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1 Sissejuhatus

Orbitaalmehaanika (vahel kasutatakse ka mdistet astrodiinaamika) on véga oluline tdnapédeva
kosmosetehnoloogia alustala. Orbitaalmehaanika kirjeldab nii looduslike taevakehade kui ka
inimese loodud kosmoselaevade ja satelliitide liikumist kosmoses. Iga kosmosemissiooni
planeerimisel  arvutatakse orbitaalmehaanika ,tooriistakasti  kasutades  satelliidi

tiirlemisperiood, sensorite ndgaemisulatus ja sihtalade taaskiilastussagedus.
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1.1 Mikolaj Kopernik (1473-1543) ja tema heliotsentriline maailm.

Veel enne kosmosetehnoloogia siindi tegelesid taevakehade litkumise kirjeldamisega
astronoomid. Esimene mees, kes joudis toele védga ldhedale, oli poola astronoom Mikolaj
Kopernik (1473-1543). Kopernik viitis, et maailmaruumi keskel asub Piike ja koik planeedid
tiirlevad iimber Péikese ringorbiitidel. Péris tdene see védide siiski polnud, vaatlused niitasid,
et orbiidid ei ole ideaalselt ringikujulised. Saksa matemaatik ja astronoom Johannes Kepler
(1571-1630) avastas, et planeetide trajektoorideks on ellipsid, mille iihes fookuses on piike.

Kepleri teooriat pdhiosas seni iimber liikkatud pole ja see piisib tdnaseni.




1.2 Johannes Kepler (1571-1630) avastas, et planeetide trajektoorid on elliptilised.

Kepleri t66d siiski ainult kirjeldasid planeetide liitkumist. Fiiiisikalise sisu andis neile inglise

fiitisik Isaac Newton (1642-1727) oma universaalse gravitatsiooniseadusega.

Jargnevates peatiikkides liigume samm-sammult elementaarsetelt Kepleri seadustelt orbiitide

muutmiseks vajalike manddvrite matemaatilise kirjeldamiseni.



2 Kepleri seadused ja Newtoni gravitatsiooniseadus

On kolm Kepleri seadust, mis kirjeldavad planeetide litkumist Pdikesesiisteemis, kuid sobivad
sama histi ka Maa orbiidil tiirleva satelliidi liikkumise kirjeldamiseks. Kepleri I seadusega ei
kaasne iihtegi valemit. See titleb lihtsalt, et planeetide orbiidid on ellipsi kujuga, mille iihes
fookuses on Piike (2.1). Planeedi ja Pdikese korral on see véide tdiesti tdene, sest Pdikese
mass on palju kordi suurem mis tahes planeedi massist Pdikesesiisteemis. Mis saab siis kui
kehad on vorreldava massiga? Osutub, et iildjuhul tiirlevad kehad timber iihise masskeskme.
Ebavdrdsete masside korral asub iihine masskese raskemale kehale lihemal. Adrmuslikul
juhul, kui iiks keha on teisest Idpmatu arv kordi suurema massiga, tiirlebki kergem keha

umber raskema.

2.1 Kepleri I seadus: Planeetide trajektoorideks on ellipsid, mille iihes fookuses on Piike.

Kepleri II seadus kirjeldab orbiidil liikumise kiirust. Osutub, et elliptilisel orbiidil liikudes
pole kiirus thtlane. Kepleri II seadus: planeeti ja Pédikest iihendav joon katab vordsete

ajavahemike korral vordse pindalaga sektorid (2.2).

2.2 Kepleri II seadus.

Mida me voime Kepleri II seadusest jareldada? Kuna ajavahemikud peavad olema joonisel

2.2 kujutatud sektorite katmiseks olema vordsed, liigub planeet Pdikesele lihemal palju



kiiremini, sest trajektoori pikkus samas ajaiihikus on Péikesele ldhemal olles palju pikem.
Kepleri II seadus kehtib sama histi ka Maa orbiidil tiirlevate satelliitide kohta. Elliptilisel
Molnija orbiidil (http://en.wikipedia.org/wiki/Molniya orbit) tiirlev satelliit liigub Maa

lahedal mitu korda kiiremini, kui orbiidi kaugeimas punktis.

Kepleri III seadus kirjeldab planeetide tiirlemise perioodi seost kaugusega Péikesest.
Kaugemate planeetide tiirlemisperiood on pikem kui Péikesele ldhemal asuvatel planeetidel.
Kepleri III seadus: Planeedi keskmine kaugus Piikesest kuubis on vordeline tema

tiirlemisperioodiga ruudus.

> D/’ 2.1)

7, D,
Valem (2.1) on Kepleri III seadust matemaatiliselt. T; ja T, on vastavalt esimese ja teise
planeedi tiirlemisperioodid, D; ja D, on esimese ja teise planeedi keskmised kaugused

Paikesest.

Mis on Kepleri seaduste taga? Miks taevakehad ja satelliidid niimoodi liiguvad? Vastuse
annab Newtoni gravitatsiooniseadus: suvalised kaks keha tdmbuvad iiksteise poole jouga, mis
on vordeline nende masside korrutisega ja poordvordeline nende omavahelise kauguse

ruuduga (2.2).



GmM (2.2)

Valemis (2.2) G=6,674*10""" mjkg'ls'z on universaalne gravitatsioonikonstant, m on esimese
keha mass, M teise keha mass ja r kahe keha masskeskmete omavaheline kaugus. Lahendades
iilesandeid Maa orbiidil tiirlevate satelliitide kohta esineb valemites véga tihti universaalse
gravitatsioonikonstandi ja Maa massi korrutis G*M. Vdttes Maa massiks M=5,974*10"'kg

arvutame selle korrutise siinkohal vélja ja tdhistame tdhega u.
w=G*M =3987*10"m’s > =3,987*10° km’s> (2.3)

Kiilgetdombejoud tdmbab kehasid iiksteise poole, et satelliit Maa peale tagasi ei kukuks vaid
orbiidil piisiks peab kiilgetdmbejoudu tasakaalustama mingi vastassuunaline joud. Selleks
tasakaalustavaks jouks on pdoordliikumisel tekkiv kesktombejoud. Ringikujulisel orbiidil
(elliptilise orbiidi erijuht) pilisimiseks peab kesktdombekiirendus (2.4) olema tdpselt vordne

Maa raskuskiirendusega.

v 24)

Valemis (2.4) on v keha tiirlemise joonkiirus ja r orbiidi raadius.

