











































































































































































































































































































































































































XII NEKI KOSMICKI MANEVRI

Osim izbacivanja ve§tackih satelita u orbitu oko Zemlje, odn. nekog dru-
gog nebeskog tela i preleta sa jedne kruZne putanje na drugu u istoj ravni
samo na vifem ili niZem nivou, postoji niz tehni¢ki ostvarliivih manevara. Pri
tome je, napr., manevar prelaza sa neke kruZne putanje na Komplanarnu elip-
ti¢nu putaniu &ja je jedna ZiZa u centru polazne kruZne putanje ve¢ obuhva-
&ena teorijom prelaza sa jednog nivoa na drugi i ostvarena onom prelaznom
elipsom.

Osim toga mogu se posmatrati i preleti izmedu komplanarnih elipsnih orbita.
Kako je obino re& o transferu izmedu vesta&kih satelita Zemlje, gde je Zemlja
privlagni centar, ili izmedu planeta, kad je Sunce privlagni centar, takvi pre-
leti su uvek izmedu konfokalnih putanja.

Drugi, takode ostvarljivi manevri, jesu prelazi izmedu nekomplanarnih
orbita, napr. obrtanje orbitne ravni (popularno engleski: doglegging), spust, susret ili
sastanak (BcTpeya, rendevous) u meduplanetnom prostoru, izbacivanje sondi, oble-
tanje i spustanje na Mesec, zatim obletanje i spuStanje na razne druge planete itd.

1. Prelaz izmedu komplanarnih eliptiCnih putanja

Uodimo, dakle, prelaz sa elipsne
putanje (1) na drugu (2) komplanarnu
i konfokalnu (zajednitka ZiZa F) i to
po poluelipsi (¢) koja je tangentna: na
polaznoj u pericentru C i na drugoj
elipsi u apocentru D (sl. 50). @ je
Zemlja. '

Neka ekscentri¢nost prve elipse
bude ¢, a druge e,; njihovi pericentralni
potezi p,, i p,, a apocentralni p,, i
Paz- Za prelaznu (transfernu) putanju
bi¢e onda, prema ovim uslovima p, =

=Ppy i Par = Paz- Sl. 50

132
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Medutin:, pri kretanju po nekoj elipsi (sl. 51) sa ZiZom u F transverzalna
brzina u nekoj tadki, &ije su polarne koordinate p i v, bice

. . A
vycosp=pv=—, )
P
ako je v brzina u toj talki a ¢ uvgao izmedu
vektora brzine v i normale na poteg u tacki P.
Tada se iz (III, 34) s obzirom na (111, 49)
moZe napisati
1 A
— = — (1 +ecosv),
p A

a kako je prema (37)

A2=pz\'o=pvcos<p,

dobiva se za transverzalnu brzinu

vcoscp=\/%(l+e). 2)

S1. 51

1z ovog obrasca se onda za brzinu v,; u
pericentru C prve elipse, &ija je ekscentriCnost
e, dobiva (v=0, p=01i p=p,,)

‘vp,z\/l(l +e). 3

Da bi materijalna tacka od C nastavila da se kre¢e po transfernoj ehps:
(1), koja obuhvata polaznu elipsu (1), treba brzina v,, da se nelto poveca i da
postane brzina

\/a(l +ep), | 4)

jer su karakteristiéna gravitaciona Konstanta A i pericentralni poteg (Ppe=Pp1)
ostali nepromenjeni. Treba samo odrediti ekscentriénost e, pomocu pericent-
ralnog potega p,, polazne elipse i apocentralnog potega p,, druge elipse.

Naime, za transformisanu elipsu () imamo

1
Pal_ Pa2 - +el . (5)

Odavde se odmah sabiranjem korespondentnih &lanova srazmere dobiva

Paz  _ 1+e,
Po1tPaz 2
i najzad
29a2
1+ =—-to2 (6)

Pp1t Paz
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UnoSenjem ove vrednosti za 1+e¢, u (4) izvodi se potrebna brzina u pe-
ricentru C po transfernoj elipsi

2 " [22 /
Vpr = \[——— —-p—l—— = | — .I_P“_Z_?_p_l__ . (7)
Prt Ppl+Paz Po1 +Pa2/Ppl
Prema tome, povecanje brzine v, za prelaz sa polazne na transfernu elipsu iznosi

AV =Vp —Vp,. (8)

Iz obrasca (38) za ¢=0, p=p,, i e=e, dobiva se za brzinu kretanja po
elipsi (2) u apocentru izraz
\/ —(l1-¢). )
a2

i ovo treba ne$to smanjiti da bi se kretanje nastavilo po transfernoj elipsi od
apocentra D i treba da iznosi

A
”“‘:\/E, (1-e), (10)

jer se pri prelazu od jedne do druge elipse menja samo ekscentricitet.
Iz srazmere (5) izvodi se sabiranjem podesnih korespondentnih &lanova i

|—g=— 221 (11)
Pa2 + Ppl
UnoSenjem cvog izraza u (10) dobiée se za traZenu brzinu
V= 2h oo _ 2_2‘__1____ (12)

Paz Po1tPaz  VPaz 1+pazlpp
To znadi da je promena brzine u apocentru D

AVy=Vgy = Va, : (13)
i ukupna potrebna promena brzine za transfer iznosi
Av=Av,+AV,. (14)

: Vreme = trajanja preleta po navedenoj poluelipsi dobiva se iz Keplerovog
obrasca (XI, 34) .

1 / a’
AU

T =

gde je sad za transfernu elipsu

_ Ppl+Pa2
2

a

$to uneto u prethodni obrazac daje

i (Pp1+sz)
T= 21/— \/ (15)

Odredivanje koli¢ine potrofenog pogonskog materijala potrebnog za obav-
ljanje preleta kao i za to potrebne kineti¢ke energije izvodi se za odredano Av i
brzinu isticanja gasova ¢ na isti na&in kao i kod komplanarnih kruZnih putanja.
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2. Prelaz izmedu nekomplanarnih orbita

a. Ako je pri tome re¢ o prelazu izmedu kruZnih orbita jednakih polu-
pre¢nika oko istcg privlaénog centra, onda se prosto radi samo o promeni na-
giba prvobitne orbite prema ekvatorskoj ravni, odn. o obrtanju ravni date
putanje oko linije &vorova (prava preseka obe putanjske ravni) za odredeni
ugao. Tada u jednoj od ¢&vornih tadaka (sl. 52) u kojima se uofene kruZne
putanje seku, napr. u tacki 4, treba promeniti samo pravac vektora brzine »
po putanji (1) za ugao Aa, bez promene intenziteta, da bi se kretanje nasta-
vilo po kruznoj putanji (2).

SI. 52

Kako, u ovom sluéaju, posle promene brzine na polaznoj orbiti, intenzi-
tet brzine treba da ostane nepromenjen, stanje slaganja brzina treba da izgleda
onako kako je to prikazano na sl 53, gde je trougao APQ jednakokrak, tj.

|40 |=|v+ Av.|=|v|=| 4P].

Neka je potrebna promena pravca brzine odredena uglom Aa, onda je, prema
slici, veli¢ina A v te potrebne promene data izrazom

Av,=2vsin—;~Aa, (16)

a ugao o koji obrazuje pravac promene brzine v sa pravcem prvobitne brzine
iznosi ’

c=——2— n—?Aa. (17)

Dakle, iako je ovaj manevar dosta delikatan, jer je neophodna velika
tatnost, ipak, nadelno posmatrano, obrtanje ravni putanje za odredeni ugao
radi prelaza na drugu kruZnu putanju jednakog poluprednika nije sloZeno —-
potreban je samo jedan impuls. Medutim, ako se uoti obrazac (16) onda se
odmah vidi da je ovakav prost manevar neracionalan i pcdesan samo za male
promene uglova nagiba, jer, napr., ako treba preéi na orbitu pcd pravim uglom
prema prvobitnoj, onda to zahteva promenu veli¢ine v prvobitne btrzine za

Voge = ¥ Vi!
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Pitanje prelaza sa jedne kruZne putanje na drugu kruZnu razliéitcg po-
lupre¢nika i nekomplanarnu sa prvom moZe se obaviti na dva nalina. Prvo,
obaviti prelaz sa date kruZne putanje na drugu komplanarnu sa polupreénikom
(ve¢im ili manjim) od prve, pa zatim, obrtanjem oko linije &vorova nove
kruZne orbite i one na koju treba prevesti pokretno telo, reéiti problem na
slican nadin kao u prethodnom sluaju. Medutim, naravno, moZe se prvo oba-
viti obrtanje ravni putanje u ravan traZene putanje za dati ugao pa zatim
izvesti prelaz izmedu komplanarnih kruZnih orbita.

