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Sommario

L’obiettivo di questa Tesi e quello di studiare le leggi di controllo ottime e quasi-ottime
in una traiettoria di trasferimento per veicoli spaziali dotati di propulsori a bassa spinta,
ponendo particolare attenzione alle vele solari ed ai propulsori elettrici alimentati attraver-
so generatori di potenza fotovoltaici. L’ottimizzazione della traiettoria e stata effettuata
utilizzando un approccio indiretto, basato cioe sull’utilizzo della teoria classica del calcolo
variazionale. Questo ha permesso di ottenere in forma analitica (o semi-analitica) le leggi
di controllo ottime e di determinare come queste siano correlate con le caratteristiche dei
sistemi propulsivi considerati. Un’altro aspetto importante ¢ che i risultati delle simula-
zioni ottenibili con questa metodologia consentono di stimare in maniera soddisfacente,
nei limiti del modello considerato e delle tolleranze di integrazione scelte, le caratteristiche
della traiettoria ottima di trasferimento reale.

Per quel che riguarda le vele solari sono state analizzate sia traiettorie di trasferimento
interplanetario verso pianeti esterni ed interni, che traiettorie di innalzamento orbitale e
fuga dalla Terra, prendendo in considerazione il comportamento termo-ottico reale della
vela e la sua curvatura dovuta alla pressione di radiazione solare. La legge ottima &
stata determinata sia nel caso di trasferimento piano che tridimensionale e, relativamente
alle orbite attorno alla Terra, e stata analizzata 'influenza delle principali perturbazioni
orbitali sui parametri caratteristici della missione.

Per qual che riguarda i propulsori elettrici e stata studiata la legge di controllo ottima
nel caso di un trasferimento interplanetario, tenendo conto delle reali prestazioni del si-
stema propulsivo e della degradazione dell’efficienza del sistema di generazione di potenza
fotovoltaico. L’analisi condotta ha permesso di determinare la massa minima di propel-
lente necessaria ad effettuare il trasferimento, in funzione dell’accuratezza con cui viene

modellata D'efficienza del propulsore in funzione dell’impulso specifico fornito.
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Introduzione

Lo studio della traiettoria riveste un’importanza fondamentale nell’analisi di una missione
spaziale. Nella determinazione della traiettoria devono essere considerati tutti i vincoli
non solo legati al corretto funzionamento dei sistemi di bordo, ma anche e soprattutto alle
prestazioni offerte dall’apparato propulsivo. Infatti tra tutti i sistemi in cui & possibile
suddividere un veicolo spaziale, ¢ proprio quello propulsivo ad influenzare in maniera
determinante la selezione del percorso da seguire in una assegnata missione.

Sotto questo punto di vista ¢ uso comune classificare le traiettorie spaziali, siano esse
attorno ad un pianeta o nello spazio interplanetario, in traiettorie balistiche (o ad alta
spinta) ed in traiettorie a bassa spinta. Nelle prime il propulsore, che permette di impar-
tire al veicolo spaziale un’accelerazione non trascurabile rispetto a quella di gravita locale,
funziona per un intervallo di tempo molto piccolo se paragonato ai tempi caratteristici del-
la missione. Questo tipo di traiettorie sono state utilizzate fin dagli albori dell’astronautica
e costituiscono, allo stato attuale della ricerca, ancora la scelta piu naturale nella proget-
tazione di una qualsiasi missione spaziale, grazie all’affidabilita raggiunta dopo numerose
prove sul campo.

Al contrario, nelle traiettorie a bassa spinta il propulsore, capace di impartire al vei-
colo spaziale un’accelerazione di piccola entita se paragonata all’attrazione gravitazionale
locale, funziona per un periodo di tempo molto lungo, fino a coprire la quasi totalita della
missione. Gli intervalli di tempo in cui la spinta € attiva comportano una complicazione
sostanziale nella scelta dei parametri di controllo come la direzione e I’entita della spin-
ta da fornire al veicolo spaziale. Quest’aspetto ha reso lo studio delle traiettorie a bassa
spinta particolarmente interessante da un punto di vista analitico e numerico, grazie anche
alla possibilita di effettuare in questo caso tutta una serie di missioni spaziali altrimenti
impossibili con i sistemi propulsivi convenzionali.

In quest’ottica riveste un’importanza fondamentale I'ottimizzazione della traiettorie in
quanto, oltre a soddisfare tutti i vincoli di missione, i parametri di controllo possono essere
scelti in maniera tale da massimizzare (o minimizzare) un assegnato indice di prestazione.

Quest’ultimo & legato sostanzialmente alle caratteristiche del veicolo spaziale in oggetto
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e puo dipendere anche dalle specifiche della missione considerata. Una scelta abbastanza
comune per ridurre i costi di lancio, nel caso si utilizzino sistemi propulsivi elettrici che
fanno variare la massa del veicolo spaziale, € quella di minimizzare la massa di propellente
necessaria ad effettuare un dato trasferimento. Quando invece la spinta ¢ legata diret-
tamente all’utilizzo della radiazione solare incidente, come accade nelle vele solari, e la
massa del veicolo spaziale non varia durante la missione, un indice di prestazione naturale
¢ il tempo totale necessario ad effettuare il trasferimento.

L’obiettivo di questa Tesi & quello di studiare le leggi di controllo ottime e quasi-ottime
in una traiettoria di trasferimento per veicoli spaziali dotati di propulsori a bassa spinta,
ponendo particolare attenzione alle vele solari ed ai propulsori elettrici alimentati attraver-
so generatori di potenza fotovoltaici. L’ottimizzazione della traiettoria e stata effettuata
utilizzando un approccio indiretto, basato cioe sull’utilizzo della teoria classica del calcolo
variazionale. Questo ha permesso di ottenere in forma analitica (o semi-analitica) le leggi
di controllo ottime e di determinare come queste siano correlate con le caratteristiche dei
sistemi propulsivi considerati. Un’altro aspetto importante ¢ che i risultati delle simulazio-
ni ottenibili con con questa metodologia consentono di stimare in maniera soddisfacente,
nei limiti del modello considerato e delle tolleranze di integrazione scelte, le caratteristiche

della traiettoria ottima di trasferimento reale.

Organizzazione della Tesi

La Tesi e stata suddivisa in due parti. La Parte I riguarda lo studio e ’ottimizzazione delle
traiettorie, sia terrestri che eliocentriche, relative ad un veicolo spaziale il cui sistema di
propulsione principale e costituito da una vela solare. Nella Parte I sono state indagate
invece le traiettorie ottime di trasferimento interplanetario di una sonda dotata di un
propulsore elettrico alimentato attraverso pannelli solari, considerando un modello reale
del sistema propulsivo.

Nel Capitolo 1 ¢ stata introdotta la propulsione a vela solare, ripercorrendo brevemente
le principali tappe che hanno portato alla situazione tecnologica attuale e presentando
alcuni dati che permettono di ipotizzare quali saranno le prestazioni di questi sistemi
propulsivi in un futuro prossimo.

Nel Capitolo 2 sono stati introdotti ed analizzati i modelli matematici che permettono
di schematizzare il comportamento di una vela solare in funzione della sua geometria e
del suo assetto. Sono stati individuati in particolare i legami esistenti tra il modulo e
la direzione della spinta generata dalla vela, attraverso l'interazione con la pressione di
radiazione solare, e gli angoli di controllo caratteristici. L’analisi e stata condotta sia
per le vele solari piu comuni, come ad esempio quella piana, che per le vele solari non

convenzionali, come ad esempio la vela composta. Per quest’ultima e stato sviluppato un
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modello di spinta che tiene conto anche delle caratteristiche termo-ottiche del materiale
riflettente e che costituisce un contributo originale del lavoro.

Nel Capitolo 3 sono state analizzate le traiettorie di trasferimento ottime, dal punto
di vista del tempo di missione, in un problema classico di rendez-vous interplanetario
utilizzando un metodo indiretto. In particolare sono state studiate le leggi di controllo
ottime per una vela convenzionale in tre livelli di approssimazione e per una vela composta
in due livelli di approssimazione. Alcune delle leggi di controllo ricavate, riguardanti sia
una vela convenzionale che una vela composta, costituiscono un contributo originale del
lavoro.

Nel Capitolo 4 sono state studiate le traiettorie quasi-ottime riguardanti una vela sola-
re, convenzionale e composta, in una missione planetocentrica. Supponendo la superficie
della vela perfettamente riflettente sono state ricavate le leggi di controllo analitiche quasi-
ottime che permettono di studiare sia una traiettoria di innalzamento orbitale da orbita
terrestre bassa che una traiettoria di fuga dalla Terra. In quest’analisi sono state con-
siderate tutte le maggiori fonti di perturbazione orbitale ed e stato studiato in dettaglio
I'effetto, non trascurabile, che la resistenza dell’atmosfera residua esercita sulla legge di
controllo quasi-ottima. Lo studio ¢ stato completato da un’intensiva serie di simulazio-
ni che hanno mostrato come le perturbazioni orbitali influenzino da un punto di vista
quantitativo il tempo di missione sia in un problema di innalzamento orbitale che in una
traiettoria di fuga. Alcuni risultati di questo studio, come ad esempio la legge di controllo
quasi-ottima in presenza di resistenza atmosferica, rappresentano un contributo originale
del lavoro.

Nel Capitolo 5 sono state studiate le traiettorie di trasferimento verso una condizione
di equilibrio di una vela solare ad alte prestazioni. Utilizzando una formulazione bidimen-
sionale ed un opportuno sistema di unita canoniche sono state ottenute le caratteristiche
dell’orbita di trasferimento in maniera indipendente dal raggio dell’orbita di partenza,
supposta per semplicita circolare. L’analisi ¢ stata estesa anche al caso di orbita di par-
tenza ellittica attraverso una serie di simulazioni numeriche, per una vela convenzionale
e composta. I risultati ottenuti, per quel che riguarda la partenza da orbita ellittica e lo
studio di tali traiettorie con vele reali, costituiscono un contributo originale del lavoro.

Nel Capitolo 6 sono state studiate le traiettorie ottime, dal punto di vista del consumo
di propellente, per una sonda interplanetaria dotata di un propulsore elettrico ed alimen-
tata da un sistema di generazione di potenza a pannelli solari. In particolare, utilizzando
un metodo indiretto, € stata ricavata a legge di controllo ottima che permette di tenere
in conto il reale comportamento del propulsore. L’analisi & stata completata da una serie
di simulazioni in cui sono stati considerati due differenti apparati propulsivi, le cui ca-
ratteristiche sono state ricavate direttamente utilizzando i dati sperimentali reperibili in
letteratura. La legge di controllo cosi ricavata permette inoltre di includere eventuali tratti

di volo per inerzia causati dallo spegnimento del propulsore e costituisce un contributo
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originale del lavoro.
Nell’Appendice A ¢ stato infine riportato il sistema di costanti ed i parametri planetari

utilizzati nella simulazioni al calcolatore effettuate nella Tesi.
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Vele Solari



Introduzione alle vele solari

1.1 Introduzione

La spinta generata da una vela solare ¢ una forma di propulsione innovativa che si diversifi-
ca da tutti gli altri sistemi propulsivi finora utilizzati in ambito spaziale. La caratteristica
che rende unica nel suo genere la propulsione a vela solare consiste nel fatto che la spinta
non viene prodotta espellendo dal veicolo spaziale nessun tipo di propellente, ma sfrut-
tando la quantita di moto dei fotoni di cui la luce &€ composta. Inoltre, poiché utilizza una
sorgente virtualmente illimitata di energia come il Sole, la vela solare puo teoricamente
essere accelerata in maniera indefinita e continua. L’unico limite e costituito solamente
dalla vita operativa del materiale riflettente montato sulla vela stessa.

Le vele solari rendono possibili tutta una classe di missioni inimmaginabili con i si-

12l Queste missioni spaziano

stemi propulsivi considerati comunemente convenzionali
dal rendez-vous con comete e piccoli corpil®l del Sistema Solare, al classico trasferimento
interplanetariol¥ fino ad arrivare a missioni verso 'eliopausa, all’esplorazione dello spazio

[5:6] ¢ di altri sistemi planetaril™.

interstellare
In questo Capitolo verra delineata la storia della propulsione basata sull’utilizzo di una
vela solare, ponendo particolare attenzione alle tappe fondamentali che hanno portato alla

situazione tecnologica attuale.

1.2 La storia

1.2.1 | pionieri

I primi scienziati a studiare 'utilizzo della pressione di radiazione solare come sorgente
propulsiva furono i pionieri Russi della meccanica del volo spaziale, intorno all’inizio de-
gli anni ’20 del secolo scorso. Tra di questi e il caso di citare Konstantin Tsiolkovsky e

43

Fridrickh Arturovich Tsander il quale nel 1924 scrisse: “...per attraversare lo spazio inter-

planetario io sto lavorando sull’idea di volare, utilizzando dei grandi specchi su dei pannelli



1 — Introduzione alle vele solari

estremamente sottili, capaci di raggiungere risultati molto interessanti...”. Risulta noto
tra l'altro che nello stesso articolo Tsander propose la costruzione e 'utilizzo di grandi
stazioni spaziali in orbita attorno alla Terra. All’epoca in cui furono scritte queste poche
righe era gia ben noto come la luce potesse esercitare una pressione su di una superficie,
grazie alla teoria dell’elettromagnetismo sviluppata nel 1860 da James Clerk Maxwell e piu
volte dimostrata in molti esperimenti fisici nel secolo seguente. Fu infatti Maxwell stesso
a descrivere la luce come una serie di “pacchetti” di energia che agiscono come un flusso di
“particelle piccolissime”. Queste “particelle”, note con il termine di fotoni, obbediscono
alle leggi fisiche del moto. Infatti, in maniera espressiva, i fotoni possiedono un’energia ed
una quantita di moto che viene trasformata, attraverso la vela solare, in quantita di moto
utile allo spostamento di un corpo.

Il primo serio articolo tecnico riguardante l'utilizzo di una vela solare come sistema
propulsivo principale per voli spaziali, fu quello dal titolo “Clipper Ships of Space”, scritto
da Carl Wiley e pubblicato nel maggio del 1951 sulla rivista (non tecnica) Astounding

Science Fiction (cfr. Figura 1.1). Non deve infatti sorprendere che le vele solari furono

Figura 1.1: Illustrazione tratta dalla prima pubblicazione riguardante una vela solare: “Clipper
Ships of Space”, scritto da Carl Wiley nel 1951 su Astounding Science Fiction.

inizialmente menzionate nell’ambito della fantascienza, quando infatti nel ventesimo secolo
furono parecchi i racconti di fantasia ispirati dalla possibilita di effettuare voli interplane-
tari ed interstellari sfruttando la luce del Sole. Per questo motivo, e per non perdere di
fatto la sua credibilita scientifica Wiley, un ingegnere aeronautico, pubblico il suo articolo
sotto lo pseudonimo di Russell Saunders. Infatti in quegli stessi anni vi era un ostenta-
to scetticismo da parte della comunita scientifica internazionale verso l'idea, considerata
piuttosto esotica, dell’utilizzo della pressione di radiazione solare come sistema propulsivo
primario. Tra l'altro nello stesso numero della rivista in cui comparve ’articolo di Wiley,

vi fu un commento ironico di Willy Ley in cui 'idea di impiegare realmente una vela solare



1 — Introduzione alle vele solari

“...1 razzi avevano aperto lo spazio

veniva bollata come improponibile in un’era in cui
ed avevano permesso la costruzione di satelliti artificiali”. All’inizio degli anni '70 Wiley,
passato in forza alla Rockwell, durante un convegno al JPL (Jet Propulsion Laboratory)
di Pasadena riusci ad avere la sua rivincita quando fu invitato ad esporre le sue idee e fu
presentato come uno dei pionieri della propulsione a vela solare.

