de un vehiculo espacial para la realizacion de alguna de las trayectorias
calculadas.

Disefio en profundidad del vuelo orbital por fases de una nave para la que sea
considerada como la fecha de lanzamiento optima.

Estudio de sensibilidad de los métodos calculados en el presente trabajo ante la
introduccion de perturbaciones orbitales.

Estudio del célculo de las ventanas de lanzamiento en el caso de transferencias
orbitales interplanetarias para maniobras no impulsivas y posterior estudio de la
sensibilidad del efecto de las perturbaciones orbitales en las soluciones obtenidas.

Estudio de ventanas de lanzamiento para maniobras orbitales para 6érbitas de
transferencias interplanetarias que consideren maniobras impulsivas y no impulsivas
para la misma orbita (salida de las esferas de influencia de manera impulsiva y vuelo
alrededor del Sol impulsivo). Asi como un posterior estudio de la sensibilidad de los
resultados ante las perturbaciones orbitales.
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