Medutim, ako sa neke kruZne putanje treba preci na nekomplanarnu
eliptiénu putanju (Cija je ZiZa u centru prvobitne kruZne putanje) tada se ma-
nevar moZe izvesti na naredni nafin.

Neka poluprednik polazne kruZne putanje bude r i neka pericentralni i
apocentralni poteg one elipse, komplanarne sa krugom ¢&ija je ZiZa u centru
kruga C, a koja je veli¢ine nove eliptitne putanje, budu p, i p,. Ako tada ta
komplanarna, posredna elips1 (1) dodiruje osnovnu kruZnu orbitu (k) u peri-
centru A4, tada je p,=r, pa mora biti p,>r (naravno, moguce je razmatrati i
siuéaj gde je pomenuti dodir u apocentru B i tada je p,=r, a p,<r).

U sluéaju p,>r mora se u talki 4 povecati kruZna brzina v, (prvi impuls)
z2 Av,, tako da u toj tatki brzina po veliCini postane

Vo=V + AV,

Pri tome je za navedenu elipsu, prema (XI, 26), potrebna promena veli¢ine

’/pa l ’

jer je ovde r,=p,=r, a r,=p, Otuda proistie s obzirom na (XI, 22) da
brzina u pericentru, sa ovim oznakama, treba da ima veliinu

2 \/ A 2
= o= . 19
Y=Yk Jr/p,,%—l rorlp,+1 -9

Kad se brzina po ovoj elipsi u apocentru obeleZi sa v,, onda je s obzi-
rom na (III, 22 — zakon povriina) 1 (III, 39)

VoI =Vgpas (20)
i

v,2,~v§=2)\(—l——i)=2vk(l—-—r—), 1)

r fa Pa
pa se tako za veli¢inu brzine v, u aposentru dobiva se posle kraceg transformisanja

22 r \/ 2

T e — = — —_— 7 . 22
T, T T e e N et 1 22)

Kad se dospe u apocentar B ove prelazne elipse, onda se moZe izvesti
korektura orbitnog nagiba, kao i u slu€aju kruZnih orbita, za veliCinu (drugi
impuls)

Avl=2vasin—;—Aa, 23)
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ako ravan putanje treba obrnuti oko velike ose ove elipse za ugao A a«. Na.
taj nadin se moZe reéi da je obavljen prelaz sa date kruzne putanje na odre-
denu nekoplanarnu eliptiénu putanju, ali takvu &ija je velika osa (pericentar-
-apocentar) u ravni polaznog kruga.

Prethodni mehanizam prelaza sa kruZne na eliptiénu nekoplanarnu putanju
moZe se iskoristiti i za ostvarivanje prelaza sa jedne kruZnec putanje na drugu
kruZnu jednakog polupre¢nika a nekoplanarnu. Naime, u prethcdnom sluéaju,.
letelica se vra¢a u pericentar A4, posle obrtanja u B, sa ram'jom veliéinom
brzine v,. Prema tome, ako se sad brzina v, u perihelu smanji za Av,, onda
¢e se letellca postaviti u kruZnu orbitu u ravni obrnute elipse koja je potpuno
jednaka polaznoj kruZnoj putanji. Na taj se naéin manevrom sa tri impulsa.
postiZe traZeni prelaz.

Pri ovom nadinu kori$¢enja transferne elipse za prelaz sa jedne kruZne
na drugu nekoplanarnu putanju jednakog polupre&nika ukupna potrebna pro--
mena brzine posle tri impulsa, apsolutno uzev iznosi

[AvI=2]Av,|+]Av], (24).

lAV!=2"k [\/7/;;217[1+r/pasm Aa] } (25)

Kako utroSena energija pri transferu uopste zavisi od ukupne promene
brzine pri tome, bie razmera apocentralnog p, i pericentralnog p,=r pri opti--
malnom transferu za dato obrtanje

.1
sin— A a
2
Pa _ — (26):
g 1-2 sin —2‘— A o
I zaista, ako se (25) diferencira po p, dobice se
LI DY (rfpg+ 1) [1 —(r/p, +2) sin— A o @7)-
de,  ea
pa je optimalni transfer u slu¢aju
dlo|
do,

tj. kad je
.1
(r/pa+2)sm—é—Aa=l

odakle se izvodi (26). Lako je pokazati da je ova optimalnost minimum.

Iz obrasca (16) vidi se da potrebna promena brzine pri obrtanju putanj-
ske ravni zavisi, ne samo od ugla obrtanja, ve¢ 1 od brzine na mestu putanje
gde se brzina menja. Ova pak brzina zavisi cd visine letelice nad Zemljom,
odn. od njene udaljenosti od Zcmljinog centra i manja je na veéoj visini.
Stoga se koriSéenjem prelazne putan_]e moZe postaviti pltanje izbora mesta.
obrianja putanjske ravni i na taj nadin i optimalnosti energue potrebne za to.
obrtanje.
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Iz (26) proizlazi da je, za obrtanje A a~39°, g fr=1, i transferna elipsa
identiéna sa polaznim krugom. Kori$éenje ove tehnike je za uglove obrtanja
A «<39° nekerisno, §to se lako vidi, jer tada je p,<<r! Za uglove obrtanja
Aa>60° je ova tehnika neupotrebljiva jer je, za Aa=60° p,/r=00 a trans-
ferna elipsa postaje parabola. Praktiénu vrednost ovaj mechanizam preleta ima
samo u razmaku 39°<A a<60°.

b. Ako treba sa date kruine putanje preéi na drugu krufnu nekoplanarnu ali
razli¢itog polupretnika (veéeg ili manjeg), onda se kori$éenjem transferne elipse
moZe ovako postupiti.

Obe kruZne putanje imace isti centar (centar Zemlje C) i neka su kruZne
brzine po njima v, i v.,, pri éemu je r, polupreénik prvog, polaznog kruga (1)
a r, drugog, kona¢nog kruga (2) i recimo, r,<r,. Tada se postupak razlikuje
od oncg u prethodnom sluaju samo u tome §to se drugi impuls ne ograni-
&eva samo na promenu Av, pravca brzine u apocentru transferne elipse veé
se i sama brzina po elipsi poveéava za Av, tako da se dobiva nova eliptina
putania, u ovom slufaju vece velike ose elipse. Pri tome je ta promena
takva da pericentar te nove elipse leZi na traZenom krugu.

AN
\ L\
\ " f \ 7)
\ N
\ "'"'o
\\ Sa <
g\Jﬂ_ P / / (o]

KruZna brzina v, po datom krugu (1) (Sl. 54) odredena je obrascem

A
‘U“= ’;—.

Da se otpofne sa manevrom treba (prvi impuls) promeniti tu brzinu za

Av, =1, [\/;79.%_1_ - 1] , (28)
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da bi letelica predla na prvu pomoénu eliptitnu putanju &ja je ZiZa u centru
kruga C, a kako apocentralni poteg te elipse treba da bude veéi cd polupreé-
nika kruga (p,>r,), ta promena treba da bude povecanje brzine.

U apocentru A te transferne elipse se zatim pored promene brzine (drugi
impuls) Awv, prema (23) potrebne za obrtanje date putanjske ravni u ravan
traZenog kruga, bsz promene brzine, za ugao A« mora izvesti i promena A v,
veli¢éine brzine u samoj ravni nove putanje.i preSlo na drugu, recimo, veéu
elipti¢nu putanju. Pri tome je

A'v,,=2v,sin—;—Aa,

gde je
2 'U:l

Pl

-9

Vg = P1?

a v, obeleZava brzinu u pericentru prve transferne elipse.

Poveéavanjem A v, brzine kretanja u apocentru po obrnutoj pravoj elipsi,
jer bi inade bez toga letelica prodla ponovo kroz pericentar ranije putanje,
poveéava se velika ose ove elipse i tako prelazi na novu eliptitnu putanju
koja treba da dodiruje traZenu kruZnu putanju tako da njcn pericentar leZi na
toj traZzenoj kruznoj putanji.