Il primo articolo tecnico pubblicato su di una rivista professionale fu scritto nel 1958
da Richard Gamin, un consulente IBM del Dipartimento della Difesa. L’articolo di Gamin
fu pubblicato su Jet Propulsion ed incluse, per la prima volta, la stima approssimata
delle prestazioni di un veicolo spaziale propulso con vela solare. All’articolo di Gamin,

diventato poi un consulente NASA negli anni 70, seguirono negli anni successivi diversi

articoli tecnici pubblicati dalla NASA e dai centri di ricerca universitari.

1.2.2 Un rinnovato interesse

All’inizio degli anni '60, 'amministratore dell’epoca alla NASA James Fletcher, in seguito
al contatti avuti con Gamin, commissiono una serie di studi sull’argomento vele solari.
Questi studi furono affidati a Jerome Wright che in quei tempi lavorava al Battelle Me-
morial Institute in Ohio. In realta, gia nel 1958, Ted Cotter al Los Alamos Scientific
Laboratory aveva sommariamente studiato la possibilita di realizzare una vela solare sta-
bilizzata a spin. Cotter scrivera ancora nei primi anni ’60 degli articoli brevi riguardanti
gli aspetti piu tecnici dell’utilizzo della vela solare, meritandosi addirittura un editoriale
della rivista Time nel 1958 dal titolo “Trade Winds in Space”. Nel 1960 Philippe Villers
scrisse la sua tesi di dottorato sulle vele solari al Massachusetts Institute of Technology
(cfr. Figura 1.2) e nello stesso anno fu organizzato al NASAs Langley Research Center
una conferenza sulle tecniche di propulsione a vela solare, mentre I’anno seguente un corso
sullo stesso argomento fu tenuto alla Universita della California a Los Angeles.

Da un punto di vista tecnico gli scienziati si interessarono innanzitutto sulle vele sta-
bilizzate a spin per poi considerare delle vele rigide stabilizzate a tre assi. Tra il 1965 ed il
1967 Richard MacNeal e John Hedgepath inventarono la vela cosiddetta heliogyro, vale a
dire una vela rotante in maniera simile ad un comune elicottero. La NASA inizio da parte
sua degli studi seri nella meta degli anni ’60, vagliando tutte le tecnologie disponibili al-
I’epoca per la realizzazione di una vela solare senza far riferimento ad una ben particolare
missione scientifica. Tuttavia gli sforzi profusi in quegli anni per portare a compimento il
progetto Apollo spinsero la NASA alla cancellazione degli studi sulle vele solari e fino alla
meta degli anni '70 quest’argomento rimase pressoché inesplorato se si eccettuano appun-
to dei piccoli studi di Jerome Wright al Battelle Institute. Il lavoro di Wright, finanziato
dalla NASA, aveva come scopo principale quello di studiare la configurazione di lancio e
le richieste propulsive per alcune missioni che a quei tempi erano state considerate come
fattibili. In quello studio Wright analizzo in dettaglio la possibilita di utilizzare le vele

solari come mezzo propulsivo per raggiungere i pianeti del Sistema Solare.

8
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Figura 1.2: Configurazione di un veicolo spaziale per l'esplorazione marziana propulso a vela
solare e stabilizzato a spin, proposto da Philippe Villers al Massachusetts Institute
of Technology nel 1960.

1.2.3 La svolta: il rendez-vous con la cometa di Halley

La vera svolta nello studio di un sistema propulsivo basato sulla pressione di radiazione
solare si ebbe quando Jerome Wright scopri nella meta degli anni "70 'opportunita di
effettuare un rendez-vous con la cometa di Halley utilizzando una vela solare. In seguito
a questa scoperta il JPL creo un gruppo di studio permanente che aveva lo scopo di
studiare la fattibilita di una tale ardita missione. A differenza di quanto era successo in
precedenza, il progetto di rendez-vous con la cometa di Halley rappresento la prima vera
e propria analisi sistematica di una missione spaziale con una vela solare e cio fu possibile

grazie essenzialmente a due grandi fattori:

1. lo sviluppo in quegli anni del sistema Space Shuttle Transportation System, che
prometteva la possibilita di trasportare notevoli volumi di carico in orbita terrestre

bassa

2. 1 grandi passi in avanti nella tecnologia di costruzione e spiegamento di grandi

strutture nello spazio

I primi risultati estremamente incoraggianti ottenuti dal gruppo di studio tra il 1976

e 'inizio del 1977 catturarono l'attenzione dell’allora nuovo direttore Dr. Bruce Murray
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del Jet Propulsion Laboratory, il quale diede nuovo slancio al progetto di realizzare una
missione di rendez-vous con la cometa di Halley, come inizialmente pianificato. I tempi
per il progetto tuttavia si fecero sempre di piu stretti poiché per effettuare un lancio
nel tardo 1981 era necessario iniziare la costruzione prima del 1978. Grazie all’apporto
decisivo della NASA alla fine del 1977 il gruppo di lavoro al JPL inizio una fase di studio
dettagliato della missione con 'aiuto di una mezza dozzina di industrie contraenti e con
la supervisione del centro di ricerca Ames e Langley della NASA. Lo studio dimostro
subito come la soluzione legata alla vela solare fosse estremamente interessante e flessibile
rispetto alle altre opportunita proposte.

Nonostante I’entusiasmo del gruppo di lavoro e la fiducia riposta nella possibilita di
utilizzo du un veicolo spaziale propulso attraverso la pressione di radiazione solare in un
rendez-vous con la cometa, i vertici della NASA furono alquanto cauti e pessimisti. Affer-
mando che non sarebbe stato possibile completare lo studio e lanciare il veicolo spaziale
per il 1981 verso la cometa di Halley, la NASA giudico la tecnologia legata alla vela solare
non ancora sufficientemente matura per essere utilizzata in una missione spaziale a breve
termine. A favore del gruppo di lavoro al JPL vi fu la vittoria della tecnologia a vela
solare su di una proposta basata sull’utilizzo di un motore elettrico a ioni ma, nonostante
questo, il progetto di rendez-vous verso la cometa fu abbandonato definitivamente. A quel
punto la NASA revoco il suo supporto (ed i suoi finanziamenti) al progetto riguardante le
vele solari, anche se alcuni piccoli programmi di ricerca ancora sussistono come parte del

progetto In-Space Propulsion Technologies Project!8).

1.3 Lo stato attuale della ricerca

L’idea legata alla vela solare era sopravvissuta all’abbandono del progetto ed anzi aveva
suscitato una nuova attenzione a livello internazionale come ad esempio in Francia, dove
un gruppo di ricercatori iniziarono il progetto di una wvoile solaire. Negli Stati Uniti
un gruppo di ingegneri, provenienti in gran parte dal JPL, fondarono un’organizzazione
privata parzialmente finanziata da fondi pubblici avente lo scopo principale di portare
avanti lo studio e lo sviluppo della tecnologia basata sulle vele solari. Questo gruppo,
chiamato World Space Foundation, e riuscito anche a costruire un prototipo di vela a
scopo dimostrativo.

Nonostante il fatto che ancora ad oggi nessuna vela solare sia stata realmente impiega-
ta come sistema propulsivo primario in una missione spaziale, vi sono degli elementi che
lasciano ben sperare per un futuro prossimo. Il Japanese Institute of Space and Astronau-
tical Science ha recentemente (Agosto 2004) spiegato con successo un prototipo di vela
solare in orbita terrestre bassa. Un progetto privato della Planetary Society e dei Cosmos
Studios prevede lo spiegamento di una vela solare nella missione Cosmos 1. Il veicolo

spaziale & attualmente in costruzione nel centro russo di Babakin e lo scopo della missione

10



1 — Introduzione alle vele solari

¢ quello di controllare una vela solare in volo al fine di dimostrare la fattibilita di questo
tipo di propulsione. Secondo quanto pianificato la vela iniziera la sua missione in orbita

circolare con quota di circa 800 km che sara gradualmente incrementata. In Europa I'ESA
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Figura 1.3: Configurazione di lancio ed in volo della vela Cosmos 1 della societa privata Planetary
Society attualmente in fase avanzata di sviluppo nel centro russo di Babakin. La
Cosmos 1 sara la prima vela solare al mondo ad essere utilizzata come sistema di
propulsione primario in una missione spaziale.

e il DLR hanno un progetto comune che ha come scopo quello di testare in orbita una vela

solare (cfr. Figura 1.4) nel giro di pochi annil%%19].

Nella Figura 1.5 e stato riportato il
programma della NASA e del NOAA /USAF per i prossimi quindici anni riguardante 1'uti-
lizzo di una vela solare come sistema propulsivo primario in una missione spaziale. Come
si osserva dai dati riguardanti le caratteristiche dele vele solari che si pensa di impiegare
nelle missioni proposte, si spera di raggiungere delle densita caratteristiche della vela (cioe
del rapporto tra la massa della vela e 'area della sua superficie riflettente) dell’ordine di
3-7g/m? addirittura nel 2012-2017. Infatti ¢ proprio legata alla tecnologia di produzione
del materiale riflettente la possibilita di realizzare in tempi accettabili una vela solare da
utilizzare in una missione verso lo spazio profondo. Nella Figura 1.6 e riportato il valore
caratteristico della densita della vela e della superficie riflettente per un certo numero di
vele studiate fino ad oggi.

Alcune stime effettuate di recente da Dachwald e Seboldt™] prevedono che la possibi-
litd di costruire una vela solare avente accelerazione caratteristica pari a 0.4mm/s? (cfr.

§2.8) diventi concreta non prima del 2014 e che sia possibile raddoppiare ’accelerazione

11
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Figura 1.4: Prova di svolgimento di una vela solare quadrata delle dimensioni di 20m x 20 m
condotta nel dicembre del 1999 a Colonia nell’istituto del’ESA CTC da parte del
German Aerospace Center (DLR).
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Figura 1.5: Programma della NASA e del NOAA /USAF per i prossimi quindici anni riguardante
I’utilizzo di una vela solare come sistema propulsivo primario in una missione spaziale.
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Figura 1.6: Densita e superficie della vela per alcuni prototipi in fase di studio.
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caratteristica all’incirca ogni dieci anni fino ad un valore minore di 3mm/s?. Fino ad allo-
ra le missioni piu interessanti da realizzare con una vela solare, come ad esempio lo studio
diretto dell’eliopausa e la fuga dal sistema solare, rimarranno sostanzialmente precluse.
Nonostante questo la tecnologia che presumibilmente sara disponibile nei prossimi anni
rendera possibili tutta una serie di interessanti missioni spaziali, prime fra tutte quelle che
hanno come scopo primario lo studio dei piccoli corpi del sistema solare come asteroidi e

comete di corto periodol*.

14



Modello della Spinta Generata dalla Vela

Solare

2.1 Introduzione

In questo Capitolo verranno esposti i modelli matematici attraverso i quali ¢ possibile
schematizzare la forza (e quindi l'accelerazione) esercitata sulla vela solare a causa della
pressione di radiazione solare. I principi fisici che sono alla base di questi modelli sono
ben noti dai tempi di Maxwell e riportati piu volte nella letteratura tecnica (si veda a tal
proposito il riferimento [12] pag. 32-55). Per questo motivo in questa Tesi si € scelto di
accennare solo brevemente alla fisica della pressione di radiazione da un punto di vista
elettromagnetico e di illustrare invece piu approfonditamente quale sia il legame tra la
spinta e gli angoli caratteristici della vela.

I modelli della forza verranno specializzati per due classi di vela: convenzionale e
composta. Quest’ultima e nota in letteratura anche con il nome di Solar Photon Thrustor
(SPT), introdotto da Robert Forward!'¥ nel 1991. Per quel che riguarda la classe SPT
verra sviluppato un nuovo modello di forza ottico, che si aggiunge a quello ideale gia
presente in letteratura. Questo modello tiene conto del comportamento non ideale della
superficie riflettente e permette inoltre di legare le caratteristiche geometrico-ottiche della

vela alle sue prestazioni in termini di accelerazione propulsiva sviluppata.

2.2 Pressione di radiazione solare

Un’onda o radiazione elettromagnetica e costituita da campi magnetici ed elettrici che
oscillano perpendicolarmente I'uno rispetto a ’altro ed entrambi rispetto alla direzione di
propagazione dell’onda. La radiazione elettromagnetica si propaga nel vuoto alla velocita

A
della luce ¢ = 299792458 m/s ed esercita una pressione su ogni superficie esposta ad essa

15



2 — Modello della Spinta Generata dalla Vela Solare

pari a:
o)
p=-EL (2.1)
c

dove @ ¢ il flusso di energia (ovvero l'energia per unita di area e per unita di tempo)
associato alla radiazione elettromagnetica. Nel caso in cui si consideri come sorgente di
radiazione di Sole (simbolo astronomico ®), il flusso di energia ad una distanza r dalla
stella pud essere espresso in funzione della luminosita solare!!4] Lg 2 3.846 x 10?6 W come:

_ Lo
 4mer?

P

(2.2)

Alternativamente si puo esprimere la pressione di radiazione solare in funzione di r e
del valore della pressione solare Pg misurata alla distanza rg = 1 AU della Terra dal
Sole. Poiché I'orbita eliocentrica della Terra non ¢ perfettamente circolare, il valore della
pressione di radiazione varia ovviamente durante un’anno terrestre con un’escursione di
circa il 6% rispetto ad un valore medio comunemente accettato di Py 2 4.5632 x 1076 Pa.
L’espressione della pressione di radiazione solare, disegnata nella Figura 2.1, diventa allora:

P =P, (%‘9)2 (2.3)

2.3 Parametro di snellezza della vela

Un parametro molto importante nel calcolo delle prestazioni di una vela solare ¢ la snel-
lezza della vela (. 11 parametro di snellezza della vela e definito come il rapporto tra
I’accelerazione dovuta alla pressione di radiazione solare di una superficie A perfettamente
riflettente posta perpendicolarmente alla direzione di propagazione dei raggi solari ad una

distanza r dal Sole e 'accelerazione gravitazionale esercitata dal Sole:

A 2PA/m
NG .
dove e = 132712442007 x 10° m3/s? indica il parametro gravitazionale solare mentre m

la massa del corpo riflettente.

2.4 Sistemi di riferimento

E indispensabile introdurre i sistemi di riferimento attraverso i quali vengono espresse le
componenti della posizione, della velocita e dell’accelerazione della vela solare.
Si definisce a tale scopo un sistema di riferimento orbitale Zo.4(ZorpsYorbsZory) di ver-

SOTi by Jorps Kors €d avente origine nel centro di massa della vela. Si indica inoltre con
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Figura 2.1: Variazione della pressione di radiazione solare con la distanza r dal Sole.

7o (x,y,z) un sistema di riferimento inerziale eliocentrico-eclittico e con 7 il vettore posi-
zione del centro di massa della vela in questa terna. Il versore %Orb coincide con il versore
P2 /7, mentre il versore 3 orb © scelto in maniera tale che il piano z,, = 0 contenga 1’asse
z del sistema di riferimento 7, con ¥, diretto verso il polo eclittico (si veda la Figura
2.2).