Mis saab siis, kui kiirust orbiidil suurendada nii, et kesktdombekiirendus iiletab Maa
raskuskiirenduse? Osutub, et kiirust suurendades venib trajektoor vilja ja muutub ringi asemel
ellipsi kujuliseks. Kiirust veelgi suurendades muutub ellips parabooliks, keha enam tagasi
Maa juurde ei tule. Juht, kus keha trajektoor on parabooli kujuline, vastab tidpselt esimesele
kosmilisele kiirusele. Kui keha kiirus Maa ldhedaseimas punktis esimest kosmilist kiirust

iiletab on trajektooriks hiiperbool (vt joonis 2.3).

Hyperbola

2.3 Orbiidi kuju sdltuvus kiirusest.



3 Pohimoisted ja pohivalemid
Enne valemite juurde joudmist on vaja defineerida moned pdhimdisted. Joonisel 3.1 on antud

pohimdisted inglise keeles, tdhtsamate mdistete eestikeelne tdlge koos selgitustega asub all

pool.
r = satellite position vector
r S v = satellite velocity vector
¢ = flight path angle
a = semi-major axis
2b

b = semi-minor axis

¢ = distance betweean orbit

v = frue anomaly

S o ——— - a -

ra = radius of apogee

rp = radius of perigee

3.1 Orbiidi péhielemendid (Tolyarenko, 2008).

r — satelliidi asendivektor, vektori r pikkus on satelliidi kaugus Maa masskeskmest antud

ajahetkel

v — satelliidi kiirusvektor antud ajahetkel

a — suur pooltelg

b — viike pooltelg

1, — apogee raadius, apogee on orbiidi kaugeim punkt Maast
1, — perigee raadius, perigee on orbiidi Maale 1dhim punkt

Stabiilse orbiidi korral on mehaaniline energia ithikmassi kohta konstantne. Teiste sdnadega:
satelliidi kineetilise ja potentsiaalse energia summa on muutumatu olenemata sellest, millises

orbiidi punktis ta paikneb.



g Vo w (3-1)
2 r 2a

Valemis (3.1) vastab komponent V°/2 satelliidi kineetilisele energiale ja -/ potentsiaalsele
energiale. Rakendades valemit (3.1) saame arvutada mitmeid huvitavaid védrtusi. Nt.

elliptilisel orbiidil tiirleva satelliidi kiiruse orbiidi suvalises punktis.

3.2 Satelliidi kiirus elliptilisel orbiidil (Tolyarenko, 2008).

Kiiruse leidmiseks avaldame valemist (3.1) V.

3.2)
V= =)

Valemiga (3.1) saab aga muudki huvitavat teha. Saab leida kiiruse, mis on vajalik
ringikujulisel orbiidil piisimiseks (esimene kosmiline kiirus). Sellisel juhul on suur pooltelg a

vordne r-ga igal ajahetkel, ehk asendame r=a=rcgc.

I Cife

_ yd Veire

3.3 Satelliidi kiirus ringorbiidil (Tolyarenko, 2008).

Ve = \IIU/VCIRC (3-3)

Saab leida ka teise kosmilise kiiruse, s.o. kiiruse, mis on vajalik Maa raskusvéljast
lahkumiseks. Nagu eelnevalt mainitud on sellisel juhul satelliidi trajektooriks parabool, ehk

suur pooltelg a=oo.
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3.4 Satelliidi kiirus paraboolorbiidil (Tolyarenko, 2008).

Kuna a=o, siis I/a=0. Valem (3.1) lihtsustub ja saame:

Vise =21/ 7 (34)

Teades u (Maa massi ja universaalse gravitatsioonikonstandi korrutis) ja Maa raadiust on

antud valemite abil voimalik kerge vaevaga esimene ja teine kosmiline kiirus vélja arvutada.

Vabalt lendava satelliidi orbiit on alati ringjoone, ellipsi, parabooli voi hiiperbooli kujuga.
Satelliidi tiirlemistasand 10ikab alati Maa raskuskeset. Maa kohal asuvad voi kolmnurksed

orbiidid pole vdimalikud ilma tdiendavate joudude abita, vt. joonis 3.5.

3.5 Voimalikud ja voimatud orbiidid iimber Maa (Tolyarenko, 2008).

Veel enne pohiliste orbiitide tlilipide juurde minekut tuleb defineerida veel liks mdiste —
kaldenurk. Kaldenurgaks i (i k inclination) nimetatakse nurka orbitaaltasandi ja ekvaatori
vahel. Kaldenurk saab omada véartusi i=0°...180°, 0-kraadine kaldenurk vastab ekvaatoriga
samal tasandil paiknevale orbiidile, kui orbiidil tiirlemise suund iihtib Maa p&orlemissuunaga.
180-kraadise kaldenurga korral tiirleb satelliid kiill Maa ekvatoriaaltasandil, kui selle

pOorlemissuunaga vastupidises suunas.



Orbital Plane

Equator

3.6 Orbiidi kaldenurk on nurk ekvaatori ja orbitaaltasandi vahel (Tolyarenko, 2008).
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4 Orbiitide tuubid
Teoreetiliselt on orbiite [0pmatu hulk. Jirgnevalt vaatame neid orbiite, mis inimestele iihel voi

teisel pohjusel kasulikud on.

4.1 Maalahedased orbiidid

Maaldhedased orbiidid (i. k. Low Earth Orbit - LEO) algavad umbes 200 km korgustelt ja
ulatuvad 3 000 km korguseni. Atmosfédér on seal juba piisavalt hore, et satelliidi kiirust mitte
kohe maha pidurdada. Pohiliseks maaldhedase orbiidi rakenduseks on igasugused kaugseire-
ja luuresatelliidid. PGhjendus on loogiline: mida l&hemale maapinnale asuda, seda kdorgema

lahutusega pilte on vdimalik saada.

LEO

/‘ \ .
Low Earth Orbit Low Earth Orbit

(non polar) (polar)

4.1 Maalihedase orbiidid (ESA, 2009).

Enimlevinud maaldhedaseks orbiidiks on polaarorbiit. Polaarorbiidi inklinatsioon on umbes
90°. Satelliit polaarorbiidil lendab iile mdlema pooluse ja risti iile ekvaatori, kuna Maakera

satelliidi all poorleb on vdimalik niimoodi katta dra kogu maapind, vaata:

http://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/6/60/Polar_orbit.ogg

4.2 Geostatsionaarne orbiit

Maaldhedaste orbiitide korval on teiseks viga laialt kasutatud orbiidiks geostatsionaarne orbiit
(i. k. liihend GEO). Geostatsionaarse orbiidi inklinatsioon on 0° ja periood ~24 tundi, st. et
Maalt vaadates seisavad geostatsionaarsed satelliidid ekvaatori kohal virutaalselt paigal. Kuna
satellit seisab virtuaalselt paigal puudub temaga sidet pidades vajadus antenni iimber suunata.
Geostatsionaarsel orbiidil asuvad mitmesugused sidesatelliidid. Geostatsionaarse orbiidi

korgus on 35 786 km.
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4.2 Sidesatelliit geostatsionaarsel orbiidil (ESA, 2009).