Promena Ay, se moZe izvesti kao razlika brzina u apocentru nove
druge elipse i prve elipse, pri {emu je ekscentri€nost druge elipse e,. Imamo,
stoga

N e e B

= \/g [\/ pa/rf-k 1 \/p,,/r?+ 1 } ’ 29)

Pa— 1,
Pa+r2

pri ¢emu je

€,=

Brzina potrebna, medutim, za kretanje po novoj kruZnoj putanji iznosi

A
Y, =) —
h2 ’

r,

ali pri dolasku u pericentar brzina v,, letilice po drugom krugu bice

A 2
'Up2 = _’; rz/pa_*_ 1 ’ (30)

i ako je podeeno da bude p,=> v,,, mora biti v, <v

,2 1 traiena promena
veli¢ine brzine odredena sa

Av,, =74, =Yy
Ukupna promena brzine (Eetiri impulsa) iznosie tako

'AV'=lAvp1]+IAv¢|+IAval+’Avn,’
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odn. eksplicitno

Av=vk,{ r—~f—9—[l+rl/pa(25in—;—Aa— 1)]—1 +
12
2
+'Uk2[Jr—2/—P;—:T[l+fz/Pa]_l}. (31)

Odavde se moZe izvesti analiza uslova optimalnosti i odrediti granice
korisnosti izvodenja ovog manevra ua ovaj nafin, ali po§to je to, istina samo
rafunski, dosta sloZeno neéemo se na tome ovde zadrZavati.

¢.  Za izvodenje transfera (prelaza) izmedu dve nekoplanarne eliptine putanje
Jjednakih veli¢ina, dovoljno je samo u jednoj od preseénih tacaka tih putanja
na liniji &vorova izvesti obrtanje jedne ravni u drugu za dati ugao Ao prema
obrascu (23) kao bez ikakve promene veliéine brzine kao u sluaju dve jednake
kruZne putanje. Medutim, iz istih razloga koje smo tamo naveli u vezi sa pi-
tanjem optimalnosti izvodenja ovakvih prelaza i njihove veée ili manje koris-
nosti, koristi se i ovde mehanizam preleta potpuno analogan onome tamo, jer
je potrebna manja promena brzine, ako se obrtanje prema obrascu (5) obavi
na vecem rastojanju od centra privladenje. Zako u pogledu koriicenja energije
prelaz sa tri impulsa moZe biti racionalniji od cnoga na oko prostijeg sa sa-
mo jednim.

Ovde se postupa na ovaj nain. Prvo se u pericentru (ili apccentru) date
elipticne putanje prede na transfernu elipsu, po pravilu veéu cd date, poveca-
njem brzine. Zatim se u apocentru ove transferne elipse obrne njena ravan za
potrebni ugao Ao promenom brzine za Ao, kao i sludaju kcd kruZnih
putanja. Kad se onda letilica vrati u pericentar transferne elipse, ova se |
novom promenom brzine postavlja u poloZaj druge, traZene putanje. U nafem |
slu€aju se obrnuta transferna elipsa, koja je u cdnosu na polaznu eliptiCnu
putanju povecana, smanjuje do veliCine polazne eliptiéne putanje. Obrtanje je
oko velike ose date elipse.

Dakle, ako su p, i p, potezi u pericentru i apocentru date polazne pu-
tanje, a p, i p,, odnosni potezi transferne elipse (jer se pericentar polazne i
transferne elipse poklapaju) bi¢e brzina u pericentru polazne eliptiCke putanje

prema (19)
A 2
N L (32)
’ Nop pplpatl

a brzina u pericentru transferne elipse prema istom obrascu je -

P 2 '
v = \/~——m, (33)
P 0p PplPart |

tj. potrebni prvi impuls iznosi
Av,=v,—v,.
Kad letilica dospe u apocentar transferne elipse, njena brzina tamo bice
prema (22)
_fo |2 2

——————— (34
Par Pa¢ pp/ Pas+ 1 )

at
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Drugi impuls je sad promena brzine u apocentru prema (16)
Av,,=2v,,sin%Aa

za obrtanje putanjske ravni.

Najzad, posle povratka u zajedniki pericentar polazne i transferne elipse
treba ponovo dati impuls Av,, ali samo suprotnog 'smera od prvog impulsa
radi smanjenja brzine i veli€ine eliptiéne putanje da bi se tako pre§lo na elip-
tiénu putanju veli¢ine jednake polaznoj samo sad u drugoj ravni.

Prema tome, ukupna promena brzine (tri impulsa) iznosi

|Av]=2[Av,|+]Av,],
-odn. eksplicitno

5y 2 .1 Ky 2
A lzzx/ﬁ\/_.___[u oS0 —- A —2\/~\/w~—. )
4] o V Ppleat] Pl arSin 7 A o VY eulpat] (3%)

‘Ovo nije jednako odnosnoj prgmeni u slu€aju transfera izmedu nekoplanarnih
jednakih krugova, jer se polazi od druge brzine u prvom trenutku.

I ovde se mogu odrediti optimalni uslovi i korisnost pojedinih transfera,
ali se to obavlja sli¢no kao kod kruga 1 dobija se za minimum uslov

.1
sin — Aa
Par_ 2

IR TE (36)
pp ]—‘ZSjn ?Aa

.odakle se dobivaju ista ona ogranifenja kao kod kruga, tj.
%:/Pp= 1: i Par/Pp= .

Jo¥ se moZe pokazati da je poletni manevar bolje otpo&eti u pericentru
pego u apocentru polazne putanje, iako bi na prvi pogled bilo racionalnije
podeti u apccentru. Obiénim radunom to nije te§ko dokazati, ali s= u to ovde
neéemo upustati.

3. Susret

U svim slufajevima transfera sa jedne putanje na drugu dosad nije po-
stavljeno pitanje na koje mesto nove putanje i u kom trenutku treba da se stigne
famo. Prema tome, treba prouditi i pitanje tzv. susreta pri &emu se radi o
zadatku da dve letilice dodu na neko odredeno mesto u istom trenutku vre-
mena, tj. da se tamo sretnu, sastanu. Dakle, radi se o manevru prelaza sa
jedne putanje na drugu, o transferu, ali na naroliti nadin. Jer, prelazna
letelica, presretad (dostizal, interceptor) treba da prede s jedne putanje na
drugu, da tamo stigne u trenutku dolaska letilice sa kojom se sre¢e i da sa
njom ima iste karakteristike kretanja. To znali da tamo ne samo dostigne
{presretne) letelicu po putanji koja je cilj ve¢ i da nastavi da se kreée po toj
putanji, da ne§to smanji brzinu, ako bi inade presekla tu putanju ili nedto
‘poveca, ako bi je samo dodirnula i vratila se.
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Mehanizam ostvarenja randevua opisaCemo ovde samo u slufaju dve le-
telice koje se krecu po nekoplanarnim kruinim putanjama, razliitih polupreénika,
pri éemu se letelica koja je cilj susreta, krede na vedoj visini, tj. po putanji
kruga veéeg polupreénika. Svi drugi sluajevi s¢ mogu onda sastaviti pomocu
ovog primera i teorije drugih transfera o kejima je bilo re¢i. Napr. ako su
putanje cilja i presretala koplanarne izostaée prosto impuls potreban za obr-
tanje ravni. Sliéno tome, neophodno prilagodavanje je moguce i u slu€aju da
je putanja presretaa krug a cilja elipsa ili kad su ove eliptiéne.

Tako neka se letelica — neka kosmilka stanica kao napr. ,,Camore,
,.Skylab*¢ itd. krece po kruZnoj putanji polupre¢nika r,, dok se veStatki sate-
lit presretal — dopremaé nalazi izbaen na kruZnu putanju polupreCnika r,,
pri éemu je r,>r, i neka se putanje jedne i druge letelice nalaze pod uglom
od A« Tada se u trenutku kad presreta dostigne liniju ¢vorova (presek ravni
obe putanje) izvede impuls za obaranje putanje presretaca u ravan putanje cilja.

Potrebna promena brzine Av, za to iznosi prema (22)

1
Av1=2vklsin—2~Aa,

\/)\ \/
Vo, =4 /— = __.____v =
k1 k2

r r, n

pri ¢emu je v,, kruZna brzina presretada, a v,, kruZna brzina letelice koja
je cilj.