2.5 Vela convenzionale

In questo paragrafo viene illustrato il modello matematico della spinta sulla vela solare
generata dall’interazione della pressione di radiazione solare con la superficie riflettente di
cui e dotata la vela in questione.

In questa Tesi si e scelto di indicare con il termine “convenzionale” quella classe di vele
che solitamente in letteratura viene indicata con il termine “piana” (flat). Questa scelta e
legata al desiderio di evitare confusione nella trattazione del modello di forza parametrico
dove, come verra meglio spiegato in seguito, si tiene conto della reale curvatura della vela
causata dalla pressione di radiazione. In quel caso infatti il termine “piano” perde il suo

significato geometrico e serve solo per indicare appunto la classe di vele che, in assenza di
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Figura 2.2: Sistemi di riferimento.

pressione di radiazione, ¢ approssimabile ad un corpo perfettamente piano. L’ipotesi di
corpo rigido e piano viene invece mantenuta nei modelli di forza ideale ed ottico di seguito

illustrati.

2.5.1 Modello di forza ideale

Si supponga di avere a disposizione una superficie perfettamente riflettente (ovvero una
semplice schematizzazione di una vela solare) di area A e di massa m posta ad una distanza
r dal Sole. Supponendo la distanza r sufficientemente grande da poter considerare come
puntiforme questa sorgente luminosa, si indichi con 71 il versore normale alla vela nella
direzione dei raggi incidenti. Come si osserva nella Figura 2.3, le componenti del versore
7i nel sistema 7,,;, sono univocamente definite attraverso i due angoli « e § caratteristici

della vela. In particolare si ha:

e « € [0,7/2] detto angolo di cono & I'angolo formato dalla direzione dei raggi solari
incidenti sulla vela (direzione 7) con la normale 7v al piano contenente la vela (cfr.

Figura 2.4) ed ¢ dato dalla relazione

a £ arccos (R - 7) (2.5)
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5’ Veicolo
orb spaziale

" |

®
v
<

Sole

Figura 2.3: Angoli caratteristici della vela.

Figura 2.4: Visualizzazione dell’angolo di cono a.

e 0 € [—m,m| detto angolo di azimut & ’angolo formato dalla proiezione del versore nor-
male alla vela nel piano z,,;, = 0 con 'asse yop. Indicando con [#2)7,,, = [y, 0y, n,]"
le componenti del versore normale alla vela nel sistema di riferimento orbitale si

ottiene:
§ 2 arctan (nz/ny) (2.6)
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Ricordando che la vela ¢ perfettamente riflettente e che quindi la riflessione dei raggi
luminosi sulla sua superficie ¢ speculare, si puo dimostrare che ’accelerazione a; a cui e

soggetta ha la seguente espressione:

aj="— (n-7)°n (2.7)

dove per I'ultimo passaggio si & fatto uso della (2.4). Dall’equazione (2.7) si osserva che il
modulo dell’accelerazione normalizzata della vela
Qg 2

W — COS (28)

nel modello ideale varia con il quadrato del coseno dell’angolo di controllo «, come ripor-

tato nella Figura 2.5. Questo comportamento puo essere spiegato fisicamente tenendo in

0.8 b

0.7 b

0.6} , , ]

0.5¢ b

Qa;
B ue/r?

T

0.4

0.2F ]

01 b

0 1 1 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

o [deg]

Figura 2.5: Accelerazione normalizzata della vela in funzione dell’angolo di controllo a nel caso
di vela convenzionale e modello ideale.

considerazione che:
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1. la quantita di fotoni collezionati dalla vela dipende dall’area proiettata da quest’ul-
tima su un piano perpendicolare alla direzione dei raggi incidenti e, come e facile
verificare dalla Figura 2.6, 'area proiettata varia appunto con il coseno dell’angolo

Q;

direzione di

A % A = Acosa

Q
S

propagazione

dei fotoni

Figura 2.6: Area proiettata dalla vela convenzionale.

2. nel modello ideale i fotoni vengono riflessi in maniera perfettamente speculare (si
veda la Figura 2.7) e la direzione della spinta esercitata sulla vela ¢ diretta perpen-
dicolarmente a quest’ultima, vale a dire lungo la direzione del versore nn. La spinta

impressa alla vela in modulo varia anch’essa con il coseno dell’angolo di controllo a.

A

A

n

fotone incidente (0]

_.,,..a (\-

«
>

“fotone riflesso

Figura 2.7: Riflessione speculare nella vela convenzionale, modello ideale.

2.5.2 Modello di forza ottico

Se si considera un corpo reale e non perfettamente riflettente (coefficiente di riflessione
p < 1), pud essere ottenuto un modello pitt accurato della spinta, e quindi dell’accelerazio-
ne, prodotta dalla vela. Si supponga a tal proposito di indicare con s la frazione di fotoni
specularmente riflessi dalla vela, con By, e By i coefficienti di non-Lambertianita rispet-
tivamente della superficie esposta direttamente ai raggi solari (superficie illuminata) e di
quella opposta (superficie in ombra), con €¢, e €, i coeflicienti di emissivita della superficie

illuminata e di quella in ombra.
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2 — Modello della Spinta Generata dalla Vela Solare

Si puo dimostrare che 'accelerazione della vela causata dalla pressione di radiazione

solare ha la seguente espressionel!2l:

a,=— [bl (- 7) 7 + (bQ (A7) + by (71 f)) n] (2.9)

= %A [bl cos T + (b2 cos® o + b3 cosa) ﬁ]

B e

Y (b1 cosa? + (bo cos? o+ b3 cos o) 7

dove si € posto per brevita

21— ps (2.10)

by 22ps (2.11)

€rrBpr — By

b3 = By p(1—s)+(1-p) (2.12)

Efr T €
I coefficienti by, bs e bs sono chiamati coefficienti di forza e dipendono esclusivamente dalle
caratteristiche del materiale di cui e costituita la superficie riflettente della vela.
Nel caso in cui venga utilizzata come superfice riflettente una lamina di alluminio
sovrapposta ad uno strato di supporto di kapton si ottengono i coefficienti di forza riportati

nella Tabella 2.1 (da Rif. [12]). Nella Tabella 2.1 sono stati anche riportati i coefficienti di

‘ ‘ Ideale ‘ Al-Kapton

1 0.88
s 1 0.94
e | O 0.05
€ 0 0.55
By | 2/3 0.79
Bs | 2/3 0.55
by 0 0.1728
by 2 1.6544
b 0 —0.0109

Tabella 2.1: Coefficienti di forza per una vela ideale e per una vela reale avente uno strato di
alluminio-Kapton come superficie riflettente.

forza per una vela perfettamente riflettente. Utilizzando questi coefficienti si osserva che
I'equazione dell’accelerazione a; nel caso ideale (2.7) puo essere interpretata come un caso
particolare dell’equazione (2.9).

Come gia fatto per il modello di forza ideale, ¢ interessante studiare la variazione del

modulo a, dell’accelerazione della vela al variare dell’angolo di cono «. Ricordando che
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2 — Modello della Spinta Generata dalla Vela Solare

A~

T - 7L = cos « si ottiene:

2
a=a,- a,= (gﬁ?) [(bl cos a)2 + (bg cos? a + bg cos a)2 +

(2.13)

2by cos® o (b2 cos® o + b3 cos a)]

da cui si ottiene il modulo dell’accelerazione normalizzata il cui grafico € riportato nella

Figura 2.8:
o \/(bl cos @)® + (by cos? a + bs cosa)® + 2by cos? o (by cos? o + by cos a)
Bue/r* 2

(2.14)

cosa (by cosa + by cosa + bs)
2

Come si osserva dalla Figura 2.8, a parita di 3, il modulo dell’accelerazione di una

0.9 > ]
0.8 ]
0.7 ]
o 0.6 modello-ideale N
~
°| 3 0.5
] <
S

0.4 modello ottico

0.3

0.2

O 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

o [deg]

Figura 2.8: Accelerazione normalizzata della vela in funzione dell’angolo di controllo « nel caso
di vela convenzionale e modello ottico (strato di alluminio-Kapton).

vela ideale (vale a dire perfettamente riflettente) ¢ sempre maggiore di una vela in cui
venga tenuto in considerazione il reale comportamento ottico del materiale riflettente. In
particolare la differenza massima tra le due accelerazioni si raggiunge in corrispondenza
dell’angolo di cono o = 0 (piano della vela perpendicolare alla direzione dei raggi incidenti)

mentre in entrambi i casi l'accelerazione si annulla quando o« = 7/2 (piano della vela
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2 — Modello della Spinta Generata dalla Vela Solare

parallelo alla direzione dei raggi incidenti).
Come si osserva facilmente dalle equazioni (2.8) e (2.14) la differenza massima del

modulo dell’accelerazione e pari a:

. 9 _
s ( a; Qo ) _1_ b1 + by + b3 . (b1 +bo + bg) (2.15)

Buo/r2  Bus/r 2 a 2

Considerando uno strato riflettente costituito da alluminio e Kapton (si veda la Tabella
2.1) si ricava una differenza massima nel modulo dell’accelerazione normalizzata della vela

tra modello ideale ed ottico pari a 0.0918.

2.5.3 Modello di forza parametrico

II modello di forza chiamato comunemente “parametrico” fu ricavato al JPL nella meta
degli anni ’70 durante lo studio di fattibilita di una missione di rendez-vous verso la

[15:16:17] - Questo modello di forza & esatto nel senso che tiene conto della

cometa di Halley
reale curvatura della vela causata dalla pressione di radiazione solare ed e stato ottenuto
attraverso un’integrazione numerica utilizzando una discretizzazione della vela.
L’accelerazione a,, ¢ parametrizzata in funzione dell’angolo di cono della spinta 0, €
[O, 9;] compreso tra la direzione dei raggi incidenti # e la direzione della spinta generata

dalla vela @, (si veda la Figura 2.9), cioe:
A A A
6, = arccos (¥ - a,) (2.16)
L’espressione dell’accelerazione ¢ la seguente (cfr. [12] pagg. 51-53)
a, = ap, [c1 + 2 cos(26,) + ¢3 cos(46,)] ay, (2.17)

dove ¢, co e ¢3 sono i coefficienti di forza legati allo studio della reale curvatura della
superficie riflettente mentre a,, ¢ il modulo dell’accelerazione della vela quando i versori #
e a, coincidono. Da un punto di vista pratico, e tenendo presente che di solito la curvatura
¢ di piccola entita, a,, puo essere vista come il modulo dell’accelerazione della vela quando
il suo piano medio e posto perpendicolarmente alla direzione dei raggi solari. I coefficienti
di forza, derivati da [12], sono stati riportati nella Tabella 2.2 e si riferiscono a due modelli
di vela studiati dal JPL: JPL Square Sail (JSS) ed Heliogyro. Il modulo dell’accelerazione
normalizzata a,/ay, € stato disegnato in funzione di 6, nella Figura 2.10.

Osservando che ¢ + ¢+ ¢3 = 1 e tenendo in considerazione ’equazione (2.9) si ottiene

la seguente espressione per quel che riguarda ap,:

_ B (b1 + by + b3) pe
o = 2 =

(2.18)

Utilizzando delle semplici relazioni trigonometriche e compattando i coefficienti empirici
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vela solare

Figura 2.9: Angoli caratteristici della vela nel modello di forza parametrico.

si ricava infine un’espressione di a, dipendente esclusivamente dal coseno dell’angolo di

controllo 0):

ey

a, = l;—;) (c1+c2 cos? 0, + c3 cos? 0p) @, con 0, € [0,0;] (2.19)
dove c1, ¢co e c3 sono dei coefficienti di forza legati a ¢y, ¢o e ¢3 e by, ba e b3. Anche questi
coefficienti sono stati riportati nella Tabella 2.2 e si riferiscono, per quel che riguarda il
materiale riflettente, al doppio-strato costituito da alluminio e Kapton, le cui caratteristi-
che ottiche sono state riassunte in §2.5.2. Nel seguito 'espressione dell’accelerazione a,,
che verra utilizzata sara quella data dall’equazione (2.19).

L’angolo ¢}, indica il valore di ¢}, che annulla la spinta generata dalla vela e, in base
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80 90

0, deg]

Figura 2.10: Accelerazione normalizzata della vela nel modello di forza parametrico per JPL
Square Sail e Heliogyro.

all’equazione (2.19), ha l’espressione seguente:

_ /c2 — 4
0, = arccos \/ VG (2.20)

262

Come si osserva dalla Figura 2.10, il valore di ¢ per le vele JPL Square Sail e Heliogyro
¢ dell’ordine di 62°.

2.6 Vela composta o SPT

La vela composta, chiamata anche Solar Photon Thrustor (SPT) da Robert Forward!'3,
¢ una vela nella quale la funzione di raccogliere la radiazione elettromagnetica solare &
separata dalla funzione di riflettere (e quindi infine di dirigere) i fotoni. Storicamente
una vela solare avente queste caratteristiche fu studiata negli anni 70 nell’allora Unione
Sovietica anche se il progetto fu presto abbandonato, ma fu solamente all’inizio negli anni
"90 che Forward rispolvero l'idea della vela composta studiandone il comportamento e le

prestazioni nell’ipotesi di superfici perfettamente riflettenti.
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Square Sail

Heliogyro

‘1
C2
€3
1
C2
C3

0.349
0.662
-0.011

-0.5885
-0.1598
2.5646

0.367
0.643
-0.010

-0.5195
-1.1453
2.4811

Tabella 2.2: Coefficienti di forza per una vela reale (JPL Square Sail e Heliogyro) avente un
modello di forza parametrico e materiale riflettente costituito da un doppio strato

di alluminio-Kapton.

-~ Tiflettore

"""""""""""" Brossmnasnne s

fotone

7

collettore

Figura 2.11: Schema semplificato della vela composta o SPT (non in scala).

2.6.1 Componenti della vela

La vela SPT puo essere idealmente suddivisa in tre componenti fondamentali (si veda la

Figura 2.11): il collettore, il riflettore ed il direttore che verranno di seguito illustrati nel

dettaglio.

collettore E costituito da una superficie riflettente avente la forma di una zona sferica o

paraboloidale e ha il compito di raccogliere i fotoni incidenti sulla vela. Tipicamente

le sue dimensioni variano, per quel che riguarda il diametro, dalle centinaia di metri

fino addirittura a qualche chilometro (cfr. [12] pag. 35). La faccia interna, che viene

tenuta costantemente rivolta verso il Sole, € rivestita da un materiale altamente

riflettente mentre la faccia esterna, quella sempre in ombra, ha la sola funzione

di dissipare calore. Solitamente per distanze dal Sole non troppo piccole, i raggi
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incidenti possono considerarsi approssimativamente paralleli all’asse del collettore al
fine di raccogliere quanti piu fotoni possibile. Questi fotoni, raggiunta la superficie
interna del collettore, vengono riflessi e convogliati verso il fuoco ottico F'. Nel caso
in cui la superficie riflettente abbia la forma di un settore sferico con centro O,, la
geometria del collettore ¢ definita da tre parametri: il raggio della calotta R, ed i
due angoli &y e & che individuano il limite esterno ed interno del settore sferico,

come si osserva nella Figura 2.12.

C " collettore

zona

/ in ombra,

asse del collettore T

Figura 2.12: Schema semplificato del collettore nella vela SPT (non in scala).

riflettore E costituito anch’esso da una superficie riflettente di forma sferica o parabo-
loidale e ha il compito di trasmettere i fotoni raccolti dal collettore allo specchio
direttore. L’asse del riflettore coincide con quello del collettore come anche il suo
angolo di apertura ed il suo fuoco ottico in maniera tale da raccogliere tutta la
radiazione elettromagnetica riflessa da quest’ultimo. La geometria del riflettore ¢
definita dal raggio R, e dalla posizione del centro della calotta O,. il quale e posto ad
una distanza che varia nell’intorno di R, /2 dal fuoco F' in modo che i raggi riflessi

vengano convogliati verso lo specchio.