4.3 Keskmised orbiidid

Keskmised orbiidid (i. k&. Medium Earth Orbit — MEQO) asuvad maaldhedaste orbiitide ja
geostatsionaarse orbiidi vahel umbes 20 000 km korgusel maapinnas. Peamiseks keskmiste
orbiitide kasutusotstarbeks on navigatsioonisiisteemid nagu Ameerika Uhendriikide Global
Positioning System (GPS) vdi Euroopa siisteem Galileo. Joonisel 4.3 on kujutatud Galileo

navigatsioonisiisteemi satelliitide parv.
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4.3 Galileo navigatsioonisiisteemi satelliitide parv (ESA, 2009).

4.4 Tugevalt elliptilised orbiidid

Viimaseks enamlevinud orbiitide klassiks on tugevalt elliptilised orbiidid (i. k. Highly
Elliptical Orbit - HEQ). Heaks elliptilise orbiidi niditeks on Molnija orbiit, mis voeti
sidesatelliitide jaoks kasutusele Noukogude Liidus 1960-ndatel aastatel. Molnija orbiidi
inklinatsioon on 63°, perigee raadius 500 km ja apogee raadius 35 790 km.

4.4 Molnija orbiit, sensori niigemisulatus apogees (Tolyarenko, 2008).

Molnija orbiidil asuv sidesatelliit ei seisa kiill virtuaalselt paigal (pidava sideseansi saamiseks

ei piisa iihest satelliidist), kuid tal on geostatsionaarse orbiidi ees mitmeid eeliseid. Esiteks

13



kulub satelliidi Molnija orbiidile saatmiseks mérgatavalt vihem kiitust. Teiseks on suurtel
laiuskraadidel vaatenurk Molnija satelliidini oluliselt korgem. Korge vaatenurk tdhendab
signaalide levikul mérgatavalt lithemat teekonda lébi atmosfdiri, jarelikult palju vdiksemat

sumbuvust ja héiritust Maa soojuskiirgusest.

Joonisel 4.5 on kujutatud Molnija orbiidi lennujoone projektsioon maapinnale. Korgete
laiuskraadide kohal (tumepunane joon) on satelliidi kiirus viga aeglane ja teda on Maa pealt

antennidega lihtne jilgida.

4.5 Molnija orbiidi lennujoone projektsioon maapinnale (Tolyarenko, 2008).

Kdik eelpool nimetatud enamlevinud orbiidid samas mddtkavas on kujutatud joonisel 4.6.
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HEQ
Highly Elliptical
orbit

N\

MEO Orbit

GEO
Geostationary
Earth Orbit

LED LEO
Low Earth Orbit Low Earth Orbit
(non polar) (polar)

4.6 Maa tehiskaaslaste enamlevinud orbiidid (ESA, 2009).
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5 Manoovrid orbiitide muutmiseks
Kéesolevas peatiikis uurime, kuidas on vdimalik litkuda erinevate orbiitide vahel.

Pohilisteks mehanismideks orbiitide vahel manddverdamisel on kiiruse lisamine ja
pidurdamine. Kiiruse lisamisel on tulemus moneti mitte-intuitiivne. Voiks arvata, et asudes
ringorbiidil raadiusega Rinitiar hakkab satelliit kiirust lisades samal orbiidil lihtsalt kiiremini
tiirlema, kuid tulemus on teistsugune. Kiirusvektoriga samasuunaliselt kiirust lisades muutub
esialgne ringorbiit ellipsi kujuliseks, keskmine kaugust Maast suureneb ja tiirlemisperiood
hoopis kasvab! Saadud 10pporbiidil on esialgse orbiidiga tdpselt {iks ithine punkt — see, kus
toimus esialgne kiirendamine AV vdrra (joonis 5.1). Hoogu pidurdades on tulemus analoogne,

kuid siin keskmine kaugus Maast viheneb ja tiirlemisperiood liitheneb.

Posicrade AV

e Retrograde AV

\E[.\']'I’I.\].

V
A Initial Orbit

~. - Initial Orbit

5.1 Ringikujulise orbiidi muutmine elliptiliseks kiiruse lisamise v6i pidurdamise abil (Tolyarenko, 2008).

Koige efektiivsem viis litkumaks madalalt ringorbiidilt korgemale ringorbiidile on Hohmanni
iilekanne (i. k. Hohmann transfer). Hohmanni iilekande korral suurendatakse kiirust kahes
osas, AV ja AVp vorra. Esimene impulss AV, muudab esialgse ringorbiidi elliptiliseks.
Kiirust lisatakse just nii palju, et tekkiva elliptilise orbiidi apogee ulatuks sama kaugele, kui
on 16pliku soovitud ringorbiidi raadius. Teine impulss antakse elliptilise vaheorbiidi apogees,
et muuta elliptiline orbiit ringikujuliseks. On oluline mérkida, et koik mandovrid toimuvad
samal tasandil ja lisatavad kiirusvektorid AV, ja AVp on satelliiddi kiirusvektoriga

samasuunalised. Hohmanni iilekanne madalamalt orbiidilt kdrgemale on kujutatud joonisel

5.2.
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Final orbit

Transfer sllipse

initial orbit

5.2 Hohmanni iilekanne (Larson & Wertz, 1996).

Jargnevalt uurime, kuidas on voimalik Hohmanni tilekandeks vajalikke kiirusimpulsse vélja
arvutada. Tahistame: R;y — esialgse ringorbiidi raadius, Rpy — soovitud 1opliku ringorbiidi
raadius, Vv — kiirus esialgsel ringorbiidil, Vgy — kiirus 18plikul ringorbiidil, V7, — kiirus, mis
on vajalik, et litkkuda esialgselt ringorbiidilt elliptilisele lilekandeorbiidile (i. k. transfer orbit),
Vi — kiirus elliptilise tilekandeorbiidi kaugeimas punktis (apogees), 4V; — esimene

kiirusimpulss (4V;=V7;-Viy), AV, — teine kiirusimpulss (A V>=Vey-V1).
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Transfer Orbit

Final Orbit

5.3 Hohmanni iillekanne (Tolyarenko, 2008).

Taaskord aitab meid teadmine, et satelliidi kineetilise ja potentsiaalse energia summa on

konstantne ning valemist (3.1) on vdimalik tuletada kdik meid huvitavad kiirused.