Zatim se uodi situacija kad se presretad nalazi u nekoj taki 4 na svo-
joj putanji, gde je cilj u talki 4, za ugao 0 ispred presretata u smeru Kkreta-
nja, pri demu se ovaj ugao moZe uglavnom podesno izabrati. Tada se letelica
presretaé impulsom u tom poloZaju prebacuje na Homanovu preletnu putanju,
elipsu koja, recimo, u A dodiruje kruZnu putanju presretata a u B kruZnu putanju
cilja, tako da je duZina putanje poluelipsa AB. Ovaj impuls, obeleZiemo ga
sa Av,, jer je pri ovom izboru A pericentar transferne elipse, iznosi, prema

(X1, 26) i (XII, 7) —r ——
A 2
s (Vo1

Najzad, jednom u taéki B na orbiti cilja treba neSto povecati brzinu
presretada, ako tamo samo dodiruje putanju cilja, da dostigne kruZnu brzinu
cilja, i to, prema (XI, 29) za

Av #\/Z[l—\/ﬁ%/;;] (38)

Pri ovakvom manevru ukupna promena brzine za ostvarenje susreta iz-
nosi (tri impulsa)

gde je

[Av]=]Ave|+|Av,{+[Av,].

Za prelet od A4 do B presretal opisuje poluelipsu velike poluose

a= A—ZB=%(rl+r2), tako da je vreme preleta +, prema (III, 57)
@ o (r o+, e
T, = = V——;\( 3 ] . 39
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Vreme potrebno za prelet cija od 4, do B iznosi

1:—9 3/,
T,=—r, (40
= )
jer treba preéi luk veli¢ine n—0 radijana na krugu polupre¢nika r, brzinom
N .

r
2
1z uslova 1, =1, dobiva se

(')=1r[] —[Zl(lw,/rz)]”’}, @1y

Vk2=

$to odreduje onu vrednost ugla 6, kad treba otpoleti ovaj manevar.

U sluéaju koplanarnih ravni nedostajace, kako smo rekli, impuls Av,,
ali ostala dva ostaju nepromenjeni.

Susret u prethodnom sluaju dve nekoplanarne kruZne putanje moZe se
ostvariti i kori§¢enjem pomo¢nih eliptiénih putanja na sli€an nadin kao u slu-
¢aju obi¢nog transfera izmedu dve nekoplanarne kruine putanje. Naime,
presretau se pri prolazu kroz talku A4 na liniji ¢vorova mcZe poveéati brzina

(prvi impuls) za
Y 2
A‘“:\/-’-:[\/’I/Pa"‘l - 1],

da prede na eliptiénu putanju u ravni presretadevoj, &ija je ZiZa u centru
kruZne putanje presretaa a apocentralni poteg p, svakako veéi od polupreé-
nika r, putanje presretata (p,>r,). U apocentru B te elipse izvodi se obrtanje
ravni putanje presretata (drugi impuls) u ravan putanje cilja za

iy 2 1
Avu—\/—’;;dr—lﬁ::l—‘ sin —2—Aa,

i povec¢avanje veli€ine brzine v, po toj novoj putanji (tre¢i impuls) za

Al 2 2
Ava:\/E[VAF—’a/’z'*‘] —\/Pn/’1+] ],

da bi presretal pre§ao na novu eliptiénu putanju &ji ¢e pericentar biti tano
u tacki B susreta.

Najzad, se ova pomo¢na eliptiéna putanja pretvara u B promenom brzi-
ne (smanjenjem) (Cetvrti impuls) za

A 2
PN il |
r, ry/pat1
u kruZnu putanju cilja.

Vreme potrebno za prelet prve pomocne poluelipse iznosi

1(’1"'90)’/2
Val 2 )’
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.a druge poluelipse obrnute i poveéane bice

_Zr__(r2+pa) M2
Val 2 ’

‘§to ukupno ¢ini vreme preleta presretada od tatke A4 do cilja u B.

T, = __1;_ (rl + Pa)!/2 + (’2 + pa)’/’ i
Val\ 2 2

Vreme preleta letelice — cilja od 4, do susreta u B iznosi

2n4+0 5,
T, = V_X r-,

gde je O ugao koji pokazuje koliko u smeru kretanja (prema slici) cilj za-
ostaje iza presretata u odnosu na pravac od centra privladenja.

Izjednalavanjem vremena T, i 7, §to je uslov za susret dobiva se

0=n (rl + pa)’l2 + (rz + Pa)lh ~-2n,
2 2

veli€ina ugla O pri kojoj treba otpoleti manevar.

Ukupna promena brzine pri ovakvom manevru iznosi
[AV[=[Avy | +[Bv,|+[Avs]+]Av,,].

4. Spust

Jedan od najvaZnijih kosmiCkih manevara je spust (spuStanje) letelice na
Zemlju — prizemljenje (ateriranje).

Kad je re€ o povratku objekata iz kosmosa na Zemlju, onda treba raz-
likovati one objekte koji se moraju spustiti ofuvani na Zemlju — to su one
letelice ili njihovi delovi (kabine, kapsu'e) u kcjima je smeStena posada ili
vazni instrumenti — od onih raznih odbadenih delova letelice koji po pravilu
nekontrolisano ulaze u gu¥ée slojeve atmosfere i tamo izgore. Medutim, iz
humanih i politi¢kih razloga i njihovo spustanje (pad) treba kontrolisati da
ne bi nesagoreli pali na naseljene predele i priCinili $tetu kao $to je to 1979.
godine postojala opasnost od pada ameritke kosmicke stanice ,,Skylab‘‘. Stoga
se i u njih ugraduju neki instrumenti koji dopudtaju izvesno upravljanje sa
njima ili bar omoguéuju njihovo razaranje pre pada.

Trajektorija spujtanja sa orbite kruZenja moZe se uglavnom podeliti na
tri dela.

Prvi, prelazni, deo je putanja od silaska sa orbite do ulaska u gusée
slojeve atmosfere. To je putanja pribliZavanja letelice atmosferi. Pri tome neka
odredena taéna granica atmosfere, odn. njenih gui¢ih slojeva ne postoji. Uo-
stalom gustina atmosfere opada sa visinom ali ne jednoliko i ne u istoj meri
u svim pravcima od Zemlje. Medutim, neophodno je uzeti neku granicu koja
treba da razdvaja guiée slojeve atmosfere, gde se aerodinamilke sile moraju
uz‘mati u obzir, od onih, gde se aerodinamike sile mogu zanemarivati ili
smatrati samo kao poremedajne. Granica izmedu tih slojeva se uzima obi¢no
na visini od 76 km ali ponekad i na visini od 100 km. Objekt koji se spufta
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prema Zemlji kreée se tada od silaska sa orbite do ulaska u gu¥ée slojeve
atmosfere pasivnim (bespogonskim) letom, otprilike kao kosi hitac u bezvazdu-
$nom prostoru promenljive teze. Ono $to jo§ treba istaéi, to je da pri ovak-
vom prelazu, jer se pretpostavija da nema nekih znaajnih otpora, ne dclazi
do rasipanja mehani¢ke energije i zagrevanje objekta ve¢ se samo potencijalna
energija pretvara u kineti¢ku. DinamiCki problem opisivanja ovog kretanja i
odredivanja putanje mo2e se, prema pocetnim uslovima na mestu silaska sa
orbite i osobinama gravitacionog polja u oblasti prelaza, resiti.

Ukoliko se orbita letelice ne nalazi suvile visoko, za prelaz na putanju
pribliZavanja dovoljno je letelici, koja se spusta, saopstiti pomoéu ko&nog ure-
daja raketnog motora mali, ali tatno odredeni impuls (promenu brzine) u smeru
suprotnom letu. Radi toga je neophodna tafna orijentacija letelice u prostoru
da ne bi do8lo do nepotrebne i neZeljene promene ravni putanje letelice. Pro-
mena brzine Av treba da bude ili direktno suprotna kretanju letelice ili da sa
njegovim pravcem kretanja obrazuje tup ugao (sl. 55) tako da se postigne
smanjenje putanjske brzine letelice i izvesna komponenta brzine prema Zen.lji.