Se il riflettore viene posto tra il fuoco F' ed il collettore, la superficie esterna della
calotta viene rivestita di materiale altamente riflettente mentre quella interna ha la
funzione di dissipare il calore. Se invece il riflettore ¢ posto tra il centro geometri-
co del collettore O, ed il fuoco F, la superficie interna della calotta sferica viene
ricoperta di materiale riflettente mentre quella esterna ha una funzione dissipativa
(si veda la Figura 2.13). A differenza del collettore il quale ¢ un settore sferico, il

riflettore ha la forma di una calotta sferica in quanto il riflettore con la sua superficie
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fotone

c " collettore

zona

/ in ombra

Or asse del collettore r

Verso
il direttore

Figura 2.13: Schema semplificato del riflettore nella vela SPT con una riflessione speculare dei
raggi solari (non in scala).

dissipativa manda in ombra una parte del collettore, come schematicamente indicato
nella Figura 2.14.

Collettore

Riflettore 4

Settore sferico
illuminato

Fotoni

Figura 2.14: Zona d’ombra del collettore dovuta alla presenza del riflettore (non in scala).

direttore E costituito da una piccola (rispetto al collettore) superficie riflettente sostan-
zialmente piana e ha il compito di riflettere verso lo spazio i fotoni raccolti dal
collettore e rediretti dal riflettore, permettendo in questo modo di controllare la

spinta generata dalla vela. La superficie investita dalla radiazione solare e ricoperta

29



2 — Modello della Spinta Generata dalla Vela Solare

da materiale metallico altamente riflettente mentre la superficie posteriore svolge il

compito, come nei casi precedenti, di dissipare calore.

I1 centro dello specchio e posto sull’asse del collettore il piu vicino possibile a que-
st’ultimo evitando comunque i problemi legati all’interferenza geometrica tra queste
due superfici. La scelta di tale posizione ¢ dettata dal fatto che cosi facendo si ridu-
ce l'intervallo dell’angolo di controllo « della vela entro il quale i raggi riflessi dallo

specchio tornano ad incontrare il riflettore e non vengono riflessi nello spazio esterno.

Inoltre la vela e provvista di un opportuna struttura di collegamento per la movimentazione
delle parti mobili e per I'ancoraggio del carico pagante. Nel seguito i parametri geometrici
ed ottici riferiti al collettore, riflettore e direttore saranno rispettivamente indicati con i

pedici ¢, r e d.

2.6.2 Parametri di progetto

I parametri geometrici di progetto scelti sono stati R., & € [0,7/2] e x. Intendendo con
il temine di bagnate le superfici riflettenti investite dalle radiazioni solari, il parametro y
(detto fattore di concentrazione) & definito come il rapporto tra la superfici bagnate del

collettore A, e del riflettore A,: ,
RZ

A A _
R

(2.21)

Ac
X=7

Dall’equazione precedente si ottiene in questo modo ’espressione del raggio di curvatura

del riflettore (si veda la Figura 2.15):

R, = R (2.22)

VX

mentre dalla Figura 2.13, 'angolo & < &y € dato dall’espressione (si veda la Figura 2.16)

§1 = arcsin (RT;ilCn&)) = arcsin (Sijéo) (2.23)

Tenendo presente la geometria del collettore, avente la forma di un settore sferico, la
superficie bagnata A, ha la seguente espressione in funzione degli angoli &y, &1 e del raggio
R.:

A, =27 R? (cos &) — cos&p) (2.24)

mentre per quel che riguarda la superficie bagnata del riflettore si ha (cfr. Eq. (2.21)):
A, =27 R% (cos & — cos &) (2.25)

Risulta utile calcolare anche le superfici riflettenti del collettore e del riflettore proiettate

su di un piano perpendicolare all’asse del collettore. Indicando queste con il pedice p si
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0.4 T T

0.35 : : : : 1

0.3

0.25

0.2

R/RC

0.15

0.1

0.051 J
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0
10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150 160 170 180 190 200
X

Figura 2.15: Rapporto tra i raggi del riflettore R, e del collettore R, in funzione del rapporto di
concentrazione .

ha:
Ae, =T R2 (cos® & — cos? &) (2.26)
— r R sin 6o (x — 1) /x
A, =7 R? (cos* & — cos® &) (2.27)

Si osservi a che, in base alle (2.24)-(2.25) ed alle (2.26)-(2.27) si ottiene:

A, A, P

S — 2.28
A, A, cos & + cos &y ( )

P P

vale a dire il rapporto tra I'area bagnata e 'area bagnata proiettata (sia del collettore
che del riflettore) non dipende dal raggio del componente ma esclusivamente dagli angoli
caratteristici &y e &1 della geometria della vela composta. Come si vede inoltre dalla Figura
2.17, sostituendo la (2.23) nella (2.28) e disegnando i risultati, il rapporto A./A., risulta
sostanzialmente indipendente dal valore del fattore di concentrazione y quando questo &
maggiore di 50, ma dipende solo dall’angolo &.

Risulta interessante stimare I'ingombro totale della vela composta in funzione dei pa-
rametri di progetto. Facendo riferimento alla Figura 2.18 si calcolano la lunghezza totale

della vela L ed il suo diametro massimo D attraverso le seguenti relazioni, riportate anche
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T2 Vxt1
2y/X

(2.29)

(2.30)

Utilizza
ndo i i
parametri L e D ¢& possibil
ile esprimer
e l'area i
proiettata del collettore A
Cp

nella forma
seguente (si veda la Fig
ura 2.20)

:7TD2M

A,
(Re/L)?
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N
hmnit
Hnlnit
MMM
2\

AL/AC

g, ldeg]

Figura 2.17: Rapporto A./A., in funzione dell’angolo & del collettore e del fattore di
concentrazione .

2.6.3 Ipotesi semplificative e scelte di progetto

Vengono di seguito descritte alcune ipotesi semplificative adottate per I’analisi delle presta-
zioni della vela composta. Innanzitutto, come gia accennato precedentemente, si suppone
che I’asse del collettore sia perfettamente allineato con la direzione dei raggi solari 7 e si
ipotizza che tutti i raggi riflessi specularmente dal riflettore arrivino al direttore.

Si considera trascurabile 'effetto della radiazione solare che incide direttamente sulla
superficie esterna del riflettore, quella cioe rivestita da un materiale dissipativo. Tale
superficie possiede tipicamente un coefficiente di riflessione p abbastanza basso, dell’ordine
di 0.09. Quindi la spinta generata su questa superficie dalla pressione di radiazione solare
& molto piu piccola di quella agente sul collettore tenendo anche conto della differenza tra
le due superfici esposte.

Viene anche trascurato l'effetto dei raggi che non vengono riflessi specularmente dai

componenti della vela e che vanno ad investire involontariamente altre parti del SPT.
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7

collettore

riflettore

/ direttore
asse del collettore D

L

Figura 2.18: Ingombro totale della vela composta.

Infatti questi in generale sono una percentuale molto ridotta quando si considerano i
materiali comunemente usati per le vele solaril*2].

Si suppone inoltre che il direttore possa raccogliere, per ogni valore dell’angolo di
controllo «, tutto il fascio di fotoni proveniente dal riflettore. E bene sottolineare che
quest’ultima e un’ipotesi molto forte in quanto, come si osserva dalla Figura 2.11, esiste
la seguente relazione tra la superficie reale del direttore A, e la sua superficie proiettata

Ag, su di un piano perpendicolare all’asse del collettore:

Ag, = Agcosa (2.32)

Nell’equazione precedente e stato introdotto I’angolo di cono del direttore «, definito come
I’angolo formato dal versore normale al direttore stesso iy con la direzione di propagazione

dei raggi solari # la quale coincide con l'asse del collettore (si veda la Figura 2.21):
cosa 2 g - 7 (2.33)

Imponendo che tutti i raggi riflessi dal riflettore incidano sul direttore (Agq, = A,,) si

ottiene anche, dalle equazioni (2.22), e (2.27) e dalla Figura 2.13, la seguente relazione:

7 R? (0082 & — cos? fo)

Ag, = Ar, = 7 R} (cos® &1 — cos® &) = X

(2.34)
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Figura 2.19: Lunghezza e diametro massimi della vela composta in funzione dell’angolo &y del
collettore e del fattore di concentrazione x.

Dalle equazioni (2.32) e (2.34) si ricava infine l'espressione della superficie A, richiesta al
direttore per soddisfare I'ipotesi di completo utilizzo dei fotoni in uscita dal riflettore:
T R? (0052 & — cos? 50)

Ag = (2.35)
X COS &

Come di osserva dall’equazione precedente, all’aumentare dell’angolo di controllo « la
superficie “utile” del direttore, ovvero la superficie che contribuisce alla redirezione dei
fotoni riflessi dal riflettore, diminuisce in maniera inversamente proporzionale al coseno
dell’angolo di cono del direttore, impedendo in questo modo di utilizzare tutti i fotoni
riflessi dal riflettore.

Una possibile soluzione a questo non trascurabile problema sarebbe quella di traslare
la posizione del riflettore lungo 'asse del collettore al fine di riflettere i raggi non piu
parallelamente all’asse, ma di farli convergere verso una zona piu ristretta del direttore.
In questa maniera si riuscirebbero a sfruttare tutti i fotoni riflessi dal riflettore fino a

valori dell’angolo di controllo v prossimi al suo limite superiore di 90°, quando cioe il
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Figura 2.20: Superficie proiettata del collettore (adimensionalizzata) in funzione del rapporto
R./L.

direttore e sostanzialmente disposto parallelamente all’asse del collettore. Questa soluzione
ha come problema principale che la superficie dello specchio direttore colpita dai raggi
diminuisce all’aumentare dell’angolo «, procurando cosi un innalzamento non trascurabile
della temperatura di funzionamento della superficie riflettente. Sono tuttavia in via di
sviluppo dei nuovi materiali che resistono ad alte temperature, dell’ordine di 2000 K, in
microfibre di carbonio rivestite di metalli riflettenti aventi un’alta temperatura di fusione,
da utilizzare per missioni dove si prevede un passaggio ravvicinato al Sole. Con questi
nuovi tipi di materiale il problema dell’alta temperatura del direttore sarebbe risolto. In
ogni caso questa soluzione porta a prevedere un opportuno sistema di movimentazione
e controllo dello specchio riflettore che si aggiunge, per quel che riguarda la massa, ai
rimanenti sottosistemi di cui la vela composta e costituita.

Per questi motivi (interferenza e diminuzione dell’area proiettata) l'intervallo di va-
riazione ammissibile dell’angolo di controllo « € piu piccolo rispetto al teorico intervallo
[0 — 7/2]. In maniera semplificativa questi effetti indesiderati verranno trascurati e si
supporra nel calcolo delle prestazioni della vela composta che o € [0, 7/2].

In ultima analisi le ipotesi semplificative precedenti comportano che:

7 R? (0052 & — cos? 50)

X

Ag cosa = = costante Vo € [0,7/2] (2.36)
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Nelle simulazioni numeriche delle traiettorie seguite da una vela composta con modello
di forza ottico si utilizzera un angolo &, piccolo, dell’ordine di 15°, al fine di ridurre il costo
di realizzazione della curvatura del collettore e del riflettore. La curvatura desiderata dei
due componenti puo cosi esser ottenuta in maniera indiretta sfruttando la pressione di
radiazione solare.

Infine, alti valori di x comportano un eccessivo il riscaldamento (con conseguente per-
dita di efficienza) del riflettore e del direttore in quanto una grande quantita di energia
raccolta dal collettore viene indirizzata verso delle superfici molto piccole. Al contrario
bassi valori di y comportano una superficie del direttore piti grande con una conseguente
perdita di manovrabilita di quest’ultimo. Per questi motivi viene assunto per x un inter-
vallo di variazione compreso tra 50 e 150: quest’intervallo include il valore suggerito da
Forward™3 di 100.

2.6.4 Modello di forza ideale

Considerando le superfici perfettamente riflettenti, ¢ stato dimostrato da Forward[3! che

I’accelerazione a; della vela solare composta e data da:

2PA
a; = TCP (’fld . ’f’) ’fld (2.37)

_2PA

dove 74 ¢ il versore normale allo specchio direttore mentre A., ¢ la superficie riflettente
del collettore proiettata su di un piano perpendicolare all’asse del collettore stesso. Si
osservi che nell’equazione (2.37) il parametro di snellezza della vela ¢ calcolato tenendo in
considerazione non la superficie riflettente ma la superficie proiettata A.,.

Indicando con § I'angolo di azimut del versore normale allo specchio direttore 7y, €
possibile determinarne le componenti nel sistema di riferimento orbitale 7, (si veda la
Figura 2.21):

[fa] 7, , = [cosa, sina cosd, sina sin 8" (2.38)

or

Dalla (2.37) si nota subito come, nella vela composta, il modulo dell’accelerazione a;
vari con il coseno dell’angolo di controllo e e non con il suo quadrato, come accadeva
invece nel caso di vela convenzionale ideale (cfr. §2.5.1). Dall’analisi della Figura 2.22
si osserva facilmente che il modulo dell’accelerazione nel caso di vela composta ¢ sempre
maggiore (o al limite uguale per a pari a 0 e 7/2) a quella di una vela convenzionale
di pari superficie con una differenza massima del 25% (in piu rispetto ad un modello

convenzionale) raggiunta quando o = 7/3.
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Figura 2.21: Angoli che definiscono 'orientamento del versore normale allo specchio direttore 74
in 7,4 per una vela composta.
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Figura 2.22: Accelerazione normalizzata della vela in funzione dell’angolo di controllo « nel caso
di vela composta (SPT) e di vela convenzionale con modello ideale di forza.

2.6.5 Modello di forza ottico

Tenendo presente quanto ricavato nella sezione precedente, riferita ad un modello di forza

ideale (vale a dire ad una superficie riflettente in maniera perfettamente speculare), si tiene
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conto del comportamento ottico reale della vela composta ricavando un nuovo modello della

spinta.

Forza agente sul collettore

11 collettore ed il riflettore vengono discretizzati con una serie di superfici elementari piane
come quelle riportate nella Figura 2.23 per poter utilizzare tutti i risultati ottenuti nel

§2.5.2 per qual che riguarda una vela convenzionale (piana) con modello di forza ottico.

R, day,,

) asse del collettore
R, sinay,,, df

A

superficie riflettente

del collettore

direzione fissa

dé

Figura 2.23: Superficie elementare sulla zona riflettente del collettore.