= i) >y
e
vo- é (5.3)
- R’f:N 54

Siin a on iilekandeorbiidi suurem pooltelg, a=(Ry+Rpy)/2. Niiid on meil esialgne
,,t00riistakast orbiitide vahel mandoverdamiseks olemas. Osutub, et AV ei olene satelliidi
massist ja kirjeldab mandovri suurust védga universaalselt. Teades satelliidi massi ja
summaarset AV kdigi manddvrite sooritamiseks kokku on juba vdimalik vélja arvutada

kiitusekulu ja vaja mineva mootori voimsus.
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6 Lisamaterjalid

1. Euroopa Kosmoseagentuuri telekommunikatsiooni dppematerjalide orbiite kasitlev

osa (inglise keeles): http://telecom.esa.int/wbts/wbts/index.htm [valida SATCOM

Training Module -> Intermediate (technical staff without experience in the SATCOM

field) -> System and Services (Intermediate)-> Orbits (Intermediate)]

2. Mart Noorma Astrodiinaamika loengud:

http://video.ut.ee/producer/2008/FKEF.02.145/

3. Polaarorbiidi animatsioon:

http://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/6/60/Polar orbit.ogg
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8 Sissejuhatus

Orbitaalmehaanika I osa tegi sissejuhatuse tdnapéeva kosmosemissioonide pdhialustesse. Anti
tilevaade Kepleri seadustest, orbitaalmehaanika pdhimdistetest, enimlevinud orbiitidest ja
elementaarsematest mandovritest orbiitide vahel litkumiseks. Kédesolev materjal tutvustab
orbiitide kaldenurga muutmiseks kasutatavaid mandovreid, orbiitide héireid ja pdhjuseid,
miks reaalsed orbiidid ei jargi rangelt Kepleri seadusi. Viimase teemana antakse iilevaade

Lagrange’ punktidest ja nende kasutamisest.
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9 Orbiidi kaldenurga muutmine

Kanderaketi abil satelliiti soovitud orbiidile transportides tuleb teha terve rida mandovreid.
Orbitaalmehaanika I osas tutvusime mandovritega, mille abil on vdimalik litkuda kdrgemalt
orbiidilt madalamale voi vastupidi. Kdik need impulsid anti siiski esialgse orbiidiga samas
tasandis. Tihti on vaja ka orbiidi tasandit korrigeerida. Niiteks juhul kui sidesatelliit on vaja

saata kallutatud geosiinkroonselt orbiidilt 0° kaldenurgaga geostatsionaarsele orbiidile.

Orbiidi kaldenurga muutmiseks tuleb satelliidi litkumissuunda (kiirusvektorit) sobivas orbiidi
punktis muuta. Osutub, et kodige efektiivsem on orbiidi kaldenurga muutmiseks anda
kiirusimpulss ekvaatori kohal. Muutmaks orbiidi kaldenurka iihelt tasandilt teisele tuleb
esialgne kiirusvektor keerata uuele tasandile. Seda on vdimalik teostada vektorite liitmise abil.

Joonisel 9.1 on kujutatud orbiidi kaldenurga muutmine kiirusvektori liitmise abil.

9.1 Orbiidi kaldenurga muutmine (Larson & Wertz, 1996).

Jargides vektorite liitmise reegleid on voimalik tuletada vajaliku kiirusimpulsi (AV) véértus:

) 9.1
AV =2V i s1n§ -1

Valemis (9.1) on Vinriar satelliidi esialgne kiirus orbiidil ja 6 — nurk esialgse ja 16pliku

orbiidi kaldenurkade vahel.

Markus: Impulssi orbiidi kaldenurga muutmiseks vOib anda kombineeritult Hohmanni
tilemineku esimese ja teise kiirendamisega (vt Orbitaalmehaanika 1 Oppematerjali).
Sidesatelliidi geostatsionaarsele orbiidile transportimisel seda ka tavaliselt tehakse, sest nii on

vOimalik kiitust sdésta.

Sellega on meil kirjeldatud kdik meetodid, et teostada lihtsamat orbiitide vahel litkumist.
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10 Orbiitide haired ja nende pohjused

Orbitaalmehaanika 1 osas tutvusime Kepleri seadustega, mis kirjeldavad nii planeetide
litkumist kui ka satelliidi trajektoori Maa orbiidil. Tegelikkuses jargivad satelliidid ja

planeedid Kepleri seadusi viga harva jargnevatel pohjusel:

¢ Ilmaruumis on peale kahe vaadeldava keha veel teisigi objekte, mis oma raskusvéljaga

orbiite hiirivad.

e Maad, Pdikest vOoi muud orbiidi keskel olevat keha ei saa téielikult punktmassiks

lugeda. Raskusviélja tugevus orbiidi erinevates osades soltub keskse keha kujust.

e Keha mojutavad muud orbiidispetsiifilised joud (nt Ohutakistus maalidhedastel

orbiitidel)
Maa orbiidil tiirleva satelliidi trajektoori hédirivad peamiselt jargmised tegurid:
¢ Kolmanda keha (Pdike, Kuu, teised planeedid, jne) kiilgetdombe;joud.
e Maa massi mittesfairiline jaotus.
e Ohutakistus.
e Piikese kiirgusrohk.
e Piikese tuul.
e Maa magnetvili.

o Satelliidist vdljuvate gaaside ebasoovitav reaktiivjoud.
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10.1 Meteosati ideaalset geostatsionaarset orbiiti hiiirivad peamiselt Kuu ja Pidike ning Maa

mittesfairiline kuju (ESA, 2009).
Orbiitide héired jaotatakse nenda mdjumisperioodi ja iseloomu jéargi kolme klassi:
1. Pikaajalised lineaarsed héired (i k secular perturbations)

2. Liihikeseperioodilised hiired - hdire kordub perioodiliselt sagedamini kui orbiidil

tiirlemise periood

3. Pikaperioodilised hdired — hdire kordub perioodiliselt pikema perioodiga kui orbiidil

tiirlemise periood

Orbital
Element

—>
Long - period
<—>| Short - period

Orbit period

10.2 Orbiidi héirete jagunemine nende kordumissageduse jirgi (Tolyarenko, 2008).
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10.1 Ohutakistus

Ohutakistus on iiks peamisi maalihedase satelliidi orbiiti hiirivaid joude. Ohutakistus
mojutab eelkdige 1000 km madalamal tiirlevaid satelliite. Mida madalamal kdrgusel satelliit
tiirleb seda suurem ohutakistus talle mojub, sest atmosfddr on Maale ldhemal tithedam. Lisaks
soltub ohutakistus sellest, kas satelliit on Maa varjus voi mitte ning Pdikese aktiivsusest.
Péikese 11-aastase tsiikli maksimumis ulatub atmoséar korgemale ja Shutakistus on suurem.