SI. 55 Sl 56

Mora se pri tome voditi racuna da ne dode do velikog smanjenja putanjske
brzine §to bi onda pri padanju prema Zemlji moglo dovesti do velikih ubrza-
nja i tako do povecanja teZine astronauta Pri tome se kao grani€ni doputeni
koeficijent preoptere€enosti teZinom smatra broj 10. Predvida se 1 moguénost
ostvarenja silaska sa orbite prirodnim ko&enjem broda usled onih minimalnih
otpora koji postoje i van guéih slojeva atmosfere, napr. kad dode do kvara
uredaja za kofenje, ali se to moZe dozvoliti samo, ako se raduna sa sigurnim
sagorevanjem letelice. Inade ona bi tako pre ulaska u gu3ée slojeve atmosfere
mcgla nekorisno da obilazi oko Zemlje §to bi ometalo tagno prorafunavanje i
odredivanje mesta ulaska letelice u gu$ée slojeve atmosfere. Najracionalniji
sluaj smanjenja impulsa je onaj kad bi se prelazna putanja priblizavala gusl-
¢im s'ojevima ta&no na onoj strani Zemlje koja je suprotna talki silaska (sl
56), tj. kad putanja pribliavanja obrazuje luk od 180°. Medutim, te$ko je
ostvariti tatno taj slu¢aj pa je prelazna trajektorija obi¢no krada i strmija od
navedene. Ipak se, po pravilu, traZi da ugao ulaska u gu¥ée slojeve atmosfere
ne prevazilazi 5°. Velidina samog impulsa za ostvarenje silaska prema dosa-
da¥njoj praksi iznosi oko 150—200 my/s.

10 Uvod v astrodinamike
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Drugi deo putanje spuStanja — ulazak i kretanje u atmosferi (re-entry)
— je glavni. Sad letelica (odn. ono §to se od nje spusta, jer se cele letelice
bar zasad ne spuStaje) trpi aerodinamicki otpor koji usporava objekat koji se
spusta. Stoga je sad i sam oblik objekta od velikog znadaja pa se oblik ka-
bine odn. kapsule naro€ito pode$ava za prolaz kroz atmosferu. Kako letelica
silazi gustina atmosfere raste a ovo dovodi do povefanja aerodinamitkog ot-
pora, ali i do povecavanja teZine u letelici i teZinskog preoptereéenja posade.
Stoga ulaz letelice u guice slojeve atmosfere treba da bude §to usporeniji.
Problem prolaza kroz atmosferu je dalje oteZan Cinjenicom da se izuzetno vi-
soki nivo energije grani¢nog sloja na letelici rasipa u obliku zagrevanja ob-
jekta. Na taj nain je problem ulaska u atmosferu ekvivalentan problemu
usporavanja i kineti¢kog zagrevanja. Kinetitko zagrevanje se ne razmatra u
dinamici, pa se¢ u narednim izlaganjima neée uzimati u obzir pod pretpostav-
kom naravno da ne utife bitno na dinamifke pararietre. Inade u praksi se o
tome obavezno mora voditi raduna.

Posle ulaska u atmosferu, odn. njene guiée slojeve, objekt se krece bez
pogona pod dejstvom gravitacije i aerodinamickog otpora. Ako se aerodina-
micki otpor pri tome sastoji samo od sile deonog otpora, pa nema uzgona,
onda se govori o balistickom spustanju u uZem smislu. Ako se pored ceonog
otpora javlja i uzgon (podizanje) onda je spuStanje planiranje (jedrenje). Koji
sludaj ¢¢ nastupiti zavisi od ulaznih elemenata u atmosferu. Najzad, mogude
je kad je ulaz suvie plitak i putanja nedovoljno povijena a pri velikoj brzini
kretanja moZe do¢i do odbijanja objekta natrag u prostor (ricochet).

U narednim izlaganjima prikaza-
éemo sludaj balistickog spultanja. Po-
smatrajmo stoga neki objekt koji ulazi
u Zemljinu atmcsferu iz prostora, kako
je to shematski prikazano na sl. 57.

Uzmimo da je u nekcj taéki
(x, y) njegova brzina v i da putanja leta
obrazuje ugao ¢ sa lokalnom horizon-
talom. Tada se dinami¢ke jednadine
uofenog ravanskog kretanja mogu na-
pisati u obliku

mi=Pcosg 0 T

(42
my =Psin¢g —mg. ) SI. 57

Aerodinamicka sila otpora P odredena je poznatim obrascem
P=—;—-pv26‘,5, (43)

gde je c, koeficijent ctpora, S referentna potisna povr§ina, karakteristiCna za
objekt koji se spudta, na pr. njegov profil, a p je gustina-atmosfere. Na taj
nacin se posle unodenja vrednosti (2) za P u jednaline (42) dolazi do jednadina

¢ pvicpS cosg)

2m
(44)
9 =pv’c,,.Ssin'(p_

2m
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Resavanje jedna¢ina (44) nuzno zahteva koriS¢enje raunaia, ili, bar, neki
postupk pribliZavanja koraka po korak, jer se koeficijenat ¢, menja sa Maho-
vim (Mach) 1 Rejnoldsovim (Reynolds) brojem, a atmosferska gustina i ubrza-
nje oboje zavise od visine.

Znatno upro$éenje problema, $to je pod izvesnim uslovima moguée bez
unoenja ozbiljnih grefaka, moZe se posti¢i usvajanjem narednih pretpostavki:

1) objekt se spusta vertikalno;

2) koeficijent aerodinamitkog otpora je stalan;

3) gravitaciono ubrzanje je stalno; i

4) gustinz p=p,e?”, gde su p, 1 B konstantne.

U tom sluéaju se moZe dobiti konatno analititko redenje, jer se refava-
nje jednadina (44) mcZe svesti na reSavanje jednadine i to

5 _Po vZep Se~8y

y=- -g. (45)

2m

Ako se ovde stavi v2=Z i uzme u obzir da je
dv

v oy ¥
dy
mcZe se prethcdna jednadina napisati u obliku
Ze~B
f{z_:ﬁqﬁt_s_e_____zg:o’ (46)
dy m

a ta jedna¢ina ima integracioni faktor

exp [ p—"i&ge“’y dy] ) “7)
m

Pomoc¢u ovog integracionog faktcra dobiva se re$enje jednacine (46) u obliku
Z=v=exp|[—p,cpS/Bm)e?] x
§ {35 = [(py cp S/B m)e=>7)"

B a1 n'n

—2gy+ const.] , (48)

tako da se usporenje obrekta (u odnosu na g) moZe dati izrazom.
v _ppcpS

g 2mg

Xlz“g 2 Wpocp Sipm)e—®1"

e ?rexpl(—pocp S/Bm)ye ) x

2

—2gy+ consl.] -1, (49)
n=1 n'n

Posto usporavanje letilice postize vrlo velike vrednosti u poredenju sa g,
jer aerodinami¢ki otpor nadmasa teZu, n:oZe se jo§ Clan sa gravitacionim ubr-
zanjem g u jednalini (45) izostaviti §to neée znatnije uticati na rezultate. Ako
se to 1 ufini jednagina (45) ée postati

2
Q:EQLC—P_S_ e“B}', (50)

—v=v
dy 2m

tako da bude .
v=C exp [~ (pyp S/2mB)e~*7]. (1)

10*
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Konstanta integracije C ovde moZe se odrediti, poSto je na visini ula-
ska u atmosferu

exp [ (po ¢, S/2 B m)e~?"]~s L. (52)
Prema tome, ako je brzina pri ulasku v=v, bie
v=v, exp [—(p, cp S/2p m)e~?, (53)

__"’__ BoCpS¥o_
g 2mg

Ogledi su pokazali da jednaline (49) i (53) daju u sultini dovoljno sag-
lasne rezultate.