Nella Figura 2.23 la superficie elementare dA, ¢ pari a
dA, = R? sinaga, df doga, (2.39)

dove aga, € 'angolo di cono della superficie elementare mentre 6 € [0,27] ¢ I'angolo sul
piano perpendicolare all’asse del collettore che individua la posizione di dA. ed & misurato
a partire da una direzione fissa. Indicando con 7i44, la normale alla superficie elementare

si osserva che:

'ﬁ'dAc - = cos AdA,. (2.40)

In base all’equazione (2.9), la spinta elementare dF. (dovuta ai fotoni) che agisce sulla

superficie dA. & data dall’espressione seguente:
dF,.= PdA, [blc cos aga, T + (bgc cos? aga, + bs, cos adAC) ﬁdAc] (2.41)

dove 7 ha la stessa direzione e verso dell’asse del collettore mentre by, by, € b3, sono i
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coefficienti di forza legati alle proprieta ottiche del film riflettente utilizzato sul collettore.
La spinta elementare proiettata nella direzione dell’asse del collettore diventa, ricordando

I'equazione (2.40):
(dF.-7)=PdA. [blc cos aga, + (bgc cos? aga, + bs, cos OédAC) cos adAC] (2.42)

Osservando che la spinta generata dal collettore ha solo componente assiale (diretta cioe

lungo ’asse del collettore) in base alla simmetria assiale del problema ¢ possibile scrivere

F.= | dF,=# [ (# dF,) (2.43)
fore=r ),

Sostituendo le (2.39) e (2.42) nella (2.43) si ottiene, dopo alcuni passaggi algebrici, la forza

risultante sul collettore:

PA
F.= ‘
12

[3 b, (cos &y + cos 51)(0082 &o + cos? &)+

4 b3, (cos? &y 4 cos &y cos & + cos® &) + 6 by, (cos & + cos &) 7

_PA, (cos? &y + cos £g cos €1 + cos? £1)

_ 3 by, (cos? &) +4b
c [3b2, (cos®&p + cos™&1) +4bs, cos &1 + cos &

6y ] 7
(2.44)

dove 'espressione della superficie bagnata del collettore A. € fornita, i funzione dei para-

metri geometrici di progetto, dalla (2.24).

Forza agente sul riflettore

Viene ora calcolata la forza propulsiva generata dal riflettore a causa dei raggi in arrivo
dal collettore. A tal proposito & bene fare la seguente puntualizzazione: a causa del
comportamento reale (ottico) delle superfici riflettenti, sul riflettore giungeranno sia i raggi
riflessi specularmente che quelli riflessi in maniera diffusa dal collettore. Supponendo un
“buon comportamento” della superficie riflettente del collettore, la frazione dei raggi riflessi
specularmente s. sara preponderante rispetto alla frazione dei raggi riflessi in maniera
diffusa (1 — s.). Indicando, come gia fatto nella sezione §2.5.2, con p. la frazione (rispetto
alla totalita dei raggi incidenti) dei raggi riflessi dal collettore si ottiene che la frazione dei
raggi riflessi specularmente dal collettore che giungono al riflettore ¢ pari a p; se.

Per uno strato riflettente di Alluminio-Kapton (cfr. Tabella 2.1), il valore di s. ¢ 0.94
(quindi solo il 6% dei fotoni riflessi viene riflesso in maniera diffusa) mentre quello di p.
e 0.88, ottenendo quindi p.s. = 0.8272. Essendo quindi (1 — s.) < 1 ed osservando che
il modello analitico si complicherebbe notevolmente considerando anche la frazione dei
fotoni riflessa in maniera diffusa, si utilizza la seguente ipotesi semplificatica: si suppone

che solo i fotoni riflessi specularmente dal collettore vadano ad incidere sul riflettore.
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In questa maniera ¢ possibile calcolare facilmente la forza risultante sul riflettore F',
utilizzando la stessa tecnica vista per il collettore ottenendo:
P A,

F, = B [3 D2, (cos &y + cos &1)(cos? &g + cos? &)+

(2.45)
4bs, (cos® & + cos &g cos & + cos® &1) + 6Dy, (cos & + cos &;)] 7

Anche in questo caso by,., by, € b3, sono i coefficienti di forza legati alle proprieta ottiche del
film riflettente utilizzato sul riflettore che puo essere in generale diverso da quello utilizzato
sul collettore. Nell’equazione precedente A, indica la superficie bagnata del riflettore
mentre P, ¢ la pressione ri radiazione incidente sul riflettore stesso. Per calcolare questa
pressione di radiazione si puo ricorrere ad un bilancio energetico ricordando il legame
esistente (cfr. §2.2) in generale tra la pressione di radiazione di un’onda elettromagnetica
ed il flusso di energia @ ad essa associata dato dall’equazione (2.1).
L’energia per unita di tempo (e quindi la potenza) in ingresso al collettore W, & data
dalla relazione
We=PA,c (2.46)

Se vi fosse un comportamento ideale del collettore, questa potenza sarebbe completamente
indirizzata nuovamente verso il riflettore. Visto che, come supposto in precedenza, solo i
fotoni riflessi specularmente giungono al riflettore la potenza in ingresso al riflettore stesso
W, soddisfa I’espressione:

Wy = peseWe =P Ac, pescc (2.47)

Ricordando che la potenza in ingresso al riflettore puo essere anche scritta come
W,=PF. A, c (2.48)

si ottiene facilmente dalle (2.47)-(2.48) la pressione di radiazione cercata P,:

. PACp Pec Sc

P,
A

(2.49)
Tp
Sostituendo la (2.49) nella (2.45) si ricava lespressione finale della forza risultante sul

riflettore

_ PACP A, Pc Sc

F =
" 124,

[3 g, (cos &y + cos 51)(0082 &o + cos? &)+
(2.50)

4bs, (cos® &y + cos &g cos &1 + cos? €1) + 6by, (cos & + cos &1)] 7
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Inoltre, ricordando la (2.28), si ha infine

B PACpCSC

F =
" 12

[3 ba, (cos &y + cos 51)(0082 &o + cos? &)+

4 b3, (cos? & + cos &y cos & + cos® £1) + 6 by, (cos & + cos )] 7

(2.51)
P Ac, pese 2 2
=——% [3 g, (cos” &y + cos” &)+

(cos? &y + cos &g cos &1 + cos? £1)

4b
3 cos &1 + cos &y

- +6 blr] r
E interessante osservare che nel caso di comportamento ideale dei componenti p.s. = 1 si

ottiene semplicemente F', = —F'. che conferma quanto ricavato da Forward (3],

Forza agente sul direttore

Non resta che calcolare la forza propulsiva agente sullo specchio direttore il quale e stato
considerato come una superficie perfettamente piana. E bene ricordare tuttavia che sono
state fatte una serie di ipotesi semplificative riguardanti la capacita del direttore di “uti-
lizzare” tutti i fotoni riflessi dal riflettore (cfr. §2.6.3). Se si considerano esclusivamente
i fotoni riflessi in maniera speculare dal riflettore (con una frazione sul totale in ingresso
pari a p, s,), la pressione di radiazione P, in ingresso al direttore si puo calcolare con un

bilancio energetico come quello scritto per il riflettore e fornisce come risultato :

Py = PrArpprsr
Ag,
(2.52)
N PACP Pc Sc Pr Sr
Ag,
dove con Ay, = A;, si indica I'area riflettente del direttore proiettata si di un piano

perpendicolare all’asse del collettore e si ¢ fatto uso anche dell’equazione (2.49).
Utilizzando la trattazione riportata nella sezione §2.5.2 e riferita ad una vela conven-
zionale (piana) con modello di forza ottico si ottiene facilmente l’espressione della forza

propulsiva F; agente sul direttore:
Fyq=P;Aq[b, cosa+ (by, cos® a+ by, cosa) Ry

_PAcp Ad Pc Sc Pr Sr
= Ad

(b1, cosa? + (ba, cos® a + bs, cosa) o) (2.53)

P
=P Ac, pe5c pr 5p [b1, 7 + (b2, cosa + bs,) g

dove by, by, e b3, sono i coefficienti di forza legati alle proprieta ottiche del film riflettente
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utilizzato sul direttore che puo essere in generale diverso da quello utilizzato sul collettore
e sul riflettore. Nell’equazione (2.53) il versore 7y indica il versore normale allo specchio,
come riportato nella Figura 2.21 mentre « ¢ 'angolo di cono del direttore. Si osservi infine
come nel passaggio tra la seconda e la terza riga dell’equazione (2.53) si sia fatto uso della
relazione (2.32).

Forza complessiva agente sulla vela

Sommando vettorialmente le forze agenti sul collettore, riflettore e direttore si ottiene la

forza complessiva agente sulla vela composta:
F,=F.+F,.+F, (2.54)

Ricorrendo alle espressioni precedentemente ricavate (2.44) (per il collettore), (2.51) (per
il riflettore) e (2.53) (per il direttore) si ricava l'accelerazione a, cui ¢ soggetta la vela

composta di massa complessiva m:

P A,

m

a, =

LA+ (B cosa+C) nyg| (2.55)

dove si e posto per brevita di scrittura:

(1>

A

1 b
6 [3()% <1— ;T> (cos? &y + cos® 1) +

A ( by, b3r> (cos? & + cos &y cos &1 + cos® &) i (2.56)
2 cos &y + cos &1
6 <b1C B b2c2b1r ﬂ 4 b2 b2r by, b2, b1,
B2 % (2.57)
oL % (2.58)

Nelle equazioni precedenti si e fatto uso della relazione (2.11) ponendo in questo modo
PeSe = ba./2 e prs, = by, /2. L’equazione (2.55), estremamente compatta, costituisce
un nuovo risultato ancora non presente nella letteratura tecnica riguardante le vele solari
composte. I coefficienti di forza B e C dipendono esclusivamente dalle proprieta ottiche
del materiale riflettente mentre A dipende anche dalla geometria del collettore attraverso
gli angoli &y e &;. Si osservi infine come nel caso ideale (quello cioe studiato da Forward)
si abbia A =0, B=2 e C = 0 fornendo quindi esattamente la relazione (2.37).

Nel caso in cui il materiale riflettente utilizzato per i tre componenti sia il medesimo,
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si puo porre nelle equazioni (2.56)—(2.58)
by, =b1, =b1, = b
by, = ba, = by, = bo
b3, = b3, = b3, = b3

ottenendo i tre coefficienti di forza semplificati:

;o 2—bo 9 9 (cos? & + cos & cos &1 + cos? £1) b3 by
A = B 3 by (cos” & 4 cos™ &) +4bs cos € T cos +60b1| + (2.59)
3
g ab (2.60)
4
2
= % (2.61)

dove Plapice (') & stato utilizzato per distinguere i coefficienti di forza dal caso generale in
cui vengono utilizzati materiali differenti sui tre componenti. Per congruenza si indica a
questo punto con a/, I’accelerazione della vela composta nel caso in cui venga utilizzato lo

stesso materiale riflettente per tutti e tre i componenti:

P4
N m

!/
aO

@ [A' P+ (B' cos o + C’) ﬁd] (2.62)

Il grafico del coefficiente di forza A’ ¢ stato riportato in Figura 2.24 prendendo come mate-
riale riflettente un doppio strato di Alluminio-Kapton (cfr. Tabella 2.1). Dalla Figura 2.24
si osserva che il valore di A’ ¢ sostanzialmente indipendente dal fattore di concentrazione
x quando quest’ultimo e maggiore di 50 come assunto nella trattazione. La spiegazione di
questo comportamento & legata al fatto che per x > 1 in base alla (2.23) si ottiene £ < 1
e quindi cos &1 ~ 1 nell’equazione (2.59). Nel caso in cui 'angolo &y = 15deg (cfr. §2.6.3)

i coefficienti di forza A’ B’ e C' assumono i valori numerici riportati nella Tabella 2.3.

Ideale | Al-Kapton
A’ 0 0.4225
B 2 1.1320
c’ 0 —0.0075

Tabella 2.3: Coefficienti di forza A’, B’ e C’' per una vela composta avente uno strato di alluminio-
Kapton come superficie riflettente (§o = 15deg e x = 100 con un conseguente
&1 = 1.4831 deg) e confrontato con il caso ideale.

44



2 — Modello della Spinta Generata dalla Vela Solare

0.45

0.4

Al

0.35

0.3

0.25 S : ‘ ' 150
0 75 4 110 190
45 30 4 0 9
g, ldeg] %0 X

0.45-

0.4

Al

0.35

0.3

0.25 | | | | | | | | ]
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

S, [deg]

Figura 2.24: Coefficiente di forza A’ in funzione dell’angolo &y del collettore e del fattore di
concentrazione y per una vela composta avente come materiale riflettente un doppio
strato di Alluminio-Kapton (cfr. Tabella 2.1).

Considerazioni sul’accelerazione a),

E interessante a questo punto studiare la dipendenza del modulo dell’accelerazione a, =
|al| della vela composta nel modello di forza ottico dai parametri geometrici caratteristici.

Dall’equazione (2.62) risulta:

P A,
al, = Tp\/fla + (B cosa+C")? +2A cosa (B cosa+C') (2.63)

Nella Figura 2.25 ¢ stata riportata 'accelerazione adimensionalizzata a,/(P A.,/m) della
vela composta nel modello di forza ottico in funzione dell’angolo &y del collettore e del-
I’angolo di cono del direttore o prendendo come materiale riflettente un doppio strato di
Alluminio-Kapton (cfr. Tabella 2.1). Nella stessa Figura ¢ stata anche riportata l’acce-
lerazione adimensionalizzata della vela composta nel caso ideale a;/(P A.,/m) = 2 cos a

calcolata attraverso l'equazione (2.37).
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Figura 2.25: Accelerazione adimensionalizzata a,, /(P A., /m) nel modello di forza ottico in fun-
zione dell’angolo &, del collettore (x = 100) e dell’angolo di cono del direttore
« per una vela composta avente come materiale riflettente un doppio strato di
Alluminio-Kapton (cfr. Tabella 2.1).

A differenza di quanto accadeva per la vela convenzionale (cfr. §2.5.2), nel caso di
vela composta esiste un valore dell’angolo di cono «;, al di sopra del quale il modulo
dell’accelerazione generata nel modello ottico € maggiore di quella ottenibile nel caso ideale.
Il valore in questione dell’angolo di controllo si ottiene risolvendo rispetto ad a I’equazione

seguente (basta porre al, = a;):
A? 4+ (B cosa+ C')2 +2A cosa (B cosa+C') =4 cos’a

da cui si ottiene dopo alcuni semplici passaggi algebrici:

el (A/+B/) _\/CIQ A/2_B/2 A’2+4A’2+4C’2 —2.4’3 B’
B?+2A'B —4

(2.64)

COS (jp =

La variazione dell’angolo o, in funzione dell’angolo £y del collettore (assumendo y = 100)

¢ stata riportata nella Figura 2.26. Per angoli {y piccoli (dell’ordine di 15deg o meno), il
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valore di oy, si aggira nell’intorno di 72 deg.

80 T T T T

a, [deg]

70 | | | | | | | |
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Sy [deg]

Figura 2.26: Angolo «;, in funzione dell’angolo &y del collettore (y = 100) per una vela composta
avente come materiale riflettente un doppio strato di Alluminio-Kapton (cfr. Tabella
2.1).