Ohutakistus sdltub olulisel méiral satelliidi kujust.

10.2 Maa massi mittesfaariline jaotus

Maa ei ole ideaalselt kera kujuline. Maa tegelikku kuju kirjeldavad jargmised tunnused:
e Ekvaatori juurest on Maa 1dbimoddt paksem.
e Kerge pirnikujulisus.

e Poolustel on Maa lapikum.

10.3 Maa ei ole ideaalselt kerakujuline (Tolyarenko, 2008).

Maa massi ebaiihtlane jaotus mojutab eelkdige maaldhedasi orbiite. See hakkab orbiidi
tiirlemistasandit podrama nii, et tdususdlm (i k& ascending node, orbiidi punkt, kus satelliit
iiletab ekvaatori toustes ldunapoolkera kohalt pohjapoolkera kohale) nihkub jérjest lddne

poole (vt joonis 10.4).
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10.4 Maa massi mittesfairilise jaotuse tottu hakkavad maalihedaste orbiitide tiirlemistasandid p66rama

(Tolyarenko, 2008).

Osutub, et orbitaaltasandi iseeneseliku péoéramise nurkkiirus soltub orbiidi kaldenurgast ja
seda ndhtust on vOimalik dra kasutada. Orbitaaltasandi iseeneselikul podramisel pohinevad
pdikesesiinkroonsed orbiidid, mille tiirlemistasand podrab just nii palju, et see jadb Pdikest ja

Maad iihendava sirge suhtes sama nurga alla (vt joonis 10.5).

\ s/

N

The Orbit Plane /

Rotates at the Mean
Rate of the Earth
About the Sun

10.5 Piikesesiinkroonse orbiidi tiirlemistasand jaib Piikest ja Maad iihendava sirge suhtes sama nurga

all (NASA, 2009).

Kuna tiirlemistasand jddb Péikese poolt Maale vaadates ndiliselt samaks on iga orbiidi
valgustingimused eelmisega vorreldes identsed. Identsed valgustingimused on véga olulised

kaugseire- ja luuresatelliitidele ning suur osa neist maaldhedastest satelliitidest just
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paikesesiinkroonsel orbiidil tiirleb. 700 km kdrgusele maaldhedasele pidikesesiinkroonsele

orbiidile vastab umbes 98° kaldenurk.

10.3 Kolmandate taevakehade pohjustatud haired ja
geostatsionaarse orbiidi sailitamine

Maa orbiidil tiirlevat satelliiti mdjutavad peamiselt Kuu ja Péike, pohjustades perioodilisi
héireid. Geostatsionaarse orbiidi puhul héirivad Kuu ja Pdikese pdhjustatud kiilgetdombejoud
satelliiti nii, et selle orbiidi kaldenurk hakkab 0° ja 15° vahel keskmiselt 55-aastase perioodiga
vonkuma. Geostatsionaarse satelliidi pohja-ldunasuunalise vonkumise takistamiseks tuleb
kulutada kiitust. On vélja arvutatud, et geostatsionaarse orbiidi 0° kaldenurga all hoidmiseks

tuleb anda aastas jirgmised kiirusimpulsid:

AV oon =36,93m/s aastas  (10.1)
AV =14,45m/s aastas  (10.2)

AVmoon on kiirusimpulsi véértus, mis on vajalik, et tasakaalustada Kuu raskusvilja
pohjustatud héireid ja AVgyn on kiirusimpulsi vddrtus, mis on vajalik tasakaalustamaks

Péikese raskusvilja poolt pohjustatud héireid.

[lma tdiendavaid joude rakendamata hakkab geostatsionaarsel orbiidil tiirlev satelliit ka ida-
ladne suunas triivima. Maa raskusvélja loperguse kuju tottu eksisteerib kaks stabiilset
meridiaani: 75° IP ja 105° LP (valemites kasutada 255° IP). Umber nende kahe meridiaani
hakkab geostatsionaarsele orbiidile asetatud satelliit perioodiliselt tritvima amplituudiga kuni
180° ja perioodiga kuni 900 pédeva. Ida-ld&nesuunalise vOonkumise takistamiseks kuluvat

kiitust saab arvutada vajamineva kiirusimpulsi jargi, mis avaldub jargneva valemiga:
AV =1715sin2(1, -1;)  (10.3)

Valem (10.3) annab ida-ladnesuunalise triivimise takistamiseks kuluva AV iihe aasta kohta.
Valemis (10.3) on Ip soovitud meridiaan ja lg 1&him stabiilne meridiaan (kas 75° IP voi 255°

IP).

10.4 Péikese kiirgusréohu

Péikese kiirgusrohk pohjustab satelliitide orbiitide perioodilisi hiireid, kuid sel nihtusel

pohineb ka piikesepurjetamine. Pédikese kiirguse mdju on seda tugevam, mida kergem on
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satelliit ja mida suurem on satelliidi ristldikepindala Pédikese poolt vaadates. Pdikese kiirguse

poOhjustatud kiirendus Maa ldhedal avaldub jargmise valemiga:
a, =45%10°(1+r)4/m  (10.4)

Kus r on peegelduskordaja (0 kuni 1), A — satelliidi ristldikepindala ja m — satelliidi mass.
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11 Lagrange’i punktid

Lagrange’i punktid on erilised asukohad kahe keha siisteemis. Lagrange’i punktis asuva
kolmanda palju vdiksema massiga objekti kiirus ja kiirendus on mdlema suurema massiga
keha suhtes null. Lagrange’i punkti asetatud satelliit voib teoreetiliselt piisida paigal.
Lagrange’i punktid kannavad nende avastaja itaalia-prantsuse matemaatiku Joseph Louis

Lagrange’i (1736-1813) nime.

11.1 Lagrange’i punktid Piikese-Maa siisteemis (NASA, 2009).

Lagrange’i punkidest voib rddkida iga kahe piisavalt suure massiga taevakeha puhul
Péikesestisteemis, kus nende vahel ei asu iihtegi veel suurema massiga taevakeha. Kahe keha
stisteemis on kokku kolm Lagrange’i punkti: L, L, L3, L4 ja Ls. Uurime Lagrange’i punkte

Péikese-Maa siisteemi nditel (vt joonis 11.1).

