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6 MEZIPLANETARNI LETY

Prizkumné lety na jina nebeskd télesa a meziplanetarni lety se jiz staly trvalou soucdsti
nateho Fivota. Cilem téchto letd je poznani blizkého i vzdaleného kosmického prostoru,
jeho? souéasti je i nade civilizace. Vedle mnoha vyzkumnych automatickych sond, které
jsou vysilany k planetdm nasi Slune¢ni soustavy, jsou jiz soucasti kosmickych misi také
lety s lidskou posddkou. Doposud to byly lety knasemu nejblizéimu nebeskému
souputniku Mésici a v brzké dobé se oéekdva prvni meziplanetarni let k planeté Mars.

Meziplanetarni lety jsou dleZitou soucasti mechaniky kosmického letu, a je jim
vénovana znaénd pozornost v souvislosti s novymi planovanymi pruzkumnymi lety do
kosmického prostoru. Cilem je, kromé jiného, hledani ¢asove i ekonomicky optimalnich
trajektorii k planetdm a jinym kosmickym télesim jako jsou asteroidy, planetky a
komety.

V nasledujici &asti se budeme zabyvat jen vybranymi problémy meziplanetarnich letd,
mezi néZ jsou zafazeny otazky stanoveni sfér vlivu nebeskych téles, lety k planetam po
Hohmannovych trajektoriich. Dale to budou problémy stanovovani odletovych a
priletovych trajektorii metodou navazovéni kuZelosecek a gravitacni manévry. Postup
Fefeni je zpracovan na zakladé metod uvedenych v literatufe [23] za urcitych
zjednodusujicich predpokladi uvedenych nize.

6.1 Sféry vlivu nebeskych téles

Doposud jsme rozebirali pohyb kosmickych téles za predpokladu gravitacniho pusobeni
pouze jednoho centrélniho télesa metodami vyplyvajicimi z problému dvou téles. PFi
meziplanetarnich letech v nadi Sluneni soustavé se kosmické letadlo pohybuje pod
gravitaénimi uéinky Slunce, Zemé a dal3ich pfirozenych nebeskych téles. V soustavé
Slunce-Zemé je kosmické letadlo tfetim télesem a tudiZ metody odvozené pro pohyb
dvou téles pro nade uUcely jiz pfesné neplati. Nicméng, meziplanetarni let mizeme
rozdélit na urcité &sti, v nichZ dominuje gravitaéni vliv jen jednoho télesa, v jehoZ sféfe
vlivu se pravé pohybujeme. Tim padem mGzeme pouZit dfive odvozené metody pohybu
kosmickych téles platné pro dvé télesa. Vznika otdzka, kam aZ saha sféra gravitacniho
vlivu daného dominujiciho télesa. Proto se zabyvejme nejdfive problémem stanoveni
sféry vlivu.

Uvaiujme nyni soustavu tii téles sestavajici ze Slunce o hmotnosti mg, planety o
hmotnosti mp a kosmického letadla o hmotnosti m,, kterd je uvedena na obr. 6-1.
Z obr. 6-1 pro polohovy vektor kosmického letadla viéi Slunci plati

R, =R+# (6.1)
Modul tohoto vektoru stanovime pomoci kosinové véty

2

RL=\/R2+r7-—2chosa=R 1—2(%)cosa+(%) . (6.2)
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6. Meziplanetarni lety

V kosmickém méfitku mazeme povaZovat vzdalenost planety i kosmického letadla o8
Slunce pfiblizné za stejnou, coz vyplyva i ze vztahu (6.2), kde pomérr/R < 1 a lze §
zanedbat a ddle uvazovat, Ze

(

Obr. 6-1 Definice polohovych vektori a pisobicich sil na soustavé tfi téles.

Pohybovou rovnici pro kosmické letadlo vzhledem ke Slunci, to jest v heliocentrick
inercialni soufadnicové soustavé, zapiseme nasledovné
my R, = Fis + Fip, (6-

kam v souladu s Newtonovym gravitaénim zakonem (2.5) dosadime za gravitacni sily
- mpmsg -

Fis = —k—5—R,, (65
R}

. mymp .

FLP = —K ?"3 ( v

Pozndmka k indexovdni. U dvojitého indexovani prvni index znati téleso, které
piedmétem plsobeni a druhy index oznacuje pusobici téleso. Vyznam indext: ,5%
Slunce, ,P“ - planeta, , L — kosmické letadlo.
Po dosazeni vztah( (6.5) a (6.6) do pohybové rovnice (6.4) dostavame vyraz vyjadrujie

zrychleni kosmického letadla
2 KiMg — Kmp

R, = ——RE—RL——T‘:,'—T, (6.-

coi ve zkracené formé zapiseme takto
R, = dys + Pre- (68
Rovnice (6.8) vyjadFuje vysledné zrychleni kosmického letadla, kde prvni Clen
3 KMg —
Ars = — 3l R,
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je primarni gravitacni zrychleni, které kosmickému letadlu udéluje Slunce a druhy ¢len

v rov. (6.8)
5 Kmp
the =t (6.10)
je druhotné zrychleni, které kosmickému letadlu udéluje planeta. Na toto zrychleni
pohlizime jako na poruchové zrychleni vyvolané planetou.
Podobné jako jsme sestavili rov. (6.4) sestavime pohybovou rovnici planety vzhledem

ke Slunci, tj. v heliocentrické inercialni soufadnicové soustaveé

mpR = Fop + Fos, (6.11)
kam opét v souladu s Newtonovym gravitatnim zakonem dosadime za odpovidajici
gravitacni silu f"pL = ‘I?'Lp dle rov. (6.6) a za gravitacni ucinek Slunce na planetu vztah

2 mpMmg —

Fps =—k e R. (6.12)

Po dosazeni a Upravé obdrzime rovnici pro zrychleni planety
rrs Kmy KMg -
R= 3 T ——R-B—R. (6.13)

Odeétenim vyrazu pro zrychleni dle rov. (6.13) od zrychleni daného vyrazem (6.7) a
apravé obdrzime rozdil zrychleni

iR Kmp *(1 " mL) ems | (RL)S 3 614)
= = — T _ - — — | — d i
. r3 ms) RI| " \R
Dosazenim za vektor ﬁL dle rov. (6.1) je moZno rovnici (6.14) upravit na nasledujici tvar
3
2 Kmp mL) Kkmg [ - (RL) )i
=— +—)—-—= 1-|— : 6.
=g r(l T {R[ L) | +7 (6.15)

Touto Upravou jsme ziskali rovnici pro zrychleni kosmického letadla vzhledem
k planeté. Uplatnime-li vy3e uvedené zjednoduseni vyjadiené rov. (6.3) a skute¢nost, 7e
m; < mp lze rov. (6.15) prepsat na konecny tvar

#=dyp + PLs (6.16)
kde prvni ¢len dp nyni vyjadiuje primarni gravitacni zrychleni kosmického letadla,
které mu udéluje planeta a po zjednoduseni nabyva tvar

Kmp
—T.
r3

(6.17)

dp =
Druhy ¢len v rov. (6.16) PLs v tomto pfipade vyjadfuje poruchové zrychleni kosmického

letadla zpGsobené Sluncem. Po zjednoduseni ma tvar
Kms

Pis= =37 (6.18)
Sestavime poméry modull poruchovych zrychleni a primarnich gravitacnich zrychleni
pro oba vyse uvedené pfipady. Nejprve pomeér poruchového zrychleni kosmického
letadla od Slunce a primarniho gravitaéniho zrychleni od planety

Kmg ;
Pis _ B2 _Ms(T
G R - iy R) ' (&15)
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Pomér modulu poruchového zrychleni kosmického letadla od planety a primarnihe
gravitacniho zrychleni kosmického letadla od Slunce s uvdZenim rov. (6.3) je roven
Kmp

oLl 2 2
Pee _ v?2 _Mp (E)
o0 20

Hodnota poméru p,s/a;s vyjadiuje miru vlivu Slunce, které zplsobuje odchylks
obéiné drahy kosmického letadla od keplerovské obéiné drahy, kterd by byla dana
pouze vlivem samotné planety. Bez vlivu Slunce by pomér Prs/a,p byl roven nule
Podobné pomér p;p/a;s je méfitkem miry rudivého vlivu planety na obéZnou drahe
kosmického letadla vzhledem k vlivu samotného Slunce na kosmické letadlo.

Pokud (p,s/a.p) < pip/as, pak to znamena, 7e rudivy vliv Slunce na obé&nou drahe
kosmického letadla kolem planety je mensi ne? rusivy vliv planety na ob&znou drd
kosmického letadla kolem Slunce.

