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Rys. 1. Przejscie z orbity o promieniu 7
na orbit¢ o promieniu ro > ry
z zastosowaniem manewru Hohmanna

Rozwigzanie zadania F 1006.

Zrédlem silty dosrodkowej utrzymujacej
szybka rotacje powietrza wokél oka
cyklonu jest réznica cisnien w odlegtosci r
i 7+ Ar od oka cyklonu. Rozwazmy
fragment strugi wiatru o szerokosci Ar

i powierzchni S w kierunku prostopadlym
do promienia. Réwnowaga dzialajacych
sil prowadzi do réwnania:

vSv2dr dp
L S(p(r+dr) —p(r)) = s g,
r dr
Otrzymujemy:
2 Tdp
vt N ——.
pdr

Dla oszacowania wartosci pochodnej
ci$nienia przyjmijmy, ze ci$nienie

w centrum wynosi 880 hPa, a na krancu
cyklonu, w odlegtosci 250 km, wynosi
1010 hPa. Wedlug naszego wzoru
predko$é wynosi zero w centrum

i ros$nie z r. Z dala od centrum zmiany
ci$nienia maleja i na krancu cyklonu
pochodna ci$nienia wynosi zero.
Przyjmijmy, ze maksymalna predkosc
osiggana jest w odleglosci 50 km od
centrum, i do obliczen wezmy $rednia
warto$¢ pochodnej p. Otrzymujemy:

5 50000 m - 130 -10% Pa

v ~ 2167 mZ/szﬁ

2,5-105 m - 1,2 kg/m?3

a wiec v & 46,55 m/s &~ 168 km/godz.
Maksymalny zarejestrowany poryw wiatru
cyklonu Wilma osiggnal 295 km/godz.,
ale przez wigkszos¢ blisko
dwutygodniowego ,,zycia” tego cyklonu
maksymalna predkosé wiatru wynosita od
175 do 200 km/godz.

Z, orbity na orbite
Grzegorz DERFEL*

Wyobrazmy sobie wahadlowiec krazacy wokotl Ziemi po kotowej orbicie

o promieniu ;. Jego predko$é w tym ruchu v; mozna tatwo wyznaczyé¢, biorac
pod uwage, ze sila grawitacji pelni role sity do$rodkowej, zakrzywiajacej tor lotu
wahadlowca, co mozna ujaé¢ rownaniem

I GMm  mv?
9= 2 T .
L ™

gdzie G jest stala grawitacji, M masa Ziemi, a m masa wahadlowca. Wynika
z tego, ze
GM
vy =4/ —.
1

Zal6zmy, ze misja wahadlowca wymaga przejscia na inna kotowa orbite
o wiekszym promieniu . Wzér analogiczny do powyzszego przewiduje, ze
predkos¢ na tej nowej, wiekszej orbicie bedzie mniejsza:

|GM
Vg = —_—.
T2

Tymczasem, aby osiagnaé te orbite, wahadlowiec musi nie przyhamowaé, lecz
zwiekszy¢ predkosé ponad wartosé vi, co moze wydaé si¢ dziwne.

Ponizej opisane sa dwa sposoby przeprowadzenia takiej zmiany orbity.

Pierwszy z nich znany jest jako manewr transferowy Hohmanna. Nazwa ta
pochodzi od nazwiska Waltera Hohmanna, niemieckiego naukowca, ktéry opisat
go w roku 1925. Zmiana orbity sklada sie z kilku etapéw przedstawionych na
rysunku 1. W pewnym punkcie A orbity kotowej ciag silnikéw wahadlowca —
zakladamy dla uproszczenia, ze dzialaja bardzo krétko — nadaje mu predkosé

[GM
va=kvy =k Gr—,
1

gdzie k > 1. Powoduje to zmiane ksztattu orbity z okregu w elipse, ktérej ognisko
pokrywa sie ze $rodkiem Ziemi. (Zakladamy, ze intencja kosmonautéw nie jest
ucieczka w kosmos po paraboli lub hiperboli, wiec k < v/2.) Predko$é¢ v4 powinna
by¢ tak dobrana, aby apogeum elipsy, tj. punkt B, znalazlo sie na planowanej
orbicie kolowej. Zasada zachowania momentu pedu dla ruchu po tej elipsie
wyraza sie rownoécia

MUAT] = MUBT3,
wiec w punkcie B wahadlowiec bedzie mial predkosé

k}’UlTl
v =

T2
mniejsza od v4. Czynnik k okredlajacy warto$é¢ va, a takze predkosé vg
mozna wyznaczy¢ z zasady zachowania energii zapisanej dla ruchu po elipsie.
Zachowanie energii oznacza réwnos$é calkowitych energii w perigeum (punkt A)
i apogeum (punkt B)
mva? GMm  mug? GMm

2 T1 2 T2
Stad otrzymujemy
27’2
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Predkosé vp jest mniejsza od vy odpowiadajacej orbicie kotowej przechodzacej
przez punkt B, dlatego aby przej$¢ z orbity eliptycznej na kolowa, wahadtowiec
musi drugi raz przyspieszy¢. Pierwsze przyspieszenie jest niezbedne, aby
zastapi¢ kotowg orbite elipsa z apogeum w odleglosci 2 od érodka Ziemi, gdzie
energia potencjalna jest wigksza niz w odleglosci r; 1 trzeba ja uzyskaé kosztem
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oraz



energii kinetycznej zwigkszonej przyspieszajacym dzialaniem silnikow. Drugie
przyspieszenie jest konieczne, aby odrobi¢ strate predkosci powstala podczas
ruchu po elipsie od A do B. Wartoéci bezwzgledne zmian predkosci wynosza

M
(k—1) eM w punkcie A
T1
oraz
M
(k—=1) aM w punkcie B.
T2

Suma ich moduléw bywa uzywana jako miara wydatku energii niezbednej do
wykonania manewru, uzyskanej kosztem zuzycia paliwa przez silniki. Czas
przejécia, czyli czas lotu po poldwce elipsy, mozna obliczyé¢ ze wzoru

[ a3

t=m G
gdzie a = % jest dlugoscia duzej pélosi elipsy. Wzér ten wyraza polowe
ujetego III prawem Keplera okresu obiegu po pelnej eliptycznej orbicie.
Analogiczne rozwazania dotycza przejscia z orbity dalszej na blizsza Ziemi.
Po przyhamowaniu nastepuje lot po trajektorii eliptycznej, ktéra zbliza
wahadlowiec do Ziemi. Druga redukcja predkosci zapewnia predkosé wlasciwa
dla ruchu po planowanej orbicie kotowej.

Dla przyktadu rozwazmy przejscie z orbity o promieniu 1 = 6700 km na
ro = 33500 km. Nastepowaloby ono dzigki przyspieszeniom od vy = 7,71 km/s do
va = 9,96 kmm/s oraz od vg = 1,99 km/s do vy = 3,45 kim/s. Suma zmian predkosci
wynositabyAv = 3,71 km/s, a caly manewr trwalby 3 godziny i 56 minut.

Manewr Hohmanna przestaje by¢ optymalny przy duzym stosunku promieni
orbit :—f Wtedy lepiej zastosowaé tzw. transfer dwueliptyczny, stuzacy takze
do zmiany orbity mniejszej na wieksza i odwrotnie. Przejscie z niskiej orbity

B o promieniu 71 na wyzsza o promieniu ro zilustrowane jest na rysunku 2.
Rys. 2. Przejscie z orbity o promieniu 7 . s7e . . . .
na orbite o promieniu 7 > 1 Tak jak w manewrze Hohmanna, krétki impuls ciagu w punkcie A pierwotne;j
z zastosowaniem transferu orbity zwieksza predko$é od vy do vg = kvy (gdzie k > 1), dzieki czemu

1 li Z . . . . . P .
;Yudekztéyz negrz e wartodd somik] wahadlowiec wchodzi na orbite eliptyczna. Jej ksztalt okredlony jest
¢ B Provymt Y kvlftl' odlegltoscia a od ogniska ($rodek Ziemi) do apogeum (punkt B). Wielkosé a,

z zachowania momentu pedu vg = —
Zasada zachowania energii zastosowana ktéra musi by¢ wieksza od ro, powinna byé wybrana z uwzglednieniem faktu,

dla drogi od A do B . . .s . . . . C . .
ze decyduje o energii zuzytej na wykonanie transferu i o czasie jego trwania.
2 2
muva GMm mupg GMm

- = Podczas lotu po potowie elipsy od A do B predkos¢ w punkcie B spada do

2 r1 2 a /- . . .. . .
pozwala powigzaé parametry k i a tak, ze Wartosci vp. W tym punkcie nast¢puje kolejne impulsowe przyspieszenie
2

k? = 24— Stad do predkosci ve, dobranej tak, aby wahadtowiec kontynuowal lot po innej
GM  2a eliptycznej orbicie z apogeum w punkcie B i perigeum w punkcie D lezacym juz
AN T e na orbicie konicowej. Dazac po tej elipsie do perigeum, wahadtowiec przyspiesza

oy — \/W 4 i do punktu D dociera z predkoscia vp. Jest ona wieksza niz v9, a wiec do
a a+mr przejécia na orbite kotowa o promieniu ro niezbedne jest hamowanie od vp do vs.

Zachowanie momentu pedu i energii

dosyduje te o relncii micdzy oo & on Wzory wyrazajace zasady zachowania pozwalaja obliczy¢ poszczegdlne predkosci.

takiej, ze ve = “272. Otrzymuje si¢ Jedli zmiana orbity z 1 = 6700 km na 5 = 33500 km odbylaby sie droga
vo = 4 GM 22 transferu dwueliptycznego z parametrem réwnym np. 50 000 km, to
G(jw a —2|-a7"2 charakterystyczne predkosci wynosityby v4 = 10,24 km/s v = 1,37 km/s,
BT e ve = 2,53 km/s i vp = 3,77 km/s. Sumaryczna zmiana predkosci Av przyjetaby

pr7y czym vp > ve. Suma zmian wartosé 4,01 km/s, co oznacza wigksze zuzycie paliwa niz podczas transferu
predkosci wywolywanych praca silnikéw  Hohmanna. Zmiana orbity zajetaby takze duzo wiecej czasu, bo az 44 godziny
wynosi . . . . P .

i 52 minuty. Ten przyklad ilustruje gtéwna wade transferu dwueliptycznego,

a caly manewr trwa jaka jest dlugi czas jego realizacji. Manewr dwueliptyczny przeprowaizony

e — z dowolnym a > ry jest oszczedniejszy od manewru Hohmanna, jesli = >15,58.
=™\ TV G&, Taka sama przewage ma on, gdy 11,94 < % < 15,58, pod warunkiem, ze
cayli tyle, ile lot po poléwkach obu elips, pPrzeprowadza sie go z dostatecznie duzg wartoscia a. Natomiast gdy :—f < 11,94,
e to zaden wariant transferu dwueliptycznego nie jest korzystniejszy od manewru
Hohmanna. Réznice w zuzyciu paliwa pomiedzy tymi dwiema procedurami sg
jednak niewielkie. Maksymalna oszczednosé¢, jaka mozna uzyskac, zastepujac
manewr Hohmanna dwueliptycznym, wynosi 8%.
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Av = |vy —val| + |ve —ve| + |vp — val,

gdzie a1 =
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