Mcguénost da se u jednalini (4) zanemari ¢&lan sa gravitacionim ubrza-
njem g ukazuje na to, da ako ulazni ugao nije suviSe mali, ¢lan sa g moZe
da se izostavi u podetnoj formulaciji (44). Prema tome za objekt koji ulazi ve-
likom brzinom i pod dosta velikim uglom ¢, prema horizontali jednaline kre-
tanja (3) postaju ‘

exp [ - (p, ¢p S/m B) e~*]. (54)

_pvicp Scos g,

X (55)

2m
~ p*vicp Ssin g,
= o
To znadi da je ulazna trajektorija prava linija i usporenje dato relacijom
u pvicp S
2m

Ako se ovde za p uvede, prema pretpostavci 4/ izraz o eksponencijalnoj pro-
meni gustine sa visinom i jo§ uzme u obzir da je

v =V sin @,(dv/dy), L)

(56)

relacija (56) postaje
zjl=poc,S COS @, et dy. . (8)
v 2m
Ova jednalina se moZe onda integraliti i daje
v=v, exp [—(p, ¢p S cosec ¢, /2 B m)e 7],

odakle se za visinu y,,, na kojoj je najveée usporenje dobiva

1
Youue = In Po5PS COSCC By (59)
Bm
Odnosna brzina v,, postaje onda
. ,
Vo =Yo€ _~50,61v, (60)

pa je vrednost maksimalnog usporenja relativno prema g izraZeno relacijom

_(_v_) _Bv%sinq;,.
glmx  2ge
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Znatno sloZeniji, ali zato i savrieniji nadin spusta jeste planiranje (jedre-
nje), kad aerodinamicki otpor ima nezanemerljivu komponentu uzgona. U tom
slutaju vaznu ulogu u odredivanju trajektorije objekta ima tzv. aerodinamicka
karakteristika spusta, a to je razmera P,[P, velitine uzgona P, i veli¢ine P,
deonog otpora. Naime, tada se ukupni aerodinacki otpor P(2) rastavlja u dve
komponente sa razli¢itim koeficijentima otpora ¢, i ¢, — uzgona i &onog
otpora. Tada je

1 1
P,=—pWec,S i Py=—pvic,S,
2P 0= PV Gy

pa je, prema tome aerodinami¢ka karakteristika spusta cdredena sa
P, JPy=c,fco=x,
pri ¢emu je u belistitkom slu€aju ¢,=0 i x=0.

Iako se cvde neéemo zadrZavati na slufaju jedrenja i neéemo ga bliZe
razmatrati, treba ipak napomenuti da se pomoéu njega znatno moZe smanjiti
koeficijent teZinskog opterecenja kabine, koja se spusta, na pr. svesti to na
poveéanja od samo 3 —4 puta prema 8 —10 u &isto balistickom slu¢aju a sma-
njuje se i zagrevanje. Sto jz takode vaZno, postoji veéa moguénost manevri-
sanja pri prizemljenju i to kako po daljini tako i bo¢no pa se tako mcZ. si-
gurnije spustiti na odredeno mesto ili pri prizemljenju izabrati podesnije mesto.

Treéi deo trajektorije spusta je najkraéi. Naime, aerodinamiCki otpor
moz:, nadelno uzev, ako ne dodje do razaranja letelice usled otpora ili do nje-
neg prezagrevanja i sagorevanja, da smanji brzinu spustanja do 150 — 250 mys.
Tada se putanja naglo izvija i pofne strmo da se spusta pri &emu dolazi do
izjednadenja otporne sile i projekcije gravitacione sile na pravac kretanja pa
kretanje postaje jednoliko. Onda se na nekoj desetini kilometara nad Zemljom
radi konad¢nog mekcg spuStanja na kopno ili vodu koriste razni sistemi kode-
nja i upravljanja, padobranski sistemi, katapultiranje iz hermeti€ki zatvorene
kabine, prihvatanje mreZom a u novije vreme se ostvaruje i moguéncst spus-
tanja na pistu. U svakom sludaju da ne dode do $tetnih udara brzina u slu-
¢aju dedira sa tlom treba da bude 2-3 m/s. Veéina ovih postupaka je ekspe-
rimentalho proverena ali ipak ponekad dolazi do prili€nog odstupanja spusta-
nja od mesta koje je predvideno.

Da pomenemo samo jo$ i to da se u slufaju postojanja acrodinamikog
usgona mozZe dogoditi da se letilica (objekt) odbije jednom ili vise puta od
guiéih slojeva atmosfere, da odskale, kao pljosnata kamena plcCica badena
tangentno po povrini mirne vode.

5. Obletanje oko Meseca

Od raznim manevara koji su tehni€ki ostvarljivi i ve¢ se izvcde opisa-
¢emo ovde jedan manevar za obletanje Meseca, izbacivanje kosmitke sonde
prema Mesecu, i naravno u vezi sa tim i spuftanja na Mesec.

Prvo se radi veée sigurnosti i bolje odredenosti izbora pcéetnih uslova
za ostvarenje obletanja oko Meseca letilica izbacuje sa Zemlje u tzv. postajnu
putanju (parking orbit) oko Zemlje i to ne mncgo daleko od nje. Tek posto
se sve proveri pristupa se ukljufivanju raketnih motora i poveéanju brziue le-
tilice za let prema Mesecu. Ovde prikazani mehanizam manevra cdncsi se na
naéin i elemente obletanja ,,Apola 8 1968. oko Meseca.
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U nekoj tacki M, (S. 58) postajne putanje (napr. na visini od 200 km
nad Zemljom) letilica se ubrza do brzine nesto vece cd minimalno potrebne za
dostizanje Meseca po Homanovoj putanji. Neka to bude 10850 m/s. Letelica
se onda krece kao veStalki satelit Zemlje po elipti¢noj putanii €ija je ZiZa u
centru Zemlje. Uzeto je da apogej. 4 ove elipse bude samo ne$to malo iza
Mesedeve putanje oko Zemlje (SL 59).

Sl. 58 |

Sa usvojenim poletnim uslovima moZe se u apogej dosti¢i za 69% 36=n.
Medutim, ako je letilica upuéena prema Mesecu, ona ¢e pre dostizanje apo-
geja, na prilazu orbiti Meseca, preéi granicu Meseéeve gravisfere u poloZaju I
u nekoj tagki M, (Sl 60) i to posle 57"38"™ kod ,,Apola 8¢. Neka je tada
Mesec u tacki L, na svojoj putanji oko Zemilje. U trenutku ulaza u Mesegevu
sferu dejstva (taénije oblast dejstva, jer nije sfera u pravom smislu redi) geo-
centralna (u odnosu na centar Zemlje), brzina letilice v; je oko 600 mys pri

20

M
£5€Cky,

100000 km

200 000k

Sl 59
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datira uslovima. Tada za odredivanje ulazne selenocentralne (u odnosu na cen-
tar Meseca) brzine v, treba uzeti u obzir da sama Mesedeva gravitaciona
oblast nailazi na letelicu brzinom od v, =1020m/s prema Zemlji, pa brzinu
v,; treba odrediti slaganjem. PoSto letilica ude u Mesedevu oblast dejstva, ona
ée se, s obzirom na pocetne uslove ulaska kretati u odnosu na Mesec po
nekom od konusnih preseka u &ijoj je jednej ZiZi Mesec. Medutim, kako se
Mesec zajedno sa svojom sferom dejstva krece oko Zemlje, to kretanje lete-
lice posmatrano sa Zemlje sad neée biti po konusnom preseku veé¢ po nekoj
putanji koja je u opitem slu€aju neka prostorna Kriva linija. Ali, po izlasku
iz Mesedeve sfere dejstva letilica, ako leti kao projektil bez pogona, pod-
vrgava se zakonima gravitacionog priviatenja Zemlje i podinje da se kreée u
odnosu na Zemlju.

Selenocentralna brzina v,, kao relativna brzina prema Mesecu moZe se
odrediti iz geocentialne brzine v, letelice prema Zemlji i brzine krtanja v,
Meseca po putanji kao prenosnog kretanja iz obrasca

Yur=Vz~ "V,

§to je prikazano i slikom 60. Vektor v, je, pri tome, vektor putanjske brzine
Meseca u poloZaju L, kad je njegova gravisfera u poloZaju 7.

Prema ranije navedenim pocetnim uslovima, ulazna selenocentralna brzina
iznosila je 970 m/s. Inade ova brzina nije neka stalna veliina veé se menja
prema veli€ini geccentralne brzine i prema mestu ulaska u Mesedevu sferu
dejstva.

Rastojanje letilice od centra Meseca posle prcdora u Mesedevu sferu
dejstva zavisi naravno od mesta prodora i nalazi se negde izmodu 66 000 km
— duZine najveéeg potega oblasti dejstva i 38 400 km udaljenja tzv. neutralne
tatke — najmanjeg udaljenja. Prema nekim pribliznim proratunima mesto
prodora leterice ,,Apolo 8 u Mesedevu sferu dejsttva moralo je biti na ras-
tojanju oko 55000km i sa veli¢inom brzine od oko 600 mys.

Inaée jednalina ravnog preseka one obrtne povr§i sa osom Zemlja-Mesec
koja ograniava oblast Mesedeve oblasti dejstva glasi (IX, 21) u polarnim ko-
ordinatama sa polom u centru Meseca glasi

5 [rma\2
p=d\/(’—:—) (1+3cos?0)~01,

gde je, kako smo veé ranije videli (IX), d rastojanje Mm Zemlja-Mesec, p
poteg tatke na povrii koja cgranifava oblast dejstva, 0 polarni ugao koji obra-
zuje poteg sa osom Zemlja-Mesec orijentisanom od Zemlje ka Mesecu, m
masa Meseca i M masa Zemlje, pri emu je

1 . .
L Taj presek shematski izgleda kaco

M 81,45
na Sl. 61.

Najveée vrednosti potega p su za 0=m2 §
1 8=3n/2, a najmanje za 6=01 0= a to je MEsec L-%

na pravcu Zemlja-Mesec. Osim toga ova se ob-
last posebno suZava ba§ na pravcu Zemlja-Me-
sec izmedu Zemlje 1 Meseba, -jer se ono mesto,
tzv. neutralna tacka, u kome su geocentralno i
selenocentralno privladenenje jednaki nalazi na
najmanjem udaljenju od Meseca i deli rastojanje ZEMLIA
Zemlja—Mesec u razmeri 10:1. Sl. 61
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Kakav je oblik putanje u odnosu na Mesec nije teSko odrediti, kada se
zna brzina kretanja (prva kosmiCka) v, i brzina oslobodavanja (druga kosmié-
ka) v, za Mesec, pri femu je

vl=k\/-—’:i i v,=vV2,

i gde je univerzalna gravitaciona konstanta k2 =6, 665 10~ cm3 g~1s-2 (I1I, 3),
m=7,338-10%g i r=1736,6 km polupreénik Meseca kao tela uzetog kao sfera.
Tako se dobiva da je brzina kruZenja veStadkcg satelita Meseca na rastojanju
11 —112km od njegove povr§i (sluéaj Apola 8) iznosi oko 1627 m/s i vreme
obilazznja oko Meseca na ovom rastojanju iznosi 1 59™=. Brzina oslobodava-
nja ppi poletanju sa same Mesedeve povrsi iznosi 2,4 km/s, dok je brzina os-
lobodavanja na rastcjanju 55000 km (otprilike ono rastojanje na kojem je
»Apolo 8¢ ufao u Meseevu oblast oejstva) svega 422 mys, dok na rastojanju
od 66 000 km iznosi samo 385 m/s. Prema tome, ulazna selenocentralna brzina
od 970 m/s dalnko prema$a paraboli¢nu brzinu na mestu ulaska u oblast Me
selevog dejstva pa stcga mora biti hiperbolina. Kako nije usmerena prema
Meszcu putanja u odnosu na Mesec mora biti hiperbola i sa dosta velikim
otporom.

Vreme prolaza letelice kroz MeseCevu cblast dejstva moZe se izraCunati
kad su poznati podetni uslovi. Pri navedenim poletnim uslovima to vreme iz-
nosi 33®36™ i to do perilunijuma (periselenijuma, pericintijuma) — najbliZeg
mesta Mesecu — 1624872, Ovo je vreme prolaza u sjufaju da nema nikakvih
naknadnih promena brzine, a pogotovu da nema satelitizacije, §to je inade bio
slutaj kod Apola 8. Drugim reima ovo je situacija, ako posle izbacivanja
prema Mesecu nema drugih impulsa.

Kad letelica prode kroz oblast dejstva Meseca, ona dolazi na granicu
oblasti dejstva u N (sl. 60) i tamo izlazi iz nje. Medutim, za to vreme se i
sama oblast dejstva Meseca premestila i nasla u poloZaju II pri demu je sad
centar Meseca u tatki L, a taCka N se premeSta u tatku M,.

Kako je selenocentralna brzina pri izlasku iz Mesedeve oblastt dejstva,
kad nema nikakvih namernih promena u toku leta, s obzirom na zakon o odr-
Zavanju mehani¢ke energije otprilike ista kao i pri ulasku, ako je izlazno me-
sto na istcm rastojanju od Meseca kao i ulazno i ako se Mesec nije u toku
proletanja letilice kroz njegovu oblast dejstva mnogo udaljio od Zemlje, to
onda u odnosu na Zemlju letelica nastavlja put po elipsi. Ipak, ova elipsa nije
taéno produZenje one doletne elipse veé deo nove elipsne putanje letilice kao
vestakcg satelita Zemlje koja je cdredena podetnim uslovima u trenutku ula-
ska letelice u preteZno Zemljinu oblast dejstva. Od tih poetnih uslova zavisi
hoée li letelica pasti na Zemlju, postati njegov ve§tacki satelit ili &ak izaéi iz
Zemljine oblasti dejstva i oti¢i meduplanetni prostor.

Oblik onog dela putanje projektila (letelice) u oblasti dejstva Meseca, u
odnosu na Mesec, je, kako smo u naSem sluéaju videli, bila hiperbola. Izgled
medutim, ove putanje posmatran sa Zemlje mcZe se konstruisati, kad se po-
smatra kretanje tatke po hiperboli i ZiZa hiperbole pomera po krugu oko
Zemlje sa odnosnim brzinawa. Tako se dobiva petlja (deo osmice) (Sl 62).
Naravno. da se pri tome uproi¢eno uzima da se ravan putanje letelice oko
Meseca poklapa sa ravni Meseéeve putanje oko Zemlje. Ova kriva se moZe
pri ovim uslovima dosta prostor konstruisati (Levantovski, 25) na naredni
nadin.
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Uzme se providni list hartije ($to odgovara pokretnoj oblasti dejstva
Meseca) i kre¢e po nepokretnom listu(3to odgovara sistemu vezanom za Zemlju.
koja se smatra nepokretnom). Po hiperboli nacrtanoj na pokretnom listu, &ija
se Zi7a pomera po krugu nacrtanom na pokretnom listu, pomera po krugu.
nacrtanom na nepokretnom listu, pomera se pokretna tatka i iglom na svakcm:
mestu probija pokretni list da bi ostavio trag na nepokietnom listu Ako se
bar donekle vodi raduna o razmeri kretanja vrha igle po hiperboli i pokretnog
lista po nepokretncm, dobi¢e se dosta dobro refenje za oblik putanje = polu-
osmica. U posmatranom slu¢aju brzine po hiperboli treba da budu jednake
njenim krajevima (na izlasku iz oblasti dejstva Meseca, ali se pri pribliZavanju.
temenu hiperbole pojavljuje ubrzanje, dok je kretanje samog pokretncg lista
jednoliko.

U prethcdnom razmatranju pretpostavili smo (Sl. 60) da letelica ulazi u.
Mesecevu oblast dejstva ispred Meseca u odnosu na smer njegovog kretanja.

Sl 62 Sl. 63

U sludaju da letelica prodire u Meseevu oblast dejstra u tacki K (sl. 63)
iza Meseca, 1 ako se pretpostavi slitna sijuacija kao ranije pri ulazu ispred
Meseca u M|, tj. da je veli¢ina geccentralne brzine letelice v,=600m;s a ve-
li¢ina geccentralne brzine v, — 1020 mys, tada ¢ée ulazna selenccentralna brzina
v,. biti usmerena, kako pokazuje slika, od Meseca pa uopSte nefe do¢i do
obilaZenja (obletanja) Meseca, jer je uostalom Mesedeva geocentralna brzina
ve¢a od geocentralne brzine letelice.

Naravno, sva ova na$a razmatranja bi¢e drukéija, ako se letelica sa postajne
putanje uputi prema Mesecu, ne po Hcmanovoj poluelipsi nego paraboli¢nem
ili hiperbolicnom brzinom, ili ako postoji moguénost da se naknadnim uklju-
tivanjem i radom raketnih motora brzina letelice mena po volji.