L; asub Maad ja Piikest {ihendaval sirgel Maa ja Piikese vahel rohkem Maa pool. Uldjuhul
tiirleb Maast Pdikesele 1dhemal asuv objekt liihema perioodiga kui 365 pdeva, kuid L,-s asuva
objekti tiirlemisperiood on tidpselt Maa tiirlemisperioodiga vordne. L;-s on tiirlemisperiood

Maa tiirlemisperioodiga vordne, sest Pédikese kiilgetdmbejoud on osaliselt vastassuunast
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mojuva Maa kiilgetdmbejou poolt ,kustutatud ja nii piisab orbiidil pilisimiseks véiksemast

kiirusest.

L, asub Maad ja Péikest ldbival sirgel Maa taga. L, pdohjendus on L;-ga analoogne, kuid siin
on Maast kaugemal Péikese orbiidil asuva keha tiirlemisperiood Maa tiirlemisperioodiga

vordne, sest talle mdjub lisaks Péikese kiilgetdmbejoule ka Maa kiilgetdmbejoud.

L; asub Maad ja Piikest ldbival sirgel teisel pool Péikest veidi kaugemal orbiidil kui on Maa.
Kuigi L;-s asuvad objektid asuvad kaugemal orbiidil kui Maa, on nende tiirlemisperiood sama
kui Maa tiirelmisperiood, sest lisaks Péikese kiilgetdombejoule tuleb tasakaalustada ka Maa

kiilgetdombejoud ning vaja on veidi suuremat kiirust.

L4 ja Ls asuvad Maa orbiidiga samal tasandil Maad, Pdikest ja L4 voi Ls ithendava vordkiilgse

kolmnurga tippudes vastavalt 60° Maast ees (L4) ja taga (Ls) pool.

Punktid L;, L, ja L; on ebastabiilsed. Punktid L4 ja Ls on stabiilsed. Kuna L4 ja Ls on
stabiilsed voivad viiksemad kehad sinna pikaks ajaks ,,vangi“ jddda. Maa ja Kuu siisteemi L4-
s ja Ls-s asuvad Kordylewski pilved (vdga tuhmid ja raskesti mérgatavad tolmupilved).

Péikese ja Jupiteri L4-s ja Ls-s asub koguni Troojalasteks kutsutud asteroidide parv.

Lagrange’i punktidesse on vdimalik ka tehiskaaslasi asetada. Uheks paremaks niiteks
Lagrange punkti kasutamisel on kahtlemata SOHO (i k SOlar and Heliospheric Observatory)
satelliit (vt joonis 11.2), mis vaatleb Pdikese aktiivsust ja aitab muuhulgas kliimamudeleid
tdpsustada (tdhtsaim Maa kliimat mojutav tegur on Pédike). SOHO asub Maa ja Piikese vahel
L; punkti ldhedal. Kuna L; on ebastabiilne Lagrange’i punkt triivib iga L, seisma pandud
objekt sealt varsti minema. Kindlalt oma kohale jaamiseks tiirleb SOHO halo-orbiidil iimber
L;. L; on Maa ldhedalt Péikese vaatlemiseks suurepdrane asukoht, sest tagatud on pidev

nahtavus 24/7.
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11.2 Euroopa Kosmoseagentuuri ja NASA iihisprojektina valminud SOHO satelliit (ESA, 2009).
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13 Sissejuhatus

Inimesed on kosmoselennust unistanud palju enne selle tehniliselt vdimalikuks saamist. Juba
1728 teoretiseeris inglise fiilisik Isaac Newton, et kdrge mée otsas asuva kahuriga on vdimalik

lasta selle kuule Maa orbiidile, kui algkiirus on piisavalt suur.

13.1 Newtoni hiipoteetline kahur (Brondel, 2007).

Kahureid kasutati kosmoselennuks ka Jules Verne 1865 aastal ilmunud ulmeromaanis ,,Maalt

Kuule* (p k - De la Terre a la Lune).

Tegelikkuses realiseerus esimesena poola-vene piritolu teadalase Konstantin Tsiolkovsky
(1857-1935) ennustus. Tsiolokovsky, keda kutsutakse ka raketinduse isaks, pakkus vilja, et
kosmoselendudeks vdiks kasutada rakette. Nii ka ldks — 4. oktoobril 1957 viis Noukogude

Liidu kanderakett R-7 Maa orbiidile esimese tehiskaaslase Sputnik-1.
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14 Reaktiivliikumise fuusikalised alused

Kosmoses (ilma toetuspunktita) edasi litkumiseks on mitmeid vdimalusi. Suures plaanis v3ib

litkumisvoimalused jagada kaheks:
1. Viiliste joudude vdi energiaallikate abil.
2. Rakettmootorite reaktiivliikumise (i kK — propulsion) abil.

Viliste joudude alla jadvad igasugused kahurite, laserkiirte aga ka piikesekiirguse voi
pdikesetuule abil litkumine, kus mingi véline joud kosmoselaecva edasi toukab. Viliste
joudude abil edasi litkumist pdikesepurjede niitel on kirjeldatud tipsemalt kolmandas

peatiikis.

Koik rakettmootorid pdhinevad impulsi jadvuse seadusel. Selleks, et rakett edasi liikuma

hakkaks, tuleb liikumisele vastupidises suunas midagi vélja paisata (joonis 14.1).

v

4—@

my, vy my, v

14.1 Reaktiivliikumise pohimote.
Viljuva osakese ning raketi massid ja kiirused on omavahel seotud véga lihtsa valemi abil:
mv, =m,v, (14.1)

kus m; on diiiisist vdljunud gaasiosakese mass, v; - gaasiosakese kiirus, m; raketi mass ja v, —
raketi kiirus. Valemist (14.1) jareldub, et mida suurema kiirusega viljutada raketi diiiisidest

gaase, seda kiiremini hakkab edasi litkuma rakett.
Rakettmootorite kirjeldamiseks kasutatakse kolme pohinéitajat:

e Toukejoud, T (i k - thrust) — joud, millega diilisist véljuvad gaasid raketti edasi

toukavad
o Kiitusekulu, dM/dt (i k — mass flow rate) — viljuvate gaaside mass ilihes sekundis

e Eri-impulss, I, (i k — specific impulse) — tdukejou ja viljuvate gaaside kaalu suhe

ajaiihikus.
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Kahe esimese parameetri arvutamine on vordlemisi intuitiivne, kuid eri-impulsi mdistmine on
veidi keerulisem. Eri-impulss kirjeldab rakettmootori efektiivsust, niidates kui palju

toukejoudu kaotatud massiiihiku kohta saab. Eri-impulss (I5,) avaldub valemiga:

1, =T /g,dM /dr) (14.2)

kus g0=9,807 m/s on raskuskiirendus 0 meetri kdrgusel merepinnast.