Il massimo valore dell’accelerazione propulsiva della vela composta viene raggiunto
ovviamente, e come nei casi precedentemente studiati, per « = 0 ed ¢ dato, per la (2.63),

dalla seguente espressione:

P A,
max (a),) = Tp\/AQ + (B +C)2 424 (B +C) (2.65)

Anche la massima differenza (in modulo) tra il modulo dell’accelerazione nel caso ideale

rispetto a quello ottico si raggiunge per o = 0 ed ¢ pari a:

max

a; Qo 2
— =2— \/A’2 B+ 2A" (B'+C 2.66
e A FB O 24 (BHO) (260
ed ¢ stata disegnata nella Figura 2.28. Nella Figura 2.28, a scopo comparativo, ¢ stata
anche riportata il modulo della differenza tra I'accelerazione nel caso ideale e quella nel
caso ottico quando si assume un angolo o = /2.
Come si osserva dalla Figura 2.25, nel modello di forza ottico non & possibile annul-

lare la spinta propulsiva generata dalla vela, neanche per v = 7/2. Fisicamente questo
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1.64
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Figura 2.27: Massimo valore max(a;,)/(P A.,/m) dell'accelerazione adimensionalizzata in fun-
zione dell’angolo & del collettore (xy = 100) per una vela composta avente come
materiale riflettente un doppio strato di Alluminio-Kapton (cfr. Tabella 2.1).

comportamento e legato alla differenza in modulo dell’accelerazione generata dal collettore
rispetto a quella generata dal riflettore. Questa differenza, diversa da zero a causa della
presenza del termine by /2 dovuto alla riflessione speculare non completa dei fotoni da parte
del materiale riflettente, causa un’accelerazione (e quindi una spinta) sempre diretta lungo
’asse del collettore che non puo essere annullata in alcun modo utilizzando il direttore (a
cui & legato l’angolo di controllo). Da un punto di vista pratico, questo comportamento
non permette l'esistenza di tratti di volo per inerzia nelle traiettorie seguite dalla vela

composta con modello ottico a differenza di quanto accadeva nel modello ideale.

2.7 Regione dei controlli ammissibili ¢/

E opportuno riassumere brevemente qual € 'intervallo di variazione ammissibile U (chia-
mato in seguito regione dei controlli ammissibili) all’interno del quale possono essere se-
lezionati gli angoli di controllo della vela solare. Questi angoli di controllo coincidono con
I’angolo di cono « e di azimut § per la vela convenzionale e composta con il modello di forza
ideale ed ottico. Nel caso di vela convenzionale con modello di forza parametrico ’angolo
di cono ¢ stato sostituito con I’angolo 6, per la cui definizione e significato geometrico si

rimanda alla sezione §2.5.3.
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Figura 2.28: Valore di max |55 7m TP v T in funzione dell’angolo & del collettore (x =
Cp Cp

100) per una vela composta avente come materiale riflettente un doppio strato di
Alluminio-Kapton (cfr. Tabella 2.1).

Vela convenzionale

Considerando le sezioni §2.5.1, §2.5.2 e §2.5.3 si ottiene:
U={ae|0,7/2]; 6 € [-7, 7]} modello ideale e ottico (2.67)
U={0,<l0,05]; 6 € [-m, 7]} modello parametrico (2.68)

Vela composta o SPT

Ricordando che gli angoli di controllo nella vela composta sono riferiti alla superficie
riflettente del direttore (cfr. §2.6.4 e §2.6.5) si ha:

U={a€|0,7/2]; 6 € [-7,7|} modello ideale e ottico (2.69)

49



2 — Modello della Spinta Generata dalla Vela Solare

2.8 Accelerazione caratteristica della vela

Come discusso nella sezione §2.3, il parametro di snellezza 3 & di fondamentale importanza
nella definizione delle prestazioni di una vela solare. In letteratura talvolta viene utilizzato,
al posto di 3, un altro parametro chiamato accelerazione caratteristica.

L’accelerazione caratteristica a. € definita come il modulo massimo dell’accelerazione
(ponendo a = 0) sperimentata dalla vela quando questa si trova ad una distanza pari ad
una unita astronomica dal Sole (r = rg 2 1AU) ovvero alla distanza media Terra-Sole.
Visto che l'accelerazione della vela in generale dipende dalle caratteristiche ottiche del
materiale riflettente, si deduce che a. sara anch’essa una funzione dei coefficienti di forza
by, by e bs (cfr.2.5.2). Per completezza & bene osservare che in molte fonti bibliografiche
si parla di accelerazione caratteristica assumendo implicitamente ed esclusivamente un
modello di forza ideale.

Sfruttando le espressioni delle accelerazioni calcolate nelle sezioni precedenti & possibile
esprimere a. in funzione del parametro di snellezza 3 per le due classi di vela e per i tre

modelli di forza, come di seguito descritto.

Vela convenzionale

ac = —% modello ideale (2.70)
T
b1 +ba+0
ap = B (b +2 2+ b3) ,u_;a modello ottico e parametrico (2.71)
r
52
Vela SPT

Si osservi come in questo caso il parametro di snellezza ( sia calcolato utilizzando I'a-
rea proiettata della superficie riflettente del collettore su di un piano perpendicolare alla

direzione di propagazione dei raggi solari.

ae = 8 'L;@ modello ideale (2.72)
"o
!/ / !
a. = BA+B+C) po modello ottico (2.73)

2
2 g

2.9 Conclusioni

In questo Capitolo sono stati introdotti i modelli relativi alla spinta generata dalla pres-

sione di radiazione su di una generica vela solare. Per quel che riguarda la classe ¢ stata
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Figura 2.29: Accelerazione caratteristica a. in funzione del parametro di snellezza 3 per una
vela convenzionale e per una vela composta (x = 100 e § = 15deg per il modello
ottico) aventi come materiale riflettente un doppio strato di Alluminio-Kapton (cfr.
Tabella 2.1).

considerata una vela convenzionale, con modello di forza ideale, ottico e parametrico, ed
una vela composta con modello di forza ideale ed ottico. Per la vela convenzionale con
modello di forza ideale, ottico e parametrico e la vela composta ideale i modelli di spinta
sono ben noti in letteratura e per questo motivo sono stati brevemente accennati riferendo,
ove possibile, la trattazione matematica alle relative fonti bibliografiche.

Per quel che riguarda invece la vela composta con modello di forza ottico, i risultati
ottenuti sono originali ed estendono il lavoro di Forward relativo alla vela composta ideale.

Sono stati infine introdotti dei concetti fondamentali come il parametro di snellez-
za della vela e 'accelerazione caratteristica che rivestiranno una grande importanza nei

Capitoli seguenti.
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Tralettorie Ottime di Rendez- Vous

Interplanetario

3.1 Introduzione

In questo Capitolo viene affrontato il problema del calcolo della legge di controllo che
permette di minimizzare il tempo necessario ad effettuare una missione di rendez-vous
interplanetaria, utilizzando un veicolo spaziale il cui sistema propulsivo principale e co-
stituito da una vela solare. L’ottimizzazione della traiettoria di una vela solare con un
modello di forza ideale (vale a dire perfettamente riflettente) in cui quindi la spinta e
perpendicolare al piano nominale della vela supposta piana ed indeformabile & stato piu
volte trattato in letteratura. Zhukov e Lebedevl'® hanno utilizzato per primi la teoria
classica del calcolo variazionale per ottimizzare la traiettoria di una vela solare conven-
zionale ideale nel caso di orbite circolari e complanari. Utilizzando un approccio simile,
il problema ¢ stato generalizzato da Sauer!™, il quale ha tenuto in conto l'inclinazione e
lellitticita delle orbite dei pianeti coinvolti nel trasferimento. Altri contributi interessanti
all’argomento sono stati forniti da Wood et al.2%  Subba Rao e Ramanan?!l, Simon e
Zakharov(?2. Pil recentemente Cichan e Melton??l hanno studiato le traiettorie ottime
per una vela non ideale, includendo gli effetti della riflessione non speculare dei fotoni
incidenti e della curvatura del piano della vela causato dal carico di pressione a cui e
soggetta. Tuttavia nel loro studio sono state considerate solo orbite piane e circolari ed
& stato utilizzata una tecnica di ottimizzazione diretta. Infine Colasurdo e Casalino¥
hanno proposto di recente un metodo indiretto per minimizzare il tempo di missione in
un trasferimento interplanetario pur considerando ancora una vela ideale in un problema
puramente bidimensionale e non calcolando esplicitamente la legge di controllo.

In questo Capitolo verra considerata una vela solare reale, tenendo in conto sia la rifles-

sione non perfettamente speculare dei fotoni, sia la curvatura del piano riflettente. Inoltre
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il problema del trasferimento interplanetario verra trattato in maniera completamente tri-
dimensionale, considerando i parametri reali delle orbite dei pianeti coinvolti. L’analisi

[19] ¢ riferita ad una vela conven-

presentata segue (ed estende) quella condotta da Sauer
zionale ideale. Verra presentata un’espressione in forma chiusa della legge di controllo
ottima utilizzando la teoria del calcolo variazionale e verranno esplicitati i collegamenti
esistenti tra i parametri caratteristici della vela (legati alle caratteristiche termo-ottiche

del materiale riflettente) ed il valore ottimo degli angoli di controllo.

3.2 Equazioni del moto

Le equazioni del moto di una vela solare nel sistema di riferimento inerziale eliocentrico-

eclittico 75 (x,y,z) (cfr. §2.4) sono in forma vettoriale:

r=v (3.1)

. Mo

b= +a (3.2)
dove [r|7, = [re.ry,r2]T e [v]7, = [vg,0y,0:]" sono rispettivamente i vettori posizione e

velocita del veicolo spaziale le cui componenti sono espresse nel sistema di riferimento
75, mentre a ¢ l'accelerazione propulsiva dovuta alla vela solare e legata alla pressione di

radiazione solare (cfr. §2.2).

To

v
S

Sole

T

Figura 3.1: Sistema di riferimento utilizzato nella scrittura delle equazioni del moto.
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Essendo lo stato del veicolo spaziale ad un certo istante di tempo univocamente deter-
minato attraverso le tre componenti della posizione e le tre componenti della velocita nel

sistema di riferimento inerziale 75, si assume un vettore di stato & definito come:
A T T 17T
[w]T@ = [T$7ry7r27vxvvy7vz] = [T ,'U :| (33)

L’espressione dell’accelerazione propulsiva a in funzione degli angoli di controllo della
vela e delle caratteristiche del materiale riflettente dipende, come gia visto nel capitolo 2
dalla classe della vela (convenzionale o composta) e dal tipo di modello di forza utilizzato
(ideale, ottico e parametrico).

Di seguito si richiamano brevemente i risultati ottenuti nel Capitolo 2 scrivendo in

questo modo l'espressione dell’accelerazione propulsiva a.

3.2.1 Vela convenzionale

Come gia dichiarato precedentemente, in questa Tesi si indica come “convenzionale” quella
classe di vela comunemente denominata in letteratura con il termine “piana” (flat). Sia
inoltre 3 il parametro di snellezza che ne definisce, in un certo senso, le prestazioni (cfr.
§2.3). L’orientamento della vela ¢ definito attraverso le componenti del suo versore normale

71 le quali, nel sistema di riferimento orbitale 7,5, sono date da (si veda Figura 2.3):
[A] 7, , = [cosa, sina cosd, sina sin e (3.4)

Modello ideale

Supponendo che la superficie riflettente di cui ¢ dotata la vela solare si comporti in maniera
ideale, vale a dire che rifletta in maniera speculare i raggi incidenti senza assorbirli o
trasmetterli in alcun modo, si puo utilizzare ’equazione (2.7), la quale lega I’accelerazione
a al versore normale alla vela 7v (nella direzione dei raggi incidenti) e che per completezza

viene di seguito riportata:

_ Bro

r2 /BIU’Q 2 A~ (35)

3 cos"an
r

(- 7)° f =

a=a;

Nell’espressione precedente si osserva anche la dipendenza del modulo dell’accelerazione

dall’angolo di cono « definito nell’equazione (2.5) e visualizzato nella Figura 2.4.
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Modello ottico

Considerando il comportamento ottico reale della vela (cfr. §2.5.2), attraverso i coefficienti

di forza by, by e bs riportati i nella Tabella 2.1, si ottiene I'espressione dell’accelerazione

a=a,= 1o [bl (ﬁ~ﬁ)ﬁ+<b2 (7 7)2 + by (ﬁ-ﬁ))ﬁ]
(3.6)

_ Bpe
2172

[bl cos T + (bg cos® o + b3 cos a) ﬁ]
in cui compare esplicitamente la dipendenza dall’angolo di cono «.

Modello parametrico

Se si tiene conto anche della reale curvatura della vela causata dal carico di pressione
esercitato dalla radiazione solare incidente (cfr. §2.5.3), laccelerazione a ¢ data dall’e-

spressione:

CLEap:

VIR

l;_;a (01 + ¢y cos? Oy + c3 cos? 0p) a, con 0,¢ [0, 0;} (3.7)
dove ¢, ¢ I'angolo di cono della spinta, ovvero I’angolo formato dalla direzione dei raggi
incidenti con la direzione della spinta propulsiva della vela dato dall’equazione (2.16),
mentre 0, ¢ il valore massimo ammissibile per ), fornito dall’equazione (2.20). Indicando
con 9, I'angolo di azimut del versore @,, con la stessa procedura utilizzata per il versore
normale alla vela si determinano le componenti dell’accelerazione propulsiva della vela nel
sistema di riferimento orbitale 7, (si veda la Figura 3.2):

[aply , = [cos By, sinb), cosdy, sinb), sin 5p]T (3.8)

3.2.2 Vela composta

Per quel che riguarda la vela composta o SPT sono stati considerati due modelli di forza:
ideale, in cui vi € una perfetta riflessione dei raggi solari; ed ottico, che tiene conto del

comportamento reale del materiale riflettente.

Modello ideale

Com’e stato dimostrato da Forward™3!, Paccelerazione a della vela solare composta & data

dall’espressione seguente (cfr. §2.6.4):

B e
2

_ Bupe
2

i (’de . f) ’de = COS «x ’de (3.9)
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Figura 3.2: Angoli che definiscono I'orientamento del versore di spinta in 7,,, nel modello di forza
parametrico relativo ad una vela convenzionale.

dove in questo caso ’angolo di cono « € 'angolo formato dalla direzione dei raggi incidenti
7 (che coincide con l'asse del collettore) con la normale allo specchio direttore 714, come
indicato nella Figura 2.11 mentre (3 ¢ calcolato considerando l'area proiettata A, del
collettore.

L’equazione (3.9) si presta ad una interessante interpretazione di carattere puramente

geometrico. Infatti indicando con @ l’accelerazione normalizzata della vela, ovvero:

A a

@ B e /r?

= cosanyg (3.10)
si ricava che, variando con continuita ’angolo di cono « tra il suo valore minimo (0)
ed il suo valore massimo (7/2), la punta del vettore a descrive nello spazio una sfera
perfetta di raggio 1/2 il cui diametro ¢ pari proprio all’accelerazione normalizzata massima
(che si ottiene per @ = 0) e che & uguale ad uno. La sfera in questione pud essere
pensata appoggiata al piano (Yorb, 2ors) del sistema di riferimento orbitale, come indicato
schematicamente in Figura 3.3. Per questo motivo si puo parlare di una “sfera di esistenza”

dell’accelerazione normalizzata a.

Modello ottico

Ricordando la trattazione riportata nella sezione §2.6.5, 'accelerazione a,, della vela solare

composta nel modello di forza ottico ha ’espressione

__ Bue

=a, =
o 22

[AF + (Bhg -7+ C)fy
(3.11)

_ Bpe
272

[A7 + (B cosa + C) fg)
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"bolla" di esistenza
per l'accelerazione

normalizzata

>

v

orb

«7 orb

Figura 3.3: Sferao “bolla” di esistenza dell’accelerazione normalizzata a nel caso di vela composta
con modello di forza ideale.