Po dosazeni do vy$e zmin&né nerovnosti obdriime

mg r\3  mp (R\?
& S mele)®
coz prepiseme do vhodnéjii formy nerovnosti, ktera vyjadfuje relace mezi pomen
hmotnosti a poméry vzdalenosti
r mp\2/5
7= )

Nahradime-li znaménko nerovnosti rovnitkem, obdrzime hraniéni vyraz pro polo
ktery mlzeme priblizné povaZovat za vzdélenost vyznalujici sféru viivu dané planet
ktera se nachazi ve vzdélenosti R od Slunce

mP)ZIS (6
. 2]

sy = R (m5 :
Uvnitf této oblasti pfevaZuje gravitaéni Gcinek planety. Pohyb kosmického letadla §
fizen pohybovou rovnici vzhledem k planeté. Mimo tuto oblast dominuje pfitazlives
Slunce. Obézna drahy kosmického letadla je uréovana pohybovou rovnici vzhledem
Slunci. PFiblizné hodnoty polomérdi sféry vlivu pro néktera nebeska télesa jsou uvedes
v tab. 6-1, [28].

Tab. 6-1
e |t [l [ g
Merkur 112 400 Jupiter 48 210 000
Venuse 616 200 Saturn 54 560 000
Zemé 924 700 Uran 51 720000
Mésic Zemé 66 200 Neptun 86 810 000
Mars 577 200 Pluto 3 359 000
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6.2 Hohmannovy heliocentrické trajektorie letii k planetam

V 5. kapitole jsme se seznamili s Hohmannovymi prechodovymi drahami mezi dvéma
ob&inymi drahami kolem Zemé. Uvedené metody muzeme jednoduse aplikovat i pro
lety ze Zemé k planetam nadi Slunecni soustavy. V tomto pfipadé se bude jednat o
heliocentrické pfechodové drahy. Jak jsme jiz poznali, Hohmannovy drahy jsou
energeticky nejvyhodnéjsi, byt ¢asové narognéjsi. Pro jejich poufZiti je vSak tieba splnit
ur&ité podminky. Hohmannova pfechodova draha vyzaduje koplanarnost vychozi a
cilové drahy. Spole¢né te¢né body Hohmannovy drahy s vychozi a cilovou drahou musi
lezet na pfimce apsid (eliptické ob&zné drahy), respektive na jedné spojnici prochézejici
stfedem v pfipadé kruhovych obéinych drah. Prvni podminku miZeme u planet nasi
Sluneéni soustavy s pfijatelnou pfibliznosti povazovat za spinénou. S vyjimkou Merkuru
(i = 7°), véechny ostatni planety leZi téméf v jedné roviné, kterou je rovina ekliptiky.
Druhou nutnou podminkou je, aby se vdobé pfiletu cilovd planeta nachazela na
spravném misté. Cilovd planeta musi lezet ve spoleéném tecném bodé Hohmannovy
eliptické drahy a cilové drahy. Urlitym bonusem pro planovani a vypocet
Hohmannovych trajektorii je i ta skute¢nost, Ze s vyjimkou Merkuru (e = 0,2056) jsou
excentricity obéznych drah téméf nulové. Proto v dalsim povazujeme obéiné drahy
planet nasi Sluneéni soustavy za kruhove.

Jak jiz vyplyva z vyse uvedenych podminek pro pfelet po Hohmannové pfechodové
trajektorii je nutné, aby se cilova planeta v dobé pfiletu nachazela v koncovém bodé
Hohmannovy trajektorie. To vyZaduje spravné nacasovani odletu kosmického letadla
z vychozi obéiné dréhy. Je tfeba stanovit spravnou vzdjemnou polohu cilové planety
vzhledem k poloze vychozi planety tak, aby se mohlo uskutecnit setkani s cilovou
planetou. Setkanim se rozumi, bud’ dopad nebo pfistani napf. prizkumné sondy na
povrch planety nebo gravitatni zachyceni kosmického objektu cilovou planetou a
prevedeni na jeji ob&Znou drahu.

Stanovme nejdfive vzajemnou Ghlovou polohu planet (P;) a (Py), které se pohybuji na
kruhovych ob&inych drahach. Oba pFipady vzajemnych poloh planet jsou uvedeny na
obr. 6-2.

Casovou zménu pravé anomalie obou planet mizeme vyjadfit vztahy
0, = 0,9 + nyt, (6.22)
0, = 0,9 +nyt, (6.23)
kde 0,4 a @, jsou pravé anomdlie planet v case t = 0. Symboly n; a n, jsou oznaceny

stredni pohyby ((ihlové rychlosti) obou planet. Oznacime-li fazovy uhel mezi polohovym
vektorem planety (P,) a polohovym vektorem planety (P,)

@ =0;—0,,
mUZeme po dosazeni za pravé anomdlie dle rov. (6.22) a (6.23) stanovit vyraz vyjadrujici
zavislost fazového uhlu na ¢ase takto

@ = (029 — 019) + (np —nyt = o + (nz — M)t (6.24)
kde @, je fazovy Uhel v &ase t = 0. Rozdil (n, — n,) ve druhém clenu vyjadfuje uhlovou
rychlost pohybu planety (P,) viéi planeté (P,). Opét je tfeba rozlisovat, zda se jedna o
let z vniténi planety na vnéjsi, & naopak. Mohou nastat dva odlisné pfipady:
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a) Cilova planeta (P;) se nachazi vné ob&iné drahy planety (Py), (obr. 6-2a), pak stfedni
planeta (P;) pohybuje ve sméru hodinovych rugi¢ek vzhledem k planeté (P,).

b) Cilova planeta (P;) se nachazi uvnitf ob&iné drahy planety (Py), (obr. 6-2b), pak
stredni pohyb n, > n, a relativni Ghlova rychlost (n, —ny) > 0.To znamena, ze se

(P4).

oo

SRR

(@) (b)
Obr. 6-2 Vzdjemnd poloha planet pohybujicich se po kruhovych dréhdch kolem Slunce

Poloime si nyni otazku, kdy se bude opét opakovat stejna vzajemna poloha plane
definovana fazovym uhlem ¢, vcase t= 0. Predpoklddame-li, Ze fazovy uhe
definovany rov. (6.24) se meni s asem linearnd, pak to nastane po pOOtOCES
polohového vektoru planety (P,) o Ghel 360°, resp. 21 vidi planeté (Py). Odpovidajie
tas predstavuje periodu, kterd se nazyva synodickd perioda Ts. Za tuto periodu S
fazovy Uhel ¢ zméni z hodnoty ¢g na hodnotu (¢, + 2m) pro pfipad nz >Ny (obr. &
2b). Zménu fazového Uhlu béhem jedné synodické periody mizeme v souladu s ro
(6.24) zapsat nasledovné
Qo + (np —y)Ts = @o + 271,
odkud Ize pro n, > n, ziskat vyraz pro synodickou periodu
2

s

n, —ny
Podobné pro pfipad ny, <mny znazornény na obr. 6-2a bychom dostali alternativni vzt
2m

?’-'.1 - ?‘.'.2'

s

Oba ptipady mizeme vyjadrit jednim vztahem pro absolutni hodnotu relativni th

rychlosti
2n

_am 628
r— C

Ts =
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Vyjadfime-li stiedni pohyb planet znamymi vyrazy n, = 2n/T; a n, = 2n/T,, mizeme
synodickou periodu planety (P,) vuéi planeté (P;) stanovit také pomoci ob&inych dob
jednotlivych planet nasledovné
LT,

|T1 = T2| i
Na obr. 6-3 je schéma preletu po heliocentrické Hohmannové eliptické trajektorii
z vnitini planety na vnéjsi planetu. Hledejme nyni fazovy uhel ¢, definujici polohu
cilové planety (P,) v ¢ase odletu kosmického letadla z planety (Py), tj. v éase t = 0.
Dobu letu po heliocentrické Hohmannové draze z bodu ,a“ do bodu ,b“ stanovime
opét vyuZitim lll. Keplerova zédkona dle rov. (3.86), do niz za hlavni poloosu dosadime
nyni vyraz a = (R; + R,)/2. Doba letu je dana polovi¢ni hodnotou periody obéiné
doby Hohmannovy elipsy, coZ zapiSeme takto

T, = (6.26)

3/2

(6.27)

P, pfi pfiletu

P, pfi odletu

@

P, pfi pfiletu

Obr. 6-3 Definice fazového uhlu nutného pro setkdni s cilovou planetou.