Eri-impulss néitab nii kiituse energiasisaldust kui ka energia tdukejouks muutmise efektiivsust.
Keemilisel polemisel pohinevate rakettmootorite korral soltub eri-impulss jargmistest

teguritest:
e Temperatuur pdlemiskambris — mida kdrgem, seda suurem eri-impulss
e Viljuvate gaaside molekulmass — mida védiksem, seda suurem eri-impulss
e Podlemiskambri ja diiiisi otsa rohkude suhe — mida suurem, seda suurem eri-impulss

Eri-impulss méérab vajamineva kiituse hulga, korge eri-impulsi korral kulub kiitust vihem.
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15 Ulevaade reaktiivmootoritest

15.1Kiilm-gaas rakettmootorid

Koige lihtsam mootor koosneb lihtsalt gaasi mahutist ja reguleeritavast diiiisist, mille kaudu
kokku surutud gaasi (nt vesinik, heelium, ammoniaak) vélja lastakse. See on véga tookindel,
tdpselt reguleeritav ja odav mootor. Lahenduse miinusteks on ndrk tdukejoud ja madal eri-
impulss (I;;<90 s). Kiilm-gaas rakettmootoreid kasutatakse tingimustes, kus odav hind ja
tdpne reguleeritavus on olulisemad kui suur tdukejoud ja efektiivsus, nt orbiidil viiksemate

manoovrite teostamiseks.

15.2 Keemilisel pélemisel péhinevad rakettmootorid

Vanim ja seni koige laiemalt kasutatav rakettmootorite klass to6tab kahe gaasi reageerimisel
vabaneva soojusenergia arvelt. Pakub véga suurt tdukejoudu (kiimnete meganewtoniteni) ja
moddukat eri-impulssi (I, kuni 470 s). Lahenduse miinuseks on mootorite suur keerukus ja

selles tulenev kdrge hind.

Pressure Regulator

Pressure
(Gas Tank

Pressure
(Gras Tank

Fuel

Combustion
Chamber

15.1 Kahe vedelkiituse pélemisel pohinev rakettmootor (Tolyarenko, 2008).

Keemilisel pdlemisel pdhinevad rakettmootorid on ainsad seni leiutatutest, mis vdimaldavad
Maalt orbiidile jouda. Parim leitud kiituse kombinatsioon on vesinik + hapnik, mida kasutab
enda peamises mootoris nii Ameerika Uhendriikide Kosmosesiistik kui ka Euroopa

kanderakett Ariane 5 (vt joonis 15.2).
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15.2 Euroopa kanderakett Ariane S ja tema esimese astme mootor Vulcain 2 (ESA, 2009).

15.2.1 Tahkekiituse-raketid

Tahke kiituse polemisel pdhinesid esimesed ilutulestiku raketid vanas Hiinas. Ténapdeval
kasutatakse tahkekiituse pdlemisel to6tavaid rakette nii militaar- kui ka kosmosetehnoloogias.

Ariane 5 kiilgedel paiknevad kiirendid tootavad tahkel kiitusel (i k£ — solid boosters).

Uheks enam levinud kiituseks on ammoonium-perkloraat (NH4C10,) + siinteetiline kummi +
alumiiniumi pulber. Tahkekiituse-rakettide tdukejoud on vorreldav vedelkiituse-rakettidega,

eri-impulss on veidi madalam, jaddes tavaliselt 200 - 300 s vahele.

Burning
Surfaces
| Surlaces

15.3 Tahkekiituse-raketi toopohimote (Tolyarenko, 2008).
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Tahkekiituse-raketi kdivitamisel siilidatakse selle kiituse sisemine pind, pérast siilitamist on

teda reguleerida voi vilja liilitada védga keeruline. Peamiseks tdukejou reguleerimise viisiks on

pdlemispinna kuju valik (vt joonis 15.4), mis médrab pdleva pinna pindala ja jérelikult

toukejou suuruse ajas.

@Lﬂ O Oh,
@ &b O

15.4 Tahke kiituse reageeriva pinna kuju ja téukejou seos ajas (Tolyarenko, 2008).

Tahkekiituse-raketid on lihtsad ja tookindlad, kuid kiillaltki kallid.
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15.5 Raketikiituste eri-impulsside ja tiheduse vordlus (Tolyarenko, 2008).

Joonisel 15.5 on toodud erinevate raketikiituste eri-impulsside ja tiheduste vordlus. Nagu néha

on vesinik + hapnik kombinatsioonist veel suurema eri-impulsiga kiituseid, kuid seni ei ole

leitud lahendust nende ainete edukaks sdilitamiseks. Piisavalt tugevate kiitusepaakide suur

mass on tinapdeva kosmosetehnoloogias iiks pdhiprobleeme, mis tingib nt vajaduse astmeliste

rakettide jarele. Kui onnestuks leida kergemaid materjale kiitusemahutite ehitamiseks voiks

oluliselt langeda orbiidile joudmise hind.
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15.3loonmootorid

Ioonmootorites kasutatakse diilisist vdljuvate osakeste kiirendamiseks elektri- voi magnetvilja.
Joonisel 15.6 on kujutatud lihtsa ioonmootori t66pohimote, lactud osakeste allikast véljunud
positiivsed ioonid kiirendatakse korge pinge all oleva vOre abil ning pérast kiirendamist
lituvad nendega negatiivsed ioonid (nii tagatakse laengute tasakaal satelliidi mootori
slisteemis).

Charped.  Accelaration

particie region Mesutrallzar
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@-—h—_ exhawst How
o= = —_—

15.6 Ioonmootorite toopohimote (Tolyarenko, 2008).

15.7 Ioonmootori testimine (ESA, 2009).

Ioonmootoritele pannakse suuri tulevikulootusi, sest nad on véga efektiivsed (eri-impulss
tuhandates sekundites). Seni on piiranud nende laiemat kasutust suhteliselt nork tdukejoud
(1 uN...200 N) ja suur energiatarve (kuni mitu kW). Ioonmootorite pdhiliseks
kasutusvaldkonnaks tdna on geostatsionaarsete satelliitide orbiidil hoidmine ja
stabiliseerimine, kus viga suurt tdukejoudu pole vaja, kuid viike kiitusekulu aitab pikendada
oluliselt satelliitide eluiga. loonmootorite vordlus traditsiooniliste keemilistel kiitustel

pohinevate mootorite vordlus on toodud joonisel 15.8.
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15.8 Energiaallikate toukejou ja eri-impulsi vordlus (Tolyarenko, 2008).

15.4 Paikesepurjed

Uheks pohimdtteliselt teistsuguseks ilmaruumis edasi liikumise viisiks on Piikese
footonsurvel voi pdikesetuule abil purjetamine. Pdikesepurjetamise korral mingit kiitust kaasa
votta pole vaja, tdukejoud tuleb Pidikeselt eralduvatelt osakestelt. Kuna kiitusekulu puudub ei
ole voOimalik arvutada ka eri-impulssi, mida voib tinglikult lugeda 16pmatult suureks.
Tootavaid paikesepurjesid veel ehitatud pole, kuid analiiise kasutusvéimaluste kohta on
tehtud. Nii footonsurvel kui ka péikesetuulel pohinevad mootorid pakuvad sarnaselt
ioonmootoritele suhteliselt véikest tdukejoudu, kuid pdhimdtteliselt on vdimalik
paikesepurjetamisega saavutada palju suuremaid kiirusi kui tinased kiituste podletamisel
tootavad rakettmootorid seda voimaldavad. Péikese tuules purjetades on vdimalik saavutada

kiiruseid 50-200 km/s (Janhunen, 2009)!

Pdhjus, miks seni neile meetoditele vihe tihelepanu on pdoratud, peitub ilmselt tisna vdikeses
tdukejdus. Piikese footonsurve Maa lihedal on ideaalse peegeldumise korral umbes 10 N/m?,
piikesetuule surve Maa lihedal on isegi veel viiksem — umbes 10 N/m’. Piikesetuules
purjetamisel on vaatamata 1 000 korda ndrgemale survele iiks oluline eelis. Pdikesetuul on
lactud osakeste (elektronide ja prootonite) voog, elektrivdljas litkkumiseks ei pea ehitama suurt

iihes tiikis peeglit, mida on vaja footonsurve dra kasutamiseks. Elektriviljas litkumiseks piisab
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pinge all metallraamist, mis on palju kergem (saab olla palju suurema pindalaga) ja

mikrometeoriitidele vastupidavam kui footonsurvet kasutav paikesepuri.

15.9 Piikesetuules purjetamine (Janhunen, 2009).

Pédikese tuules purjetamist on pohjalikult uurinud soome teadlane Pekka Janhunen, kes pakkus
vilja elektrilise pdikesepurje satelliidist kiirtena eemalduvate juhtmete abil. Juhtmed hoitakse
paikesetuulega risti satelliiti poorlemise abil. Elektronide siisteemist vdlja pumpamiseks ja
raami positiivse potentsiaali all hoidmiseks asub satelliidil elektronkahur, nii tdukavad

Pédikeselt saabuvad prootonid positiivselt lactud tdhtraami jérjest Pdikesest eemale.

Isegi suuremddtmelised piikesepurjed koguvad kiirust viga aeglaselt, kuid juba Jupiteri ja
Saturni kaugusele lennates jouavad nad kohale kiiremini kui traditsioonilised kiituste

poletamisel pdhinevad rakettmootorid.

15.5 Muud meetodid

Uheks paljulubavaks jouallikaks kosmoselennul on tuumareaktor. Korge riski ja keerukuse
tottu seda seni teostatud pole, kuid paljude ekspertide arvates on see inimese Marsile

viimiseks ja tagasi toomiseks praeguse tehnoloogia arengu juures ainuke vdimalus.
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Tuumareaktoriga rakettmootori t0opohimdte on vidga lihtne. Kasutatakse iihte gaasi (nt
vesinikku), mida enne diilisist vidlja laskmist tuumareaktori abil kuumutatakse, et see

voimalikult suure kiirusega diiiisist véljuks.

REFLECTOR

15.10 Tuumareaktoril pohinev rakettmootor (Tolyarenko, 2008).

Tuumareaktoriga rakettmootor pakuks védga tugeva toukejou korval ka suurt efektiivsust
(eri-impulss ~1000 s). Peamiseks miinuseks lisaks kdrgele keskkonnaohule on veel reaktori

suur mass, selle ehitamine tasub &ra véga suurte lastide korral.

Tanapdeva fuiisikale tuntud vahenditest kdige vOimsam on kahtlemata aine + anti-aine
reageerimisel pShinev mootor, mis pakuks viga suurt tdukejdudu ja eri-impulssi 5*10° kuni
107 s. Suurtes kogustes anti-ainet (nt positrone) kahjuks veel toota ei osata, lisaks sellele on

problemaatiline anti-aine sdilitamine.
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16 Lahendusvalemid kutusekulu arvutamiseks

Raketi kiitusekulu arvutamine on reaalsetel juhtudel paris keeruline iilesanne. Tépse tulemuse
saamiseks tuleb kasutada integraalarvutust, sest kiituse mass moodustab kogumassist suure
osa ja see muutub pidevalt. Praktikas kasutatakse kosmosemissiooni planeerimisel satelliidi

kogumassi ja kiitusekulu arvutamiseks 1dhendusvalemeid.

. ™
MPHDH MFL
g
Propellant -
Rocket Module (RM) Payload
| Ll |

16.1 Satelliidi kogumass, lasti, kiituse ja struktuuri mass (Tolyarenko, 2008).

Teadese kosmosemissiooni kasuliku lasti massi ja vaja minevat kiirusimpulssi (vt

Orbitaalmehaanika I ja IT) on vdimalik kiitusekulu ja tervet transpordimooduli massi hinnata.

M iy =M py + Mg + M ppop (16.1)

(16.2)

MFINAL = MINITIAL - MPROP

Valemites (16.1) ja (16.2) tdhistavad Minitiar ja Mpinar kosmosesdiduki algset ja 1oplikku
massi (peale kiituse dra kulutamist). Mpp on kasuliku lasti mass, Msrr on rakett-mooduli

tugistruktuuri mass (mootor ja kiitusemahuti), Mprop on raketikiituse (i k - propellant) mass.

Kosmosesdiduki esialgse ja 10pliku massi suhe sdltub vaja minevast kiirusimpulsist (AV) ja

mootori tiilibist sdltuvast eri-impulsist (Isp), suhe on miiratud jargneva valemiga.
M piyar I M gy = el (16.3)
Valemis (16.3) on , g0=9,807 m/s” is raskuskiirendus 0 meetri kdrgusel merepinnast.

M gy =AM pop (16.4)

Rakett-mooduli tugistruktuuri mass soltub kasutatavast kiituse tiiiibist — valem (16.4), kus o
on konstant, mis on 0,12 — 0,15 tavaliste vedelkiituste korral, 0,14 — 0,17 tahkete kiituste

korral ja 0,20 — 0,25 kriigeenset jahutust ndudvate vedelkiituste korral. Eelnevate valemite

44



abil on vdimalik tuletada kosmosesdiduki esialgse massi arvutamise valem, mis avaldub

jargmiselt (16.5):

M g = Mp, f(e '8 1+ a)—a)  (16.5)
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