Posto na%a letelica ponovo ude u Zemljinu oblast dejstva i postane, re-
cimo, njen ve§taCki satelit, onda se problem povratka svcdi na smanjenje brzine
leta do ispcd krrZne da se letelica polne spultati prema Zemlji i treba izvesti
manevar spusta {prizemljenja).
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Azimut, 32

anomalija, ekscentri¢na, 48
anomalija, prava, 43
anomalija, srednja, 49
apogej, 45

apocentar, 45

argument pericentra, 56
argument poloZaja, 64
ateriranje, v. prizemljenje, 144
afel 45

Balistika, 6

brzina, karakteristi¢na, 18, 109
brzina, karakteristi¢na, preleta,
brzina, kosmicka, druga, 111
brzina, kosmi¢ka, prva, 110
brzina, kosmic¢ka, treca, 112
brzina, kruzZna,

brzina, osiobodavanja, 109
brzina, paraboli¢na, 109
brzina, rashoda mase, 9
brzina, hiperboli¢na, 112

broj, Mahov (Mach), 147
broj, Rejnoldsov (Reynoids), 147

Varijacija elemenata, 62
vektor poremecaja, 61
vertikal, 31

visina (nad horizontom) 32
vreme, atomsko, 34

vreme, biolodko, 34

vreme, gradansko, 34

vreme, efemeridno, 34
vreme, lokalno, zvezdano, 38
vreme, obilaZzenja (revolucije),
vreme, svetsko, 34

vreme, srednje, evropsko, 34

Godina, 34

godina, kalendarska, 34
godina, sideralna (zvezdana), 34
godina, tropska, 34

gorivo, 15

Dan, 28

dan, zvezdani (sideralni), 33
dan, srednji, Sunéev, 34
dan, Sunlev (solarni), 33
deklinacija, 30

duZina, geografska, 71
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duZina, ekliptitka, 33
duZina, pericentra, 56
duzina, uzlaznog &vora, 55

Ekvator, 27

ekvator, nebeski, 27

ekliptika, 28

ckscentri¢nost, linearna, 48
ekscentriénost, numericka, 43, 48
elementi putanje, elipticki, 55
elementi putanje, parabolicki, 59
elementi putanje, hiperboli¢ki, 59
epoha, pericentra, 56

Zakon jednakih povriina, 44

zakon, Keplerov (Kepler), drugi, 44

zakon, Keplerov, prvi, 44
zakon, Keplerov, treéi, 48

zakon, Keplerov, tredi, poboljiani, 54

zapad (W), 28
zvezda, polarna, 27
zenit, 31

zodijak, 28

Impuls, elementarni, 7

impuls, specifi¢ni, 17

integral energije, 83

integral, Jakobijev (Jacobi), 97
integral kinetitkog momenta, 41
integral koli¢ine kretanja, 83
integral kretanja centra mase, 72
integral povriine, 41

stok (E), 28

Jedinica, astronomska, 108
jednacina, Barkerova (Barker), 50
jednalina, Keplerova (Kepler), 47
jednadina, MesCerskog, 9
jednalina, Olbersova (Olbers), 50
jednadina dinamike, osnovna, 7
jedrenje, 146

Kalendar, 34
koeficijent korisnog dejstva, 18
koli¢ina kretanja, 7

konstanta gravitacije, karakteristi¢na, 45
konstanta gravitacije, univerzalna, 39

konstanta, Jakobijeva (Jacobi), 97
koordinate, ekvatorske, 30
koordinate, ekliptitke, 33
koordinate, putanjske, 68
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koordinate, horizontske, 31
kretanje, geocentralno, 79
kretanje, direktno 28
kretanje, keplerovsko, 43
kretanje, prividno, 28
kretanje, retrogradno, 28
kretanje, srednje, 56
kretanje, heliocentralno, 79
krug, vertikalni, 31

krug, Zivotinjski, zodijak , 28
kulminacija, gornja, 33
kulminacija, donja, 33

Latituda, 32, 33

let, bespogonski, 116
let, balisti¢ki, 116
let, pasivni, 145
linija &vorova, 56
Jongituda, 33

Masa, konstrukciona, 15
masa, totalna, 15

materijal, pogonski, 15
meridijan, 28

meridijan mesta, 28
meridijan, nebeski, 28
meridijan, posmatraev, 28
meridijan tela (satelita), 28
metoda, Enkeova (Encke), 61
metoda, Kauelova (Cowell), 60
metoda, Pikarova (Picard), 57

Nagib ekliptike, 28
nagib ravni putanje, 56
nadir, 28

nekretnica, 28

Obrazac Cjolkovskog, 10
osa, nebeska (svetska), 27
otpor, aerodinami¢ki, 146
otpor, &eoni, 146

Paljivo, 15

paralel, nebeski, 27

parametar gravitacionog tela, v. karakteri-
stitna konstanta gravitacije, 45

parametar konusnog preseka, 43

perigej, 45

perihel, 45

pericentar, 45

planiranje, 146

podne, 34

povr3, Hilova (Hill), 98

pol, 28

polozaj tela na nebeskoj sferi, 29

pono¢, 34

poluosa elipse, velika, 42

poluosa hiperbole, realna, 50

potisak, 17

prelaz izmedu komplanarnih putanja, 132

prelaz izmedu nekomplanarnih putanja, 135

prelet, Homanov (Hohmann), 122

prelet, Nehomanov, 125

prizemljenje, 144

problem dva tela, 52

problem dva tela, ograni¢eni, 52

problem, asteroidni, 93

problem, ravanski, 94
projekcija putanje satelita, 70
putanja, balistitka, 146
putanja, bespogonska, 146
putanja, koplanarna, 132
putanja, koncentri¢na, 132
putanja, postajna, 149
putanja pribliavanja, 144

Ravan, invarijabilna (nepromenljiva), 41

ravan, Laplasova (Laplace), 41

razmera korisnosti, 15

razmera masa, 16

razmera masa, ukupna, 26

razmera masa, tsrukturna, 15

raketa, 14

raketa, viSestepena, 23

raketa, trostepena, 24

rastojanje, zenitno, 32

rastgjanje, pericentralno, perigejno, perihelno,
5

rastojanje, polarno, 30

rastojanje, srednje, 56

rastojanje tela na nebeskoj sferi, 29
rektascenzija, 30

revolucija, v. vreme obilaZenja, 46
red, Furijeov (Fourier), 57

relacijam vremenska, 34

refenja problema tri tela, egzaktna, 85
reSenja, LagranZeva (Lagrange), egzaktna, 88
reenje, kolinearno, 90

reenje, kruzno, 88

Rupe, (Ruppe) 120

Sever (N), 28

sila, Njutnova (Newton), 39

sila, odbojna (repulzivna), 39

sila poremeéaja, 60

sila, privlagna (atraktivna), 39

sila, reaktivna, 9

sila univerzalne gravitacije, 39

sila, centralna, 39

sistem koordinata, baricentralni, 29

sistem koordinata, galakti¢ki, 29

sistem koordinata, geocentraini, 29

sistem koordinata, Dekartov(Descartes), pra-
ugli, 29

sistem koordinata, ekvatorski, 59

sistem koordinata, eliptieki, 29

sistem koordinata, Jakobijev (Jacobi), 94

sistem koordinata, planetocentralni, 29

sistem koordinata, selenocentralni, 29

sistem koordinata, sferni, 29

sistem koordinata, topocentralni, 29

sistem koordinata, heliocentralni, 29

sistem koordinata, horizontski, 29

sludaj, kolinearni, 87

slutaj tri tela, kolinearni, 90

sludaj tri tela, kruzni, 88

slutaj, homografski, 87

spust, 144

Sunce, srednje, 34

susret, 141

sfera dejstva, 103

sfera, gravitaciona, 105

sfera, nebeska, 27
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Tacke libracije, 92 Funkcija, Beselova (Bessel), 57
tatke libracije, kolinearne, 92 funkcija, sile, 40
tatke libracije, Lagranzeve, 92, 98 funkcija, poremecajna (perturbaciona), 81

i
tacke libracije, Ojlerove (Euler), 99 . |
tacke libracije, trougaone, 92 horizont, 27 [

]

tatke ekvatora, kardinalne, 28 horizont, astronomski, 27
tadka proleénz; 28 ? horizont, geocentralni, 27

teret, korisni, 15 horizont, nebeski, 227
trajektorija, Homanova, 122 horizont, prividni, 27
trougao, nauti¢ki, 38 Centar atrakcije, 83

Ubrzanje Zemljine teZe, 40
ubrzanje rakete, 19

ugao, asovni, 30

uzgon, 146 Sirina, geografska, 32
uporednik, nebeski, 27 $irina, eklipti¢ka, 33

Cvor, silazni, 56
&vor, uzlazni, 55