Pravd anomalie kosmického letadla v okamziku pfiletu na planetu (P;) se rovnd m.
Zatimco se kosmické letadlo pohybuje po heliocentrické Hohmannové elipse, cilova
planeta (P,), kterd se pohybuje uhlovou rychlosti n,, urazi ze své okamzité polohy
v okamziku odletu kosmického letadla do bodu setkani ,,b“ Ghlovou vzdalenost n,t,,,.
Pak pocatecni fazovy uhel je v souladu s obr. 6-3 dan nasledujicim rozdilem Ghlovych
vzdalenosti

Qo =T — Nylgp. (6.28)
Proberme si nejprve pouziti Hohmannovy trajektorie pro prelet s vnitfni planety (P,)
pohybujici se na draze o mensim poloméru na vnéjsi planetu (P;) na draze o vétsim
poloméru (R, > R,), obr. 6-4a. Bod odletu ,.a” z vnitfni planety (P;) je v perihelu a bod
priletu ,b” k vnéjsi planeté (P,) je v afelu Hohmannovy heliocentrické eliptické drahy.
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P, pfi odletu P, pfi pfiletu

P, pfi odletu

(b)

Obr. 6-4 Hohmannova heliocentrickd trajektorie pro prelet kosmického letadla:
(a) z vnitini planety na vnéjsi planetu, (b) z vnéj$i planety na vnitini planetu.

Metody stanoveni potfebnych rychlostnich impulsd jsou stejné jako ty, které byly pro
Hohmannovu drahu odvozeny v kapitole 5. Odletovou rychlost kosmického letadla na
heliocentrickou pfechodovou drdhu mizeme uréit pomoci rovnice (3.93) s vyuzitim
specifického momentu hybnosti dle modifikované rov. (5.58) nasledovné

(6.29)

Jak je nam jiz zndmo zkapitoly 5, pro uskuteénéni odletu zvychozi planety na
Hohmanovu pfechodovou drahu je tieba kosmickému letadlu udélit rychlostni impuls
AVy; o vbodé odletu ,a“. Pouzijeme opét rovnici (5.38), kterou modifikujeme pro
heliocentrickou eliptickou pfechodovou drahu takto

2(R2/Ry)

T+ R/RD |

AVigg =Via— V1=V

Analogicky pro vypocet potfebného impulsu AV, vbodé pfiletu ,b" na cilovou
planetu pouZijeme modifikaci rovnice (5.39) ve tvaru

Z

AVigp =Vo—Vigp = V2 |1—

Jiné jsou jen symboly a vyrazy pro prvni kosmické rychlosti planet obihajicich kolem
Slunce. Pro odligeni od kruhovych rychlosti kosmickych objektd obihajicich kolem Zemé
budeme ozna&ovat heliocentrické kruhove rychlosti planet nasledovné. Prvni kosmicka
rychlost vychozi planety (P,) na ob&Zné dréze kolem Slunce je dana vyrazem

Vy; = us/Ry (6.32)
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a prvni kosmické rychlost cilové planety (P,) na obéiné draze kolem Slunce je dana

analogicky vyrazem
Vo =Vis/Rz, (6.33)

kde us je gravita¢ni parametr Slunce. TakZe vidy jde o prvni kosmickou rychlost, index
oznacuje planetu.

Ptipad pieletu po Hohmannové prechodové trajektorii z vnéjsi vychozi planety (P;) na
vnitini planetu (P,) je znazornén na obr. 6-4b. Bod odletu ,a” zvnéjsi planety (P,) je
nyni v afelu Hohmannovy heliocentrické pfechodoveé drahy a bod pfiletu LB kvnitini
planeté (P,) je v perihelu Hohmannovy eliptické prechodové drahy. Pro ptrechod
z vychozi kruhové obé&iné dréhy (1) o vétsim poloméru (R; > R,) na Hohmannovu
eliptickou drahu (H) Ize pouzit pro rychlostni impuls AV, v bodé odletu ,a“ stejny
vypocetni vztah (6.30). Nyni je vSak R, /R; < 1.

Podobné pro prechod z Hohmannovy eliptické pfechodové drahy (H) na nizsi kruhovou
obéinou drahu (2) pouzijeme pro vypocet potiebného impulsu AV, v bodé priletu
,b“ vztah (6.31). V obou bodech, jak v odletovém ,a“, tak v ptiletovém ,b” obdriime
zaporné rychlostni impulsy.

6.3 Stanoveni odletovych a priletovych trajektorii k planetam

V pfedchozi kapitole jsme fesili meziplanetarni let jako probléem heliocentrického letu
mezi planetami, které jsme mi¢ky pfedpokladali jako bodové télesa. NeuvaZovali jsme
sféry vlivu vychozich ani cilovych planet. UvaZovali jsme isté keplerovské drahy bez
jakychkoliv poruch v gravitaénim poli Slunce. Aviak pfi podrobnéjsim rozboru preletu
mezi planetami je tfeba uvazit skute¢nost, e Cést trajektorie se nachazi jak ve sféfe
vlivu vychozi planety (P,), tak ve sféfe vlivu cilové planety (P,), byt se jejich sféry vlivu
v kosmickém méFitku jevi jako body. Vzhledem k planeté je viak sféra vlivu natolik
velkd, ¥e ji nemtzeme zanedbat, protoze pohyb kosmického letadla ve sféfe vlivu je
uréovan pouze gravitatnim Gginkem planety, nikoliv Slunce. Vzdalenost hranice sféry
vlivu vzhledem k planeté (!) Ize v podstaté uvaZovat, Ze lezi v ,nekonecnu®.

Meziplanetarni let mezi dvéma planetami tedy sestdva ze tfi Casti: heliocentrické
trajektorie, kterd je urovéna gravitaénim Gcinkem Slunce a trajektoriemi ve sférach
vlivu vychozi planety a cilové planety, kde je rozhodujici gravitatni Ucinek zminénych
planet. Proto se celd trajektorie Fesi tak zvanou metodou navazovani kuZelosecek. Ta
spociva vtom, e se nejprve fedi heliocentrickdi Hohmannova elipticka prechodova
dréha mezi ob&ma planetami. Poté se ve sféfe vlivu vychozi planety fesi navazujici
odletova hyperbolickd draha. Nakonec se podobné ve sféfe vlivu cilové planety Fesi
navazujici pfiletova hyperbolicka draha.

6.3.1 Odlet z parkovaci obézné drahy kolem planety

Odlet kosmického letadla z vychozi planety je mozny v pfipadé, Ze kosmickému letadlu
udélime rychlost, ktera musi byt na hranici sféry vlivu rovna tzv. hyperbolickému
prebytku rychlosti V,,, ktery je vét3i jak nula. Na obr. 6-4a bylo uvedeno schéma preletu
kosmického letadla po heliocentrické draze zvnitfni planety na vnéjsi planetu nasi
Sluneé&ni soustavy. Nyni misto planet, doposud uvazovanych jako bod, zavedeme jejich
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sféry vlivu. Na obr. 6-5 je zndzornéna odletovd hyperbolickd trajektorie z parkovaci
kruhové drahy kolem vychozi planety (Py) v ramci jeji sféry vlivu. Na hranici sféry vlivu
vychozi planety musi byt heliocentrickd rychlost kosmického letadla rovnobéina s
rychlosti pohybu planety (P;) kolem Slunce V;, a pochopitelné mit i stejny
smysl. Rychlost planety V; je rovnobéina s asymptotou odletové hyperboly (obr. 6-5).
Pavodni rychlostni impuls AV, 4, nutny pro pfechod na heliocentrickou Hohmannovu
trajektorii, je nyni nahrazen hyperbolickym prebytkem V,, na ¢elni strané sféry vlivu,
Ve skuteénosti se zde jiz o zadny impuls nejedna. Hyperbolicky piebytek rychlosti must
byt vétsi jak rychlost planety. Jeho velikost viéi vychozi planeté (1) mGZzeme zapsat dle
rovnice (6.30) s prihlédnutim k rovnici (6.32) ve tvaru

Us 2(R2/R,)
Vo =Via—Vi= |—| |[——————1][. 6.34
e == Tk, | T+ Ra/RD 3

smér ke Slunci h
Ve ¥
" parkovaci OD p g
S s .
ﬂ -
. B AV,
asymptota &
e sféravivu ~ J Voo
4 ’

Obr. 6-5 Hyperbolicka odletova draha kosmického letadla z pericentra parkovaci
kruhové obéziné drdhy vnitini planety na vnéjsi planetu.