I coefficienti di forza A, B e C, le cui espressioni sono riportate nelle equazioni (2.56)—(2.58)
tengono conto della possibilita di utilizzare materiali riflettenti diversi nei tre componenti
della vela SPT. Nel caso in cui il materiale sia lo stesso in tutti i componenti, i coefficienti
di forza vengono indicati con un apice (A, B’ e ') e le loro espressioni sono rispettivamente
(2.59)—(2.61). Una volta fissato il materiale riflettente, i valori numerici dei coefficienti di
forza dipendono in ultima analisi dai parametri geometrici x e . Ponendo &y = 15deg e

x = 100 i valori di A’, B’ e C’ sono stati riportati nella Tabella 2.3.

3.3 Formulazione del problema variazionale

L’obiettivo & quello di determinare la storia temporale del controllo w in maniera tale
da minimizzare 'intervallo di tempo At = t; — ¢y = t; necessario a trasferire un veicolo
spaziale il cui sistema di propulsione principale € costituito da una vela solare, da uno
stato iniziale x(tg) = xg al tempo ty = 0 ad uno stato finale a:(tf) = xy al tempo tg = ty.
Entrambi i tempi sono noti ed assegnati.

Questo equivale a risolvere un problema di rendez-vous ottimo vincolato, in cui cioe si
estremizza (massimizza o minimizza a seconda dei casi) un assegnato indice di prestazione

(o funzionale) rispettando al contempo alcuni vincoli imposti al sistema. Nel caso in esame
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si e scelto di massimizzare il funzionale J definito come:
J=—ty (3.12)

I vincoli imposti al sistema sono costituiti dallo stato iniziale e finale del veicolo spazia-
le (necessari al fine di ottenere il rendez-vous desiderato) e dall’intervallo di variazione
ammissibile degli angoli di controllo del sistema U (cfr. §2.7).

In questa tesi il problema di ottimo & stato risolto utilizzando un metodo indiretto,
il quale si basa matematicamente sulla teoria classica del calcolo delle Variazioni. A tale
scopo ¢ stata determinata la funzione Hamiltonianal?! (nel seguito indicata semplicemente

con il termine Hamiltoniana) del sistema:

H=X v-E2x 74X, -a (3.13)
T

dove AT é [)\Tz’)‘ry’)"f'z (S Av é [)\Uz’)\vy’)\vz

variabili aggiunte alla posizione r e alla velocita v.
[26]

]T ]T sono, rispettivamente, i vettori delle

In letteratural®®! il vettore A, € noto come primer vector ed il suo orientamento nel
sistema orbitale 7,,; € definito in questo caso attraverso due angoli: 1'angolo di cono del
primer «) € [0,7] e angolo di azimut del primer 0, € [—7,7], come indicato nella Figura

AN <. . AN .
3.4 dove A, = A, /A, € il versore corrispondente. Come gia fatto per il versore normale

Figura 3.4: Angoli che definiscono l'orientamento del primer vector nel sistema di riferimento
orbitale.

alla vela 7o nell’equazione (3.4), & conveniente esprimere A, in funzione dei due angoli di

cono «y e di azimut dy:
[S\v]wa = [cos ay, sin ) cos dy, sin vy sin 5,\]T (3.14)

Indicando la porzione dell’Hamiltoniana che dipende esplicitamente dai controlli con
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il termine H' (che in seguito verra chiamata Hamiltoniana ridotta) si ricava facilmente

dall’equazione (3.13) e tenendo presente §3.2 si ha:
HEX - a (3.15)

Invocando il principio del massimo di Pontryagin (PMP), il problema di ottimo puo essere
enunciato nella maniera seguente: determinare la legge di controllo u(t) con w € U in
maniera tale da massimizzare globalmente, ad ogni istante la funzione Hamiltoniana H
(ovvero H'), rispettando i vincoli imposti sullo stato iniziale e finale del sistema (si legga

posizione-velocita della sonda e condizione di trasversalita). In termini matematici:

u = argmax H = argmax H’ (3.16)
uel ueld

3.3.1 Equazioni di Eulero-Lagrange

La derivata temporale delle variabili aggiunte al problema & fornita dalle equazioni di

Eulero-Lagrange?7):

. OH _ pe ., 3pe s 90(A-a)

Ar = Sy = 8 Ay 3 Ay - 7)) T — (3.17)
. oH 9\ a)

Adv= =g, = AT g, (3.18)

la cui espressione esplicita dipende dal modello di accelerazione propulsiva (e quindi di
vela) adottata.

Vela convenzionale con modello di forza ideale

Sostituendo I'espressione dell’accelerazione propulsiva (3.5) nelle equazioni (3.17)—(3.18)

si ottiene, dopo alcuni passaggi:

A, = “_Q)\v_ 3@()\v-f’)f‘—i—Qﬁu—? cosa[2cosa? — ] (Ay - 1) (3.19)
r T

Ay = —Ap (3.20)

Vela convenzionale con modello di forza ottico

Per questa classe di vela, sostituendo la (3.6) nelle (3.17)—(3.18) e svolgendo le derivate,

si ottengono 'espressioni delle equazioni di Eulero-Lagrange:

: I 3 — . 2T
)‘r:r_;)}\v_ T3®(Av-r)r+T—3(a~)\v)
- 52% brdy (7 Ay) + by cosads+dy (7u-Ay) (2bs cosa + bs)] (3.21)
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dove si e posto per brevita

1>

di=[A—(F-A)7] ; dy

Vela convenzionale con modello di forza parametrico

Dalla (3.7) e dalle (3.17)—(3.18) si ottiene:

\V)

. _ Mo 3po N\ A .
)‘r:r_}\v_ 3 Ay - P) T+ = (ap - Ay) F—

<

cos by B pe (b + ba + b3) (2 ¢ cos? 0, + 02)

(@p - Ay) (Gp — cos ), )

Vela composta con modello di forza ideale

Dalla (3.9) e dalle (3.17)—(3.18) si ottiene:

; 3 L. B L s
)‘r:Iu(;)\U_ 7{;6 ()\U-T)T— Lo :

Vela composta con modello di forza ottico

Dalla (3.11) e dalle (3.17)—(3.18) si ottiene:

A=l 30 oy s = PEO A, —3 () ]+

3 3

B (A - 7g) [g —3 (g - 7) 7] —2C (Ay - 1ag) 7 }

3.4 Legge di controllo ottima

(3.22)

(3.23)

(3.24)

(3.25)

(3.26)

(3.27)

(3.28)

(3.29)

In questa sezione viene sintetizzata la legge di controllo ottima, tale cio¢ da soddisfare

il problema di ottimo riassunto nell’equazione (3.16), per le due classi di vela e per i tre

modelli di forza sinora considerati.

Al fine di massimizzare globalmente H’ verra imposta la condizione necessaria

OH'

ou 0

60

(3.30)
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e verra controllata anche la condizione sufficiente (o di convessita) di Legendre-Clebsch

0*H'
Tz 0 (definita positiva) (3.31)
u
3.4.1 Vela convenzionale
Modello ideale

Tenendo presente le equazioni (3.4)-(3.5), (3.14) e quanto riportato nella sezione §2.7,
imponendo la condizione necessaria (3.30) (che si trasforma nelle due equazioni scalari

OH'/0a =0 e OH'/0§ = 0) si ottiene facilmente, dopo alcuni semplici passaggi algebrici:

— 3 cosay + /9 cos? ay + 8 sin? ay,
tan o = - (3.32)
4 sin a),

tan d = tandy (3.33)

Si osservi a tal proposito che ’equazione (3.32), la quale fornisce in forma chiusa ’angolo

di cono « ottimo (il valore cioé che massimizza istantaneamente H') in funzione dell’angolo

di cono del primer vector ay, € congruente con quella ricavata da Sauer! nella meta degli

anni '70 e soddisfa la condizione di convessita (3.31).

180 T T T T T T T T >
160F T 1
H<O

14 T 9

120f " _ 0, ,,,,,, ]
ER .
~ _
3 sof Q -

N
@Q/
60 | ¢ .
40F 1
H'>0
20} .
0 1 1 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Q. [deg]

Figura 3.5: Angolo di cono ottimale per vela solare convenzionale con modello di forza ideale
(tand = tandy).
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Il grafico di « in funzione di o € stato riportato in Figura 3.5 dove, tra l'altro, ¢ stato
evidenziato sia il luogo dei punti in corrispondenza del quale I’'Hamiltoniana ridotta H' si
annulla che la regione del piano (a, ay) dove H' > 0. Infatti & necessario controllare non
solo che i punti stazionari dell’Hamiltoniana ridotta siano effettivamente di massimo (e
non di minimo) imponendo la condizione di Legendre-Clebsch, ma anche che la funzione
H’ in quei punti sia positiva. In caso contrario si sceglierebbe come massimo istantaneo
di H' un valore negativo, quando sarebbe possibile selezionare un angolo di cono tale
da rendere H' = 0. Nel caso di vela convenzionale perfettamente riflettente i punti di
massimo assoluto dell’Hamiltoniana ridotta in funzione dell’angolo di cono corrispondono
sempre ad una funzione H' positiva o al limite nulla per o« = 7/2 quando, come si osserva
dall’espressione di a, si annulla la spinta generata dalla vela.

Inoltre, come si osserva dalle Figure 2.3 e 3.4, 'equazione (3.33) che lega 1’angolo &
all’angolo 0y indica che i versori #, 1 e Ay appartengono allo stesso piano, come illustrato

schematicamente nella Figura 3.6. Questo risultato non deve sorprendere in quanto puo

o

Il
?>

cono di /

semiapertura a

RN orb
tand =tan o, S

J orb

Figura 3.6: Legame il versore normale alla vela e primer vector.

essere facilmente ricavato attraverso semplici considerazioni di carattere geometrico. In-
fatti massimizzare ’'Hamiltoniana ridotta H' corrisponde, in base all’equazione (3.15), a
massimizzare la proiezione dell’accelerazione propulsiva (a) lungo la direzione del primer
vector (S\U) Visto che il modulo dell’accelerazione dipende in sostanza dall’angolo di cono
a (che & I'angolo formato dal versore 7v con il versore ), si osserva che il luogo dei punti
dello spazio generato dal vettore a per un fissato valore di v (e quindi di |a|) corrisponde ad

un cono avente ’asse coincidente con l'asse x del sistema di riferimento orbitale. Scegliere

il valore ottimo di § corrisponde quindi a scegliere la generatrice del cono in questione che
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massimizza la proiezione del vettore accelerazione corrispondente lungo la direzione del
primer vector. La generatrice che soddisfa questa condizione & quella che giace nel piano
individuato dal versore # (cio¢ dall’asse = della terna di riferimento orbitale 7,,;) e dal
versore A, (cio¢ dalla direzione del primer vector).

Visto che i versori # e A, costituiscono una base (in generale non ortonormale) del piano
in questione, 'osservazione precedente permette di esprimere fi come una combinazione

lineare di # e A, nella maniera seguente:

sin(ay —a)  sina

. 4 — Ay per ay € (0,m)
f — sin oy, sin oy (3.34)
7 per ay =0
dove
Ccosay = Ay - 7 e sinay = |\, x 7 (3.35)

Si osservi, dall’equazione (3.32) che il valore ay = 7 corrisponde ad un angolo di cono
della vela o« = 7/2: in questo caso la vela non produce alcuna spinta in quanto posta
parallelamente ai raggi solari e quindi a = 0 nelle equazioni del moto.

L’espressione (3.34) risulta molto utile in quanto esprime direttamente il versore nor-
male alla vela, e quindi la direzione dell’accelerazione propulsiva, in funzione del vettore
posizione della sonda e del primer vector, due quantita che sono un prodotto diretto

dell’integrazione del sistema differenziale finale (cfr. §3.5).

Modello ottico

Sostituendo le equazioni (3.6) e (3.14) nella (3.15) ed imponendo la condizione necessaria

(3.30) si perviene, dopo alcuni passaggi algebrici, alle seguenti equazioni dei controlli:

sin « (b1 + 3by cos? o+ 2bs cos a)

tan oy =
A cos? v (by cos v + b3) — sin? o (2 by cos o + b3)

(3.36)

tand = tan dy (3.37)

Si osserva subito dalle equazioni precedenti che, nel caso di modello di forza ottico, non
esiste pitl una soluzione in forma chiusa dell’equazione del controllo che fornisce I’angolo di
cono ottimo a. Questo vuol dire che I’equazione (3.36) deve essere risolta per via numerica
(una volta fissati i coefficienti di forza by, by e bg dipendenti dalle caratteristiche ottiche
del materiale riflettente), e questo puo essere fatto una volta per tutte disegnando la curva
a = a(ay) come ¢ stato fatto nella Figura 3.7.

Come si veda nella Figura 3.7 ed a differenza del modello di forza ideale, nel caso
ottico la curva che unisce i punti stazionari di massimo della funzione H' (vale a dire

OH'/0a = 0) interseca la curva dove H' si annulla (H' = 0) in un punto P,(aj,ay )
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Figura 3.7: Angolo di cono ottimale per vela solare convenzionale con modello di forza ottico
(tand = tandy). I coefficienti di forza sono quelli relativi alla JPL Square Sail (cfr.

Tabella 2.1)
(3.38)

4Dy by + 22
(3.39)

interno all’intervallo di variazione ammissibile dell’angolo di cono della vela dove

—blb3—2b2b3+\/b%b%—4blb§bg+8b%b%+4b%bl

o *
cosa) =
by + cos o (ba cos ol + b3)

sin ot (ba cos a + b3)
= 0 corrisponde a dei valori

tano) = —

(3.40)

Questo implica che, per ay > af , la curva 0H'/0a
negativi dell’Hamiltoniana ridotta. Poiché nell’intervallo [ajo,w] ¢ possibile scegliere un
valore di angolo di cono o = 7/2 (tale cio¢ da annullare la funzione H’), la legge di
controllo ottima riguardante ’angolo di cono sara quindi la seguente:
soluzione della (3.36) per ay €[0,a3 )
per ay € [a} 7]

o =

/2
Dall’equazione (3.37) si ricava che ’angolo di azimut ottimo ¢ tale da rendere i versori
7, N e Ay appartenenti allo stesso piano, come gia evidenziato nel modello di forza idea-

le. Valgono quindi tutte le considerazioni di carattere geometrico fatte in §3.4.1, mentre
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I’espressione riguardante il versore normale alla vela ni diventa:

sin(ay —a)  sina
7

per ay € (0,03 )

sin ay, sin oy (3.41)

S
I

=

per ay) =0

Per a) € [a}, 7] la vela non produce alcuna spinta in quanto ’angolo di cono é stato posto
pari a /2 e quindi il termine contenente ’accelerazione a nelle equazioni del moto si

annulla.

Modello parametrico

Sostituendo le equazioni (3.7) e (3.14) nella (3.15) ed imponendo la condizione necessaria
(3.30) ( che si trasforma in due equazioni scalari 9H' /06, = 0 e 90H'/d6, = 0) si ottengono

le seguenti equazioni dei controlli:

2 sin @), cos 6, (2 ¢ cos? 0, + 02) (3.42)

tan (o) — 0,) =
(cx = 0p) c1 cost b, + ¢ cos? 0, + c3

tan 0, = tan dy (3.43)

Come nel caso precedente relativo al modello di forza ottico, nel modello di forza para-
metrico non esiste una soluzione analitica all’equazione del controllo che fornisce ’angolo
di cono della vela 6, in funzione dell’angolo di cono del primer vector ). Quindi l'e-
quazione (3.42) deve essere risolta per via numerica. La curva che esprime 6, = 6,(ay),
soluzione della (3.42) e relativa a punti stazionari di massimo dell’Hamiltoniana ridotta ¢
stata riportata nella Figura 3.8. Come si osserva dalla Figura 3.8 la funzione ), = 6,(c)
soluzione della (3.42) fornisce dei valori sempre positivi di H' nell’intervallo di variazione
ammissibile dell’angolo di cono della spinta, ovvero per 6 € [0, (9;). L’Hamiltoniana ridotta
si annulla solo quando 6, = 0.