Jak jiz bylo fec¢eno, obvykle se odléta z kruhové parkovaci drahy, jejiz polomér je roven
vzdalenosti pericentra odletové hyperbolické drahy. Tento polomér je dan rov. (3.44),
v niz dosadime za® = 0

5% .1
Tul+e
kde p, je gravitacni parametr vychozi planety (P,), e je excentricita hyperboly a h je'
specificky moment hybnosti pro hyperbolu. Vyraz pro specificky moment hybnosti k
muzeme ziskat nasledujicim postupem. JelikoZ pro © = @, tj. pro r — oo (obr. 3-8) je
transverzalni rychlost na hyperbolické draze nulova, mizeme pro dalsi feseni pouzit
vztah (3.138), kam soucasné dosadime za parametr p dle rov. (3.38)

(6.35)

e

V.(0,) =V, = %esin 0.,. (6.36)

Pomoci goniometrické relace mezi funkcemi sin®,, = /1 — cos? @, a dosazenim dle
rov. (3.68) za cos ©,, = — 1/e obdrzime vyraz
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e?—1
e
Po dosazenim tohoto vyrazu do rov. (6.36) a Upravou obdrzime pro specificky moment

hybnosti vztah
B ;‘/‘,—lx/e2 =1 (6.38)

o0

sin@®, = (6.37)

Nyni vyraz pro specificky moment hybnosti dosadime do vyrazu pro vzdalenost

pericentra (6.35), odkud stanovime excentricitu hyperboly
YpV2
e=14+—, (6.39)
Hq
kterou dosadime do rov. (6.38), ¢imi ziskavame konecny vyraz pro specificky moment

hybnosti ve tvaru
2
h=r ’Vog il (6.40)
Tp

Pomoci specifického momentu hybnosti miZzeme nyni stanovit rychlost v pericentru dle

vztahu
h ' 2
Vp=—= |V3+ ﬁ. (6.41)
TP rp

Vzhledem k tomu Ze odlet je realizovén z kruhové parkovaci obéiné drahy o poloméru
r = 1p kolem vychozi planety (P;) je rychlost Vp shodna s prvni kosmickou rychlosti na
zvolené vychozi draze Vp =V, . Zrovnosti téchto rychlosti a pomoci vyrazu pro prvni
kosmickou rychlost V;, = /i, /Tp vyloucime vzdalenost pericentra z rovnice (6.41). Po
Upraveé ziskavame rychlost v pericentru

\*
Vo=V, |2+ 7o) (6.42)
1

Kone&né pomoci uvedeného vztahu miZeme urcit potiebny rychlostni impuls, ktery
musime udélit kosmickému letadlu, aby byl v pericentru uveden na hyperbolickou

odletovou drdhu
V 2
AVp=Vp =V, =V, | |2+ (Vi) —-1{, (6.43)
I

kde pozadovany hyperbolicky prebytek rychlosti V, je dan rovnici (6.34). Pozadovany
smér letu rovnobéiny srychlosti pohybu vychozi planety je dan uhlem g, ktery
stanovime z rov. (3.69) a pomoci rov. (6.39) upravime na tvar

B = arccos (}-) = arccos —‘ul-——] (6.44)
e 1 +1pViE
Uhel B je uhel mezi asymptotou a piimkou apsid hyperboly (obr. 6-5). Tento thel

zaroveri definuje pericentrum hyperboly, coi je soucasné bod odletu kosmického
letadla z kruhové parkovaci drahy vychozi planety na hyperbolickou odletovou dréhu.
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Podobné bychom fesili pfipad hyperbolického odletu z vnéjsi kruhové parkovaci d
na vnitfni planetu. Vzhledem k tomu, Ze v tomto pfipadé je tfeba rychlost kosmic
letadla sniZit, sm&fuje hyperbolicky prebytek V., = |Vjo — V4| na zadni strané hra
sféry vlivu v opaéném smyslu ne? rychlost vychozi planety V;. Odletova hyperbolich
trajektorie je zndzornéna na obr. 6-6.

smeér ke Slunci
asymptota

parkovaci draha

sféra viivu

Obr. 6-6 Hyperbolickd odletovad draha kosmického letadla z pericentra parkovack
kruhové obéziné drahy vnéjsi planety na vnitfni planetu.

Rovina odletové hyperboly je definovana vektorem I_/’;o a stfedem vychozi plane
Ztoho vyplyva, Ze roviny odletovych hyperbol mohou teoreticky leiet vrd
rovindch obsahujicich vidy stfed planety. Roviny hyperbolickych trajektorii mézes
pootacet kolem osy prochazejici fokusem, takZie hyperbolické odletové trajekto
vytvari svazek moznych trajektorii znazornénych na obr. 6-7. Odletové body (pericen
hyperbol) vytvari kruznici o poloméru rp cos 3, ktera je vlastné zakladnou vnit
kuzele s vrcholem ve stfedu planety (na obr. 6-7 zndzornén tmavé). Vrchol kuZele
totoiny s fokusem hyperboly a stfedem kruhové parkovaci drahy.

V, || Vs
svazek odletovych hyperbol = "3

kruznice odletovych bodu
(pericenter)

rpsmﬁ

Obr. 6-7 Svazek moznych hyperbolickych trajektorii pro odlety z bodu na kruznict
pericenter.

Vénujme se nyni dal$imu ddleZitému aspektu, a tim je poloha mista vypusténi a azif
vzletu na parkovaci drahu. Rovina parkovaci dréhy, ktera je totozna s rovinou odlete
hyperboly musi totiz sou€asné zahrnovat misto vzletu v okamziku vypusténi a nositel
vektoru rychlosti l_";, rovnobéznou s vektorem V. Z provoznich a bezpeénostn
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divodt ma kazdy kosmodrom stanoveny maximélni a minimalni azimuty vypousténi
nosnych raket. Na zakladé zemépisné sirky polohy kosmodromu a rozsahu pfipustnych
azimutii Ize dle rov. (4.164) stanovit odpovidajici rozsah moZnych sklont kruhovych
parkovacich obé&znych drah, na néz lze pfimo vypoustét kosmické objekty. Minimalni
sklon drahy (i) je dan pfimo zemépisnou Sifkou, na niz se kosmodrom nachazi.
Maximalni sklon drahy (imqx) j€ dan rovnici (4.164), avsak pro ptimé (progradni) drahy
je vidy men3i jak 90°. Na obr. 6-8 je uveden pfiklad, jak rozsah moznych sklond drahy
limituje polohy pericenter, z nichZ jsou moZzné odlety na hyperbolické drahy. Pokud jsou
znamy minimalni a maximaini sklony drahy, pak odletové body z parkovaci drahy na
hyperbolické drahy mohou leZet pouze mezi body A a B na kruznici pericenter. Diky
rotaci planety nastava pfilefitost pro odlet na parkovaci drahu s maximalnim sklonem
dvakrat za den. Jednou v bodé ,1“ a podruhé po pootogeni mista vzletu do bodu ,2“.
Maximalnim sklonem parkovaci drahy je definovan hyperbolicky odletovy bod A. Cim
menéi bude imgy, tim bude mensi Uhlova vzdélenost mezi body A a B na kruznici
pericenter. Kosmické téleso vyvedené v bodé ,3“ azimutem x = 90° na kruhovou
parkovaci drahu s minimalnim sklonem dréhy i, definuje jediny mozny bod odletu na
hyperbolickou dréhu, bod B.

Obr. 6-8 Limitni sklony parkovacich kruhovych drah rozhoduji o pfipustnych rovindch
hyperbolickych odletovych trajektorii.

Priklad 6.1

Zadani:

Stanovte rychlostni impuls potfebny pro uvedeni kosmického letadla z kruhové parkovaci
obéiné drahy Zemé v zadané vyice na heliocentrickou trajektorii k Marsu. Déle stanovte
polohu pericentra pro odletovou hyperbolickou drahu.

Potfebna data:

Vyéka kruhové parkovaci dréhy u Zemé H = 250 [km],
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Polomeér Zemé ry = 6378 [km],

Vzdalenost Zemé od Slunce R, = Ry = 1,496.10° [km],
Vzdélenost Marsu od Slunce Ry = Ry = 2,279.10° [km],
Gravitatni parametr Zeme Uz = uy = 398600 [km3s72],
Gravitani parametr Slunce us = 1,327.101 [km3s7%].
Reseni:

a) Vypoget prvni kosmické rychlosti pro parkovaci drdhu kolem vychozi planety (Zemé)
it Br=g 398600
h~ |y, +H 6378+ 250

b) Vypoéet hyperbolického piebytku rychlosti pro odlet provedeme dle rov. (6.34). Rovnicl
pfepideme na nasledujici tvar

oo (e 2R, | 1,327.10% 2(2,279.108) 4
*~ IR, | /Ry +R:2 = |71,496.108 | 1,496.108 + 2,279.10° ¥
V, = 2,9433 [km s'].

¢) Pro vypoet potfebného rychlostniho impulsu v pericentru pro vyvedeni na odletovou
hyperbolu pouZijeme rov. (6.43)

= 7,7549 [kms™'].

AVo=Vo—V, =V, | [2+ =) _ 1| = 77549 2+(‘7"9‘1’332 1
pP= VP Th T L Vi, o 7,7549)

AVP = 3,600 [kms_ll.
d) Poloha pericentra je definovan thlem S, ktery stanovime dle rov. (6.44)
rp =17z +H=06378+ 250 = 6628 [km],

8 (1) ( My ) 398600 ]
— C —_— -y —_— — »
arccos (| = arccos {77 | = 8T8 398600 + 6628(2,9433%)

B = 0,50725 [rad] = 29,06 [°]

6.3.2 Prilet k planeté a piechod na obéznou drahu

Pokud neni tkolem kosmického letadla cilovou planetu zasdhnout nebo obletét, ale
umistit kosmické letadlo na obé&inou drahu u cilové planety, pak musi byt spinény
uréité podminky. Asymptota piletové hyperbolické drahy musi byt zvolena v takové
vzdalenosti d od stredu planety, aby bylo dosazeno pericentrum hyperboly 7p ve
spravné vysce pro zavedeni brzdiciho rychlostniho impulsu AVp.

Probereme nejdfive prelet s vnitini planety na vnéjsi planetu dle obr. 6-4a. Kosmicke.
letadlo pfiléta na hranici sféry vlivu po heliocentrické eliptické draze rychlosti Vigpe
ktera je men3i nei heliocentricka rychlost cilové planety V. Proto kosmické letadlo
vstupuje do sféry vlivu cilové planety na jeji celni hranici s hyperbolickym prebytkem
rychlosti V,, vici cilove planeté, tak jak je uvedeno na obr. 6-9. Obé rychlosti jsou
Hohmannovy heliocentrické pfechodové drahy paralelni, takze hyperbolicky pFebyte

rychlosti V., na hranici sfery vlivu je vici cilové planeté (!) dan vztahem
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(6.45)

dréha planety (2)

ety (Zemé)

.. (6.34). Rovnici

)

5.10° |

K sféra viivu
ni na odletovou

433)2 i Voo
549 ' v, ¥
Obr. 6-9 Pfilet z vnitfni planety a pfechod kosmického letadla na obéznou drahu u
vnéjsi cilové planety. |

Pro dany hyperbolicky pfebytek rychlosti V,, a vzdalenost pericentra 1, muZeme
00 dopocitat excentricitu pfiletové hyperboly dle vySe odvozeného vztahu (6.39), kde vsak
m , nyni bude vystupovat gravitacni parametr cilové planety u,

rpVE
e=1+ ) (6.46)
Ha

Pokud nebude kosmické letadlo zachyceno na zamyslené obéiné draze u cilové
planety, nasleduje bud' jeho tvrdy dopad na povrch planety, nebo bude pokratovat po
pfisluiné (nespravné) hyperbolické draze vletu kolem cilové planety. Po obletu
pericentra se dostava na odletovou &ast hyperbolické drahy a na hranici sféry vlivu
odléta stejnou rychlosti V,, jako pfi pfiletu. Jedinou zménou, kterd bude zplGsobena
planetou, je zména sméru odletu od planety. Uhel definujici zménu sméru asymptoty je
dan jen velikosti excentricity dle vztahu (3.70). Dosadime-li do zminéného vztahu
bezprostfedné za excentricitu e dle vyse uvedeného vyrazu (6.46) obdriime

bo obletét, ale
usi byt splnény
yolena v takové
yperboly rp ve

6-4a. Kosmické i
I'Y{'.‘.h|0‘5tl Viwo, 8§ = 2arcsin (—) = 2 arcsin (Lz) (6.47)
bsmické letadlo e Uy + 1pVs

kym prebytkem
rychlosti jsou u
olicky prebytek

Pro stanoveni potfebného rychlostniho impulsu AVp, kterym prevedeme kosmické
letadlo na obéinou drahu u cilové planety, je tfeba nejprve stanovit ve spole¢ném
pericentru rychlosti. Rychlost v pericentru hyperbolické trajektorie u cilové planety
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vyjadiime jednoduchym vztahem Vp, = h/7p, do néhoZ za h dosadime dle rov. (6.40)
pro iz

VPh = Vog P (6.4‘8)

Rychlost v témze misté (pericentru) na eliptické obé#né drahy kolem cilové planety
ur&ime dle vztahu (6.35), do ného? na pravou stranu dosadime p; a vyraz h =1pVpe. PO
uprave ziskéme vztah

1+e
Voo = il +e) (6.49)
Tp
Pozadovany rychlostni impuls stanovime z rozdilu obou vyse uvedenych rychlosti
2 l1+e
A = V= W= VBt b te) (6.50)

Tp Tp
Ze vztahu vyplyva, Ze nejvétsi impuls vyzaduje pfechod na kruhovou obéznou drahu
(e = 0). Pozadovany impuls klesa s rostouci excentricitou eliptické obézné drahy.

Minimalizace rychlostniho impulsu. Nejprve délenim rovnice (6.50) hyperbolickym
prebytkem rychlost V., prejdeme na bezrozmérové vyjadieni rychlostniho impulsu

_ AV 2, H(1+e)
——" = (14 = g 6.51
Ve Voo J rpV2 rpV2 (658
Zavedenim vyrazu pro bezrozmérovou vzdalenost pericentra zachytné elipsy ve tvaru
V2
n= ) (6.52)
|2

mazeme bezrozmérovy rychlostni impuls zapsat nasledovné

_ 2 1+e
My= [1+—~ ’ (6.53)
} n ‘ n

Pro nalezeni minima rychlostniho impulsu provedeme prvni derivaci vyrazu (6.53) pro
bezrozmérovy rychlostni impuls podle 7

d(AVP)_(_ 1 \/1+e) 3 6.54
&\ haE 2 T >3

Nyni poloZime tuto derivaci rovnu nule a z této podminky ziskame odpovidajici vyraz
pro bezrozmérovy parametr 7 ve tvaru

1—e
1+e
Dosazenim tohoto parametru do rov. (6.53) s pfihlédnutim k definici bezrozmérového
rychlostniho impulsu obdrZime vyraz pro minimalni rychlostni impuls ve tvaru

n=2 (6.55)
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AV —v 2 1+e _v 1-—e
Pmin — Yoo 1—5'-_ 2(1—8)_00 2 ’

To, e se jedna skutecné o minimum, mozeme potvrdit pomoci druhé derivace, kterou
ziskame derivaci vztahu (6.54) ve tvaru
d?(AV, 2n+3 3 s
;nzp) = [(n j- s Z*h ¥ e] nz. (6.57)

Dosazenim hodnoty n dle vztahu (6.55) do vyrazu pro druhou derivaci (6.57) se Ize
jednodude presvédcit, ze pro eliptickou drdhu (0 <e <1) obdrzime vidy kladnou
hodnotu druhé derivace, ¢imZ je spineéna podminka pro minimum rychlostniho impulsu
dle vztahu (6.56).
Optimdlni vzddlenost pericentra zachytné elipsy 1p ziskame dosazenim optimalizované
hodnoty 7 dle vztahu (6.55) do rov. (6.52), odkud bude
- 2u, 1 —e
TVZ1+e
Pomoci rov. (3.59) a rov. (6.58) mlzZeme stanovit rovné: vzdalenost apocentra zachytné
eliptické ob&zné drahy. Rov.(3.59) muZeme zapsat takto

1—e
e T
a po dosazeni do rov. (6.58), respektive porovnanim obou vyrazl ziskdvame vztah pro
vzdalenost apocentra zachytné elipsy

(6.56)

T (6.58)

Tp (6.59)

_ 2k
V2
Povéimnéte si, e vzdalenost apocentra zachytné obéiné drahy nezavisi na excentricité.

Kombinaci rov. (3.79), (3.66) a (3.38) muzeme stanovit vyraz pro vzdalenost asymptoty
priletové casti hyperboly od dréhy planety ve tvaru

Ta (6.60)

d —hz : (6.61)
_#2 m' '

Déle tento vyraz upravime dosazenim za specificky impuls hybnosti dle rov. (6.40) a za
excentricitu dle rov. (6.46) na tvar

d=1 |1+ . (6.62)
T'pvog
Zavedenim vyrazu (6.58) pro optimalni vzdalenost pericentra zachytné elipsy 7p do
odmocniny ve vztahu (6.62) obdrzime kone&ny vyraz pro vzdalenost d

gy L e, [ 6.63
TR T=e *Aji=¢ (6:63)

V pfipadé preletu z vnéjsi planety na vnitfni planetu, jeho? schéma je zndzornéno na
obr. 6-4b nutno uvazit, ze heliocentricka pfiletova rychlost kosmického letadla Vi, je
vitéi nez rychlost planety V;. Proto se kosmické letadlo bliZi k cilové planeté zadni Casti
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sféry vlivu, jak je znazornéno na obr. 6-10. Hyperbolicky prebytek rychlosti vidi cilove
planeté (!) je nyni dana relaci

Vm = Vkl,b_vz' (664)
planeté bereme vidy kladn&. Daléi postup je zcela

erbolické prebytky rychlosti vici
did : lanety na vnéjsi planetu.
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Obr. 6-10 Prilet z vnéjsi planety a prechod kosmického letadla na obéznou drdhu u
vnitrni cilové planety.

Priklad 6.2

Zadani:

Stanovte minimalni rychlostni impuls potfebny pro uvedeni kosmického letadla na obéinou
drahu kolem planety Mars se zadanou excentricitou. Dale stanovte optimalni vzdalenost
pericentra, obéinou dobu, vzdélenost asymptoty a uhel mezi pfimkou apsid a vektorem
rychlosti planety Mars.

Potfebnd data:

Excentricita obéiné drahy kolem Marsu e = 0,45 [1],

Vzdalenost Zemé od Slunce R; = Ry = 1,496.108 [km],
Vzdélenost Marsu od Slunce Ry = Ry = 2,279.108 [km],
Polomér Marsu ry = 3396 [km],
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sféry vlivu, jak je znazornéno na obr. 6-10. Hyperbolicky prebytek rychlosti vaci cilové

planeté (!) je nyni dana relaci

Voo = Virp—Va- (6.64)
Hyperbolické prebytky rychlosti viti planeté bereme vidy kladné. Dalsi postup je zcela
analogicky pfipadu pfeletu z vniténi planety na vnéjsi planetu.

asymptota
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Obr. 6-10 Pfilet z vnéjsi planety a pfechod kosmického letadla na obéznou drahu u
vnitini cilové planety.

Priklad 6.2

Zadani:

Stanovte minimalni rychlostni impuls potfebny pro uvedeni kosmického letadla na obéznou
drahu kolem planety Mars se zadanou excentricitou. Dale stanovte optimalni vzdalenost
pericentra, obéznou dobu, vzdalenost asymptoty a Uhel mezi pfimkou apsid a vektorem

rychlosti planety Mars.

Potfebnd data:

Excentricita ob&iné drahy kolem Marsu
vzdalenost Zemé od Slunce

vzdalenost Marsu od Slunce

Polomér Marsu
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Gravitagni parametr Marsu Uy = U = 42828 [km3s~2),
Gravitaéni parametr Slunce s = 1,327.10" [km3s~2).
Reseni:

a) Vypotet prvni kosmickeé rychlosti pro cilovou planetu (P,), kterou je Mars

b)

c)

d)

f)

g)

h)

s '1,327.1011
= '-: il e S, Y i
2= [p-= [2279.108 ~ 2 3 loms™]

Vypocet hyperbolického pfebytku rychlosti pro pfilet provedeme dle rov. (6.31)

2
V==V =W|1=- |7/ 73I
el JH(RJ&)]
2

V,=241303|1—- A 5
! ! ‘j?"*“ (2,279.108/1,496.108) [kms™1]

Vzdalenost apocentra obézné drahy kosmického letadla kolem Marsu je déna rov. (6.60)
2p; 2(42828)
T VZ T 264782
Optimalni vzdélenost pericentra eliptické ob&zné drahy stanovime pomoaci rov. (6.58)
2u,1—e 2(42828)1— 0,45
TVZ1+e 264782 1+045

Vypotet hlavni poloosy eliptické obéiné drahy kosmického letadla kolem Marsu uréime
ze vztahu (3.50)

T = 12218 [km].

- = 4634 [km).

ra+7rp 12218 + 4634
= > = 7 = 8426 [km]

Pro vypocet potfebného rychlostniho impulsu v pericentru pouZijeme rov. (6.56)

1—e 1-0,45 5
AVpmin = Voo |—5— = 26478 |—5—= 1,3885 [km s~1].

Vypodet vzdalenosti asymptoty od vektoru rychlosti planety dle vztahu (6.63)

d=rp

2 ’ 2
= 4634 |———— = 8837 [km].

1—e 1-045

Uhel mezi asymptotou a vektorem rychlosti planety Mars vypocteme dle rov. (6.44),
kam ovéem dosadime gravitacni parametr Marsu i,

S = arccos (l) = arccos (—iz—
e U, + 1pV2

B = 0,96596 [rad] = 55,34 [°].
Perioda ob&#né drahy kosmického letadla kolem Marsu je dana rov. (3.86)

r o | = 2 |B226 _ 23483 (5] = 6°31723"
A A 3= :

) 42828 ]
= arccos )

42828 + 4634(2,6478?)
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6.4 Gravitaéni manévry

Pro meziplanetarni lety jsou velmi uite¢né tzv. gravitaéni manévry, které se casto
pouzivaji zejména pfi letech k vnéjsim planetam nasi Sluneéni soustavy. Pfi téchto
manévrech se s vyhodou vyuZivaji oblety vybranych planet, které mohou poslouzit jako
externi zdroj energie. V zésadé mazeme vyuzivat dva druhy gravitacnich manévrd, které
se od sebe li& pouze zplsobem obletu planety vzhledem ke sméru heliocentrického
pohybu planety kolem Slunce. Na obr. 6-11 je uveden gravitacni manévr se zadnim
obletem, kterym se vyuZiva pohybova energie planety k urychleni a zméné smeru letu
kosmického letadla. Druhy mozny gravitatni manevr je znazornén na obr. 6-12. Jedna
se o gravitaéni manévr s celnim oblet planety. Pfi tomto gravitaénim manévru je
kosmické letadlo naopak zpomaleno s vyznamnou zménou sméru dalsiho letu.

Podivejme se nyni podrobné&ji na princip gravitaénich manévra.

smér ke Slunci

s sféra vlivu
— Y
TR v
P N a, L
: 21 v«u.z

<l

Obr. 6-11 Gravitaéni manévr se zadnim obletem planety.

Prilétajici kosmické letadlo ma na hranici sféry vlivu cilové planety (obr. 6-11) v bodé
,1“ heliocentrickou rychlost Vm,u ktera je dana souctem heliocentrické rychlosti
pohybu planety Va hyperbolického piebytku rychlosti kosmického letadla le vici
planeté na jeji hranici sféry vlivu

Virr =V + Vior. (6.65)
V bodé odletu ,2“ na hranici sféry vlivu planety ma kosmické letadlo rychlost
Vitz = V + Voo (6.66)

Zména rychlosti kosmického letadla je dana rozdilem obou vektord
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6. Meziplanetarni lety

AV = ﬁkl,z = Vku = (17 s sz) - (V + V:m).

se &asto co? se rovnéa rozdilu hyperbolickych prebytki rychlosti

Fl vtéChtO ﬁv’k{ =5 l'_;uoz ey _'001 — AVOO (667)
::;'tk{;tz Oba vektory Vi, 2 V.., sméfuji podél asymptot hyperboly a sviraji s pfimkou apsid
1tr;ckéh stejné uhly B. Diky zakonu sachovani kinetické energie maji moduly obou vektord
o ) ! = o
. stejnou velikost Vg = Vooz = V,,. Béhem manévru se vektor V3 pootoCi vzhledem
Zéru letu k vektoru V.., o uhel &. Vysledny vektor dany rov. (6.67) lezi ve sméru pfimky apsid a
2. Jedna sméfuje vidy od pericentra ke stredu planety. V pfipadé gravitatniho manévru se
névru je zadnim obletem planety (obr. 6-11) je patrné, e slozka vektoru AVM ve sméru rychlosti
ho letu. pohybu planety je kladny, zatimco pfi gravitaénim manévru s ¢elnim obletem planety je
tato slozka zaporna (obr. 6-12).
smér ke Slunci
® sféra viivu
e AN oy
12
=
- VW.Z
Obr. 6-12 Gravitaéni manévr s Celnim obletem planety.
1) v bods Pro dali rozbory zavedeme jednotkovy vektor ve sméru rychlosti pohybu planety éy a
g0 “T jednotkovy vektor sméfujici od stfedu planety ke Slunci &s. Nyni mulZeme
:ychlostl heliocentrickou rychlost kosmického letadla v pfiletovém bodé ,1“ vyjadrit ve tvaru
Veop VUCI = i "
4 Viia = (Vkm)vev + (sz,1)595, (6.68)
(6.65) kde moduly slozek vektoru Vkl,l ve zvolenych smérech jsou dany vztahy
(Vki.l)v = Vk!,l cosa, 4 (Vkl,l)_g = Vki,l sin aq. (669)
(6.66) Uhel @, je uhel mezi vektorem rychlosti planety V a vektorem rychlosti kosmického

letadla Vki,l v bodé ,1% Kladné smysly viech zde pouzivanych thll jsou proti sméru
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pohybu hodinovych ruticek. Na zakladé dfivéjsich poznatkl se muzeme presvédcit o
tom, ze Uhel a; je totoZny se sklonem heliocentrické drahy letu na hranici sféry vlivu ve

vzdalenosti R od Slunce. To znamena, ze skalarni slozky vektoru ve vyrazu (6.68) jsou
totoiné s transverzalni a radialni slozkou

(Vier), =Ver 3 (Via)s =Vr- (6.70)

Tyto slozky jsou dany vyrazy (3.137) a (3.138) s prihlédnutim ke vztahu (3.38) pro
parametr p

Vo1

Us 1 s .
= — Vig =— .
h1+e,c0s0, = e sindy, (678

kde hy, e; a ©; jsou veliCiny ptislusejici priletove heliocentrické trajektorii. Rychlost
planety vzhledem ke Slunci zapiseme
V =Véy, (6.72)

kde modul vektoru rychlosti je dan vztahem V = Jus/R.V bodé pfiletu na hranici sféry
vlivu v bodé ,,1“ bude rychlost kosmického letadla vici planeté déna vztahem

Voor = Vier — V. (6.73)
Vektor '.7001 zapiseme pomoci modulil a jednotkovych vektord
Vior = (Voo Dy + (Veo1)s8s, (6.74)
kde jednotlivé moduly slozek vektoru 17001 vyjadrime vztahy
(Voor)y = Vigacosa; —V a (Voo1)s = Vi sinay. (6.75)

Uvazime-li, Ze modul vektoru le na hranici sféry vlivu je Vi, (index ,1“ muZeme
vynechat), lze jej uréit pomoci vztahu

Vm = ﬁki.l cosa, — V)z + (Vkl,l Sin al)z = Jafkl,l)z b ZVR{JV + VZ_ (676)

Nyni, kdyZ zname rychlost V,, mGZeme pro zvolenou vzdalenost pericentra 7p vypotitat
specificky moment hybnost a excentricitu hyperboly, po niz se kosmické letadlo
pohybuje vzhledem k planeté, dle rov. (6.40) a (6.39)

2 rpV2
per R+,  s=ta——
Tp U

kde u je nyni gravitacni parametr uvazované planety.
Dale definujeme Uhel @; mezi vektorem V., a heliocentrickou rychlosti planety V
v pfiletovém bodé ,1%, ktery nalezneme pomoci slozek vektoru V.., definovanych rov.

(6.75)
V Vi 1sina
V) g, WATTTR (6.77)
Veo1lv Viga cosag =V
Podobné je definovan uhel @,V odletovém bodé ,2“ jako uhel mezi vektorem 17002 a
heliocentrickou rychlosti planety V. Svyuiitim Ghlu @, a dhlu pootoceni asymptoty é
dle rov. (3.70) jej stanovime takto

Q= arctg

@2 =1 +6. (6.78)
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PFitemi Uhel pootogeni asymptoty & je pro gelni oblet planety kladny (proti pohybu
hodinovych ruéi¢ek) a pro zadni oblet planety je zaporny.

Se znalosti Ghlu @, a uvéZenim skuteénosti, 7 modulem vektoru l_/'mz je také V,
(Veop = V1), mzeme vektor V., vyjadFit pomoci vyrazu
Vopy = Vio COS @ €y + Voo SIN Q@ €s. (6.79)

Heliocentricka rychlost kosmického letadla v odletovém bodé ,2“ je dana vektorovym
souctem

Viro =V + Veoz = (Via2) & + (Vi2) Es: (6.80)
kde slozky vektoru Vm,z jsou dany vyrazy
(Viiz), =V + Voo cOsgz 2 (Viez)g = Veo Sin @2 (6.81)
Pomoci téchto slozek stanovime transverzalni a radialni sloZky heliocentrické rychlosti
Vor=(Vii2), @ V2= ~(Via.2) (6.82)

Na zakladé posledné uvedenych velicin Vg, a V,, vodletovém bodé ,2” muzeme
kone&né stanovit parametry nové odletové heliocentrické trajektorie s vyuZitim dfive
stanovenych rovnic. Specificky impuls uréime z rov. (3.93)

h, = RVgs. (6.83)
Pouzitim rovnice drahy (3.44)
R= h—%-—i—— (6.84)
us 1+ e, cos0;

a vyrazu pro radidlni rychlost (3.138) s pfihlédnutim k rov. (3.38)
V., = e, sin0, (6.85)
h,

dopoéitame zbyvajici parametry heliocentrické drahy po opusténi sféry vlivu planety.
Pfitom mame na paméti, Ze gravitaéni manévr povazujeme za impulsni manévr, béhem
ného3 se heliocentricka vzdalenost kosmického letadla R ve sféfe vlivu nemeni.

Praktické poutiti gravitaénich manévri

Na moznost gravitaéniho manévru poprvé poukazal italsky matematik a astronom
Giuseppe Colombo (1920-1984), lépe znamy pod prezdivkou Bepi Colombo.

Gravita&éni manévry se jiz prakticky uplatnily v fadé meziplanetarnich letd kosmickych
sond. Poprvé byl tento manévr poutzit pii letu kosmické sondy Mariner 10 k planeté
Merkur v letech 1973-74. Kosmicka sonda byla vypuiténa nosnou raketou z KSC na
Floridé 3.11.1973. Po desetidennim letu byla provedena prvni korekce drahy (KD) pro
nasmérovani sondy kvnitfnim planetam. Druhou korekei 21.1.1974 byla draha
upravena pro let k planeté Venuse, kde byl zahajen gravitacni manévr (GM). Celnim
obletem planety Venuse byla kosmicka sonda zbrzd&na a nasmérovana k Merkuru.
Treti korekci drahy 16.3.1974 byla zpfesnéna draha do blizkosti Merkuru, kde sonda
provadéla védecké vyzkumy. Sonda se vratila k Merkuru jesté tfikrat a po vycerpani
pohonnych latek pro dalsi korekce drihy se stala umélou druici Slunce. Schéma
priib&hu letu je uvedeno na obr. 6-13.
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b. Meziplanetarni lety

V dalich letech byly mnohokrat pouZity dokonce vicenasobné gravitaéni manévry,
napf. pfi letech meziplanetarnich kosmickych sond Voyager 1 a 2 vypusténych v roce
1977 ke ¢tyfem vnéjdim planetam. Obé sondy po sérii urychlovacich gravitacnich
manévri dosahly rychlosti letu, kterd pfevy3uje rychlost potfebnou pro opusténi nasi
Sluneéni soustavy (I1l. kosmicka rychlost). V soucasnosti jiz opustily sféru vlivu Slunce a
pokracuji v dalsim letu do mezihvézdného prostoru.

90°

120°
2.KD21174 )

Zemé (5.4.74) ]
1.KD 13.11.73

150° / / 30°
GMu Venuse | y odlet ze Zemé
5274 I." _~ 3N.73
(.'“ {f "1‘ \Merkur (3.11.73)
- | | .
160 —[| |I \ l' || 1 ! 0
Zeme (29.3. 1 | . | |
eme (29 3 ?4]? uru;u,w\(” . ; / ;.' [Venude (3_11 ?3}
'.\ iy N \ | / /
210° \ 330°
3.KD 16.3.74 i _
\.\
240° L\ 300°
o\ prilet k Merkuru
210° \ 29374

Obr. 6-13 Prvni poufZiti gravitaéniho manévru pri letu meziplanetdrni sondy
Mariner 10 k planeté Merkur, zdroj NASA.

6.5 Tietia ¢tvrta kosmicka rychlost

Rychlost potfebna pro prekonani pfitaZlivosti Slunce a opusténi nasi Sluneéni soustavy
se nazyva lll. kosmickd rychlost. Pro stanoveni IIl. kosmické rychlosti, kterou je tfeba
udélit kosmickému letadlu pfi odletu z nékteré planety, vyjdeme z nasledujicich
zjiednodugenych uvah. Na hranici sféry vlivu (hranice sféry vlivu je pro planetu ,lokalni
nekone&no”, r = o) ma kosmické letadlo, pohybujici se po Unikové parabolické
trajektorii vzhledem k planeté, nulovy hyperbolicky pfebytek rychlosti (Vi,p = 0).
ProtoZe pfi nulovém hyperbolickém pfebytku rychlosti nemize opustit sféru vlivu, ma
vzhledem k planeté nulovou rychlost a tudiz se pohybuje stejnou rychlosti jako planeta
V = Vp. Ztoho vyplyva, 7e vzhledem ke Slunci se kosmické letadlo pohybuje prvni
kosmickou rychlosti V;. = V. Pro parabolickou (unikovou) rychlost v misté planety
vzhledem ke Slunci plati

V”s — V;S\/E - Vp\/i

Predpokladdme, e odlet je zvolen ve sméru, kterym planeta obiha Slunce po kruhové
draze. V tomto pfipadé muieme svyhodou vyuZit ob&iné rychlosti planety Vp. Pak
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6. Meziplanetdrni lety

v tomto sméru stadi zvétdit rychlost kosmického letadla vzhledem k planeté jen o
piirastek AV = Vy, — Vp. Na 2akladé principu zachovani energie muze byt celkova
kineticka energie potfebna pro dosaseni unikové rychlosti z gravitatniho pole Slunce
zapsana zavedenim pojmu I11. kosmicka rychlost takto

2
i VR (Vug—Ve)
m—=m——+m—5—
2 2
odkud pro poéetni odhad IIl. kosmické rychlosti obdrzime vyraz

2
Vig = JVT% + (Vis — Vp)". (6.86)

Podivejme se nyni na opacnou dlohu, misto opusténi gravitainiho pole Slunce hledejme
rychlost potfebnou pro zasaseni Slunce. Tato rychlost se nazyva IV. kosmickd rychlost.
V tomto pfipadé je tfeba kosmické letadlo ,zastavit” a pfimét k padu na povrch Slunce.
K tomu pouZijeme stejny vztah stim, Ze unikovou rychlost polozime rovnu nule

(Vi = 0)
Viv = ﬁvﬁ + (=Vp)2. (6.87)

Ve treti kapitole jsme uvedli giselné hodnoty prvni a druhe kosmické rychlosti pro
planetu Zemi. Dopliime nyni i ¢iselné hodnoty treti a ¢tvrté kosmické rychlosti.

Potfebna data:

Gravitaéni parametr Slunce s = 132,712438.10° [km3s7?],
vzdalenost Zemé od Slunce R, = 149,597871. 106 [km],
Prvni kosmicka rychlost V, =79 [kms™],

Druha kosmicka rychlost V=112 [kms™1].

Vypocet kruhové rychlosti planety Zemé kolem Slunce

I 132,712438.10° _ o i
p=VYis= g, = |149597871.106 " ;

Vypocet odpovidajici parabolické (Gnikové) rychlosti v misté Zemé vzhledem ke Slunci
Vi = 29,8V2 = 42,1 [kms™"].

Vypotet tieti kosmicke rychlosti, tj. rychlosti, kterou musime udélit kosmickému letadlu
na Zemi, aby opustilo nejen gravitaéni pole Zemé, ale také gravitacni pole Slunce

Vf” = J;ﬁ + (V”S - Vp)z = ﬁl,zz + (42,1 == 29,8)2 = 16,6 [kms—l].

Vypotet étvrté kosmické rychlosti, tj. rychlosti, kterou musime udélit kosmickému
letadlu, aby bylo mozno zasdhnout Slunce

Vv = ’v;} + (=Vp)? =11,22 + (-29,8)* = 31,8 [kms™1].

Porovnanim Ciselnych hodnot obou kosmickych rychlosti, vidime, Ze Uloha zéasahu
Slunce je energeticky mnohem naroén&jii ne? nik z gravitatniho pole Slunce.
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%~ NAVRATOVE PROBLEMY

7.1 Vseobecny uvod

Navratovymi problémy nazyvame tlohy mechaniky kosmického letu spojené s
fetenim bezpeéného navratu kosmického letadla z kosmu (obéZné drahy) na zadané
misto na povrchu Zemé nebo jiné planety po skonceni kosmické mise. Tyto zavérecné
faze kosmického letu jsou opravdu problémem, ktery spoliva vtom, Ze v prabéhu
sestupné faze az do pfistani musi byt pohlcena a rozptylena znacné velkd kineticka
energie. Napf. kosmické letadlo pohybuijici se na nizke kruhové obéiné draze ve vysce
h =300 km oplyva ekvivalentni specifickou kinetickou energii priblizné kolem
E/m =32 [M] /kg~']. Zpisoby mateni pohybové energie kosmického letadla zavisi na
tom, zda planeta ma, i nema atmosféru. Pak rozlisujeme dva zakladni zpUsoby
navratu: motoricky a aerodynamicky.

71.1 Motoricky navrat na planety bez atmosféry

Navrat, respektive prilet na planety bez atmosféry je moino uskutec¢novat pouze
aktivnim fizenim pomoci reaktivnich brzdicich a pfistavacich motoru. Znazornéni
pristavaciho manévru s vyuzitim brzdicich a pristavacich motort je uvedeno na obr. 7-1.

balisticky pfilet

trajektorie motoricky

pocatek brzdéni o
fizeného sestupu ~

horni hranice atmosféry
e

L3

povrch planety

misto pistani

Obr. 7-1 Aktivné Fizeny motoricky sestup kosmického letadla na povrch planety.
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7. Navratové problémy

Trajektorie sestupu je po celou dobu navratu sledovana a fizena palubnim pocitacem,
ktery vyhodnocuje parametry drahy (vysku, sklon a rychlost letu), na zakladé nichZ se
ovlada tah brzdicich a fidicich motor( az do pfistani (obr. 7-1).

7.1.2 Aerodynamicky navrat

Pro navrat a pfistani na Zemi a jiné planety, které maji atmosféru, se pouziva brzdéni
aerodynamickymi silami, pfipadné v kombinaci s pfedchozim zptsobem. Na obr. 7-2 je
znazornén typicky navratovy manévr kosmického letadla na planetu s atmosférou.
Navratovy manévr sestavé z nasledujicich casti. Nejdfive je pfiletova trajektorie, resp.
obésna driha kosmického letadla pomoci brzdiciho impulsu AV pfevedena na
sestupnou drahu, ktera je vné atmosféry, nebo se zanedbatelnym vlivem atmosféry.

apogeum

obéZna draha

\_perigeum

Obr. 7-2 Jednotlivé faze ndvratu kosmického letadla.

Tato prechodova eliptickd draha musi mit takové parametry, aby kosmické letadlo
vstupovalo na horni hranici atmosféry v ramci pfipustného rozsahu sklond drahy letu
(viz déle). Pohyb kosmického letadla vné atmosféry se fedi metodami uvedenymi ve
3. kapitole.

Poté nasleduje nejndroénéjsi faze - pralet hustymi vrstvami atmosféry. Tato faze zacina
na horni hranici atmosféry (bod A). Za smluvni horni hranici atmosféry Zemé se
povazuje vyska h = 100 — 120 km. V pribéhu sestupu kosmického letadla atmosférou
je tfeba zmafit znacnou kinetickou energii. To vée takovym zplsobem a po takové
sestupné trajektorii, aby nedoslo k nesadoucimu velkému aerodynamickému ohfevu a
pretizeni posadky a konstrukce kosmického letadla.

Posledni fazi navratového manévru je pristéni. PFistavani kosmickych lodi a navratovych
modult s posadkou nebo védeckymi pristroji se v souasnosti uskutecnuje pomoci
brzdicich a pristavacich padakovych systému (obr. 7-5). Pristani se uskuteériuje bud na
pevny povrch, nebo na mofskou hladinu. Pro pfistavani na pevny povrch se navic,
kromé padake, obvykle pouZivaji pomocné pristavaci raketové motory, kterymi se v
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