Osservando che la funzione H’ ¢ non-negativa quando
, m
H>0 < a,\§c9p+§ (3.44)
si ottiene la seguente legge di controllo dell’angolo di cono della spinta:

soluzione della (3.42 er «y€0,0+m/2
) (342) per ay € (0,05 +7/2) 55

0y per ay € [0 + /2,7

In base alla (3.43), nel modello di forza parametrico i versori #, Ay e a, appartengono allo

stesso piano. In questo modo e possibile esprimere il versore della spinta propulsiva come
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Figura 3.8: Angolo di cono ottimale per vela solare convenzionale con modello di forza parame-
trico (tand = tandy). I coefficienti di forza sono quelli relativi alla JPL Square Sail
(cfr. Tabella 2.1)

una combinazione lineare degli altri due nella maniera seguente:

sin (ay — 6,) sinf, .
A - G per ay € (0,0, +m/2)
a, sin ay sin

(3.46)

3

per ay =20

Quando a), € [0; + 7/2, 7] la vela non produce alcuna spinta, come gia puntualizzato, e
quindi non ¢ necessario calcolare il versore a,,.

3.4.2 Vela composta

Modello ideale

Ricordando il modello di spinta riassunto nella sezione §3.2.2 e sostituendo ’equazione (3.9)

nell’espressione di H' data dall’equazione (3.15) ed imponendo la condizione necessaria
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(3.30) si ottiene:
a=—= (3.47)
tand = tan oy (3.48)

L’equazione (3.47) ¢ straordinariamente semplice ed indica il fatto che il versore normale
al direttore (che nel caso di modello di forza ideale coincide con il versore della spinta
generata dalla vela SPT) corrisponde alla bisettrice dell’angolo «) formato dalla direzione
del primer vector con l'asse x del sistema di riferimento orbitale. Infatti i tre vettori in
questioni sono complanari, come si deduce facilmente dall’equazione (3.48).

Il risultato relativo all’equazione (3.47) puo essere anche ricavato utilizzando delle
semplici considerazioni di carattere geometrico. Innanzitutto si osservi che, in base all’e-
quazione (3.48), la punta del vettore dell’accelerazione normalizzata della vela a, definita
nella (3.10), ¢ vincolato a muoversi su di una circonferenza di raggio pari ad 1/2 (cfr. Fi-
gura 3.9). Infatti questa circonferenza ¢ data dall’intersezione della sfera di esistenza di a
(cfr. Figura 3.3) con il piano individuato dai tre versori #, Ao e fig (quest’ultimo parallelo
a a per la (3.10)). Una volta fissata la direzione del primer vector A,, il valore ottimo
dell’accelerazione propulsiva a (e quindi del suo corrispettivo normalizzato a) si determina
tracciando la retta perpendicolare alla direzione del primer vector che risulta allo stesso
tempo tangente alla circonferenza di esistenza di a. Dai triangoli ottenuti si deduce poi
facilmente che ’angolo « ottimo & proprio la meta dell’angolo di cono del primer vector

. Quindi la direzione della spinta coincide con la bisettrice dell’angolo «y.

zorb =T

valore
ottimo

Q-

pia‘no (ym'b7z0/'b)

Figura 3.9: Interpretazione geometrica dell’equazione che fornisce I’angolo di cono ottimale nel
caso di vela composta con modello di forza ideale.

Come gia fatto nel caso di vela convenzionale anche per la vela composta con modello di
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forza ideale si esprime il versore normale allo specchio direttore, coincidente con il versore
della spinta, come una combinazione lineare di # e \,:
T+ Ay

g = er ay€|0,7 3.49
¢ 2 (1 + cosay) P rem ( )

Quando a;, = m, in base all’equazione (3.47), ’angolo di cono del direttore viene posto pari
a 7/2: la vela non produce cosi nessuna spinta e non esiste piu la necessita di determinare

la direzione di 7.

Modello ottico

In questo caso ’'Hamiltoniana ridotta ha una espressione leggermente differente da quella
indicata nell’equazione (3.15) in quanto laccelerazione propulsiva del modello di forza
ottico contiene un termine non dipendente dall’angolo di controllo «, vale a dire il termine
in cui compare il coefficiente di forza A:

H = 52’;;9 B (g 7) +C] (g - Ao) (3.50)

Sostituendo le (2.38) e (3.14) nell’equazione precedente si ricavano i valori dell’angolo di

cono del direttore o che rendono I’'Hamiltoniana ridotta non-negativa:
H >0=[a>a\,—7/2 N a<arccos (—C/B)|U

(3.51)
[a <ay—7/2 N a> arccos (—C/B)]

Tenendo presente l'equazione (3.50) ed imponendo la condizione necessaria (3.30) si ot-

tengono le seguenti equazioni dei controlli:

B si
ay = a + arctan <ﬁ> (3.52)

tand = tan dy (3.53)

L’equazione (3.52), implicita nell’incognita «, ¢ una estensione della (3.47) in quanto
nel caso ideale di riflessione speculare completa C = 0. Utilizzando la (3.51) ¢ possibile
verificare come le coppie di valori (a, «y) soluzioni della (3.52) corrispondano a dei valori
di H' sempre positivi (si veda la Figura 3.10), o al limite nulli per un valore dell’angolo di
cono

a = arccos (—C/B)

Si osservi nella Figura 3.11 come la legge di controllo relativa all’angolo di cono « for-

nisca effettivamente dei massimi assoluti per quel che riguarda I’Hamiltoniana ridotta H’
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Figura 3.10: Angolo di cono del direttore ottimale per vela solare composta con modello di forza
ottico (tand = tandy). I coefficienti di forza sono quelli riportati nella Tabella 2.3.

soddisfacendo in questo modo la condizione di convessita (3.31).
Inoltre, anche in questo modello di forza, i tre versori 7, o4 e X, sono complanari come
indica I’equazione (3.53) e questo permette di esprimere, come gia fatto precedentemente,

il versore normale 14 nella maniera seguente:

sin(ay —a)  sina

- T - " per ay € (0,7)
sin ary sin ary (3.54)

S
U
Il

=

per ay) =0

Risulta interessante osservare che nel caso in cui aoy = 7 il versore 71y non ¢ definito in
quanto i versori # e A, hanno la stessa direzione. Rispetto ai casi precedenti infatti per

ay = m langolo di cono ottimo « & diverso da 7/2 e raggiunge il suo valore massimo

1

amax (questo valore € numericamente molto vicino' a m/2 essendo amax =~ 89.6 deg) co-

me si osserva nella Figura 3.10. Questo vuol dire geometricamente che non & possibile

individuare univocamente l’angolo di azimut del versore n; in quanto i versori 7 e A,

non determinano un unico piano, ma un fascio di piani attorno alla direzione dell’asse del

nel caso in cui il materiale riflettente sia un doppio strato di Alluminio-Kapton
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Figura 3.11: Controllo sulla condizione di convessita per la legge di controllo (3.52) riguardante
I’angolo di cono del direttore ottimale per vela solare composta con modello di forza
ottico (tand = tandy). I coefficienti di forza sono quelli riportati nella Tabella 2.3.

collettore. In questa maniera 74y appartiene ad un cono di semiapertura pari ad qmax ed
asse coincidente con quello del collettore.
Tuttavia tenendo in conto i vincoli reali sul massimo valore ammissibile di a ed

osservando che (cfr. Tabella 2.3):

B’ cos(atmax)

~ 0.0094 <« 1 3.5
A/

Cl
T ~—0.0178 <« 1 (3.56)
laccelerazione generata dalla vela si pud approssimare in base alla (3.11) nella maniera

seguente:

B, max C, A -
_Buo g A+< COS;LO[ )+E>"d L BHo

—0.0084

rimuovendo in questo modo I'indecisione sulla scelta di ng poiché ora ’accelerazione risulta

esclusivamente diretta lungo 7.
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Infine si osserva come la legge di controllo (3.52) nel caso ottico (con i coefficienti di
forza riportati nella Tabella 2.3) sia molto vicina numericamente a quella calcolata nel caso
ideale e riportata nell’equazione (3.47). Questa somiglianza ¢ legata matematicamente
al fatto che C’'/B’ ~ —0.0066 < 1. Infatti nel caso limite in cui C'/B’ = 0 si ottiene

nuovamente la legge di controllo (3.47) determinata nel caso ideale.

3.5 |l problema differenziale

Il problema differenziale per la generica vela e costituito da:
e le sei equazioni scalari del moto (3.1)-(3.2);

e le sei equazioni scalari di Eulero-Lagrange (3.17)-(3.18)

Il sistema differenziale finale & quindi costituito da 12 equazioni differenziali scalari del
primo ordine non lineari nelle variabili 4, 7y, 72, Ve, Uy, U2y Arpy Arys Ay Augy Agy, € Ag,
Al fine di ridurre la sensibilita numerica del problema differenziale, tutte le variabili in

. di . lizzate utili d . di it ichel28] N
gioco possono essere adimensionalizzate utilizzando un insieme di unita canoniche!*®l cosi

definite:

[ AUs
DUy 21AU ; TUg 2/ = 58.132440006 giorni solari (3.58)
He

Il problema deve essere poi completato da 12 opportune condizioni al bordo legate al

problema di rendez-vous da studiare. In particolare:

.....

fissate 6 condizioni al bordo (in questo caso condizioni iniziali)
A A
[ro] = [rxovrymTZo]T e [vg] = [vmovvyovaO]T (3.59)

e conoscendo la posizione e la velocita finale (istante t;) della vela solare vengono

fissate altre 6 condizioni al bordo

A A
[re] = [rmf,ryf,rzf]T e [vy] = [vmf,vyf,vzf]T (3.60)

Visto che si tratta di un problema a “tempo aperto”, vale a dire un problema di ottimo
in cui I'indice da ottimizzare ¢ l'intervallo di tempo necessario al sistema per raggiungere
uno stato desiderato (cfr. §3.3), & necessario imporre una ulteriore condizione al fine di
determinare il valore di zy. Questo vincolo ¢ costituito dalla condizione di trasversalita

che per il problema di rendez-vous considerato assume al forma seguente[%;lg}:

7
H(ty) =1+ Ae(ty) vy — r—?%(tf) T (3.61)
f
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Infatti lo stato finale della vela solare e legato alla posizione e velocita del pianeta di arrivo,

che possono essere ricavati da un calcolo di effemeridi planetarie?. Quindi
ry=rP(ty), vy =0P(ty) (3.62)

dove r® e v® corrispondono alla posizione ed alla velocita nel sistema inerziale T del
pianeta di arrivo. Osservando che i’(p)(tf) = vy e vP(ty) = —u@rf/r? si ricava la

condizione di trasversalita scritta nell’equazione (3.61).

3.6 Il problema dei due punti

Come e stato osservato nel paragrafo precedente, il problema di ottimo posto in forma
variazionale ¢ stato trasformato in un problema differenziale ai valori al bordo. Visto
che le condizioni al bordo sono miste, nel senso che sono fissate sia all’istante iniziale
che all’istante finale, il problema differenziale prende il nome di problema dei due punti
(TPBVP, Two Point Boundary Value Problem). Il problema dei due punti puo essere
risolto numericamente cercando le condizioni iniziali incognite (ovvero il valore all’istante
to delle variabili aggiunte) in maniera tale da soddisfare le condizioni finali (posizione e
velocita) desiderate.

In realta il problema e, in questo caso particolare, ancora pit complesso in quanto il
tempo finale non ¢ un dato del problema e quindi non € noto a priori nel processo di inte-

grazione numerica. Infatti, come osservato da Bryson!?”

, risolvere un problema di ottimo
attraverso un metodo indiretto quando l'istante finale non e specificato corrisponde a ri-
solvere una serie di problemi a tempo determinato in cui vengono soddisfatte le condizioni
al bordo desiderate, per poi selezionare tra questi quello che soddisfa anche la condizione

di trasversalita imposta.
3.6.1 Algoritmo di soluzione
La procedura utilizzata per risolvere il problema e sintetizzata nell’algoritmo seguente:

1. Si sceglie un valore di primo tentativo del tempo di missione #y;

2. Si tiene fisso il tempo di missione e si determinano i valori iniziali delle 6 variabili
aggiunte in maniera tale da soddisfare le 6 condizioni scalari finali desiderate r; e

vy. A tale scopo si procede nella maniera seguente:

(a) Si scelgono i valori iniziali incogniti di primo tentativo delle variabili aggiunte
)\T(to) e )\v(to);

(b) Si integra il sistema differenziale (cfr. §3.5) attraverso uno schema numerico

dopo aver fissato le tolleranze d’integrazione;
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(c) Si calcolano all’istante finale la posizione 7¢ e la velocita ©; della vela solare
e le si confronta con i valori desiderati r®)(t7) e vP)(t;), quelli cioe legati alla
posizione del pianeta di arrivo all’istante (noto in questo passo dell’algoritmo)
finale t;. Se il vettore degli errori (adimensionalizzato mediante il sistema di

unita canoniche definito nella (3.58))

e] £ {(r@ ) =7r) (o) - ﬁf)T]T

ha unanorma ||e|| <€ minore di un valore € preventivamente fissato, il problema
dei due punti ¢ risolto. In caso contrario si deve ritornare al punto (b) variando
opportunamente, attraverso un metodo numerico, i valori iniziali delle variabili

aggiunte incognite.

3. Si calcola il valore finale della funzione Hamiltoniana H(t) e si controlla se la con-
dizione di trasversalita (3.61) risulta soddisfatta: in caso affermativo la traiettoria
calcolata e ottima (nel senso che minimizza t;) per il problema di rendez-vous in
esame, in caso contrario occorre ripetere i punti 2 e 3 modificando il valore del tempo

di missione.

La variazione dei valori iniziali delle variabili aggiunte al punto 2.c e del tempo finale al
punto 3 puo essere effettuata utilizzando ad esempio un metodo numerico misto, che fa uso
sia di una tecnica gradientale come quella di Newton-Rhaphson3 sia di una tecnica diretta
come quella del simplessol®!) o di Nelder-Mead. Una tale procedura si rende necessaria in
quanto il problema e fortemente non lineare e talvolta la ricerca delle variabili aggiunte
iniziali incognite con un metodo puramente gradientale potrebbe convergere ad un insieme
di valori che non soddisfa le condizioni finali desiderate.

Al fine di ridurre i tempi di calcolo legati alla soluzione del problema dei due punti,
¢ necessario fornire al punto 1 una stima ragionevole (e sufficientemente vicina ai valori
che risolvono il problema) delle variabili incognite. A tale scopo puo essere utilizzato un
metodo di ricerca basato sugli algoritmi genetici®? che individua, con una certa tolleranza,
la regione di esistenza della soluzione nello spazio a 7 dimensioni delle variabili incognite.

L’integrazione numerica del problema differenziale al punto 2.b viene effettuata con un

33;34]

metodo di Runge-Kutta del quinto ordine a passo variabile utilizzando una tolleranza

assoluta e relativa di 10712,

3.7 Simulazioni ed analisi dei risultati

La legge di controllo ottima ricavate nell sezioni precedenti & stata applicata allo studio

di traiettorie di minimo tempo per una vela solare convenzionale e composta utilizzando i
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modelli di forza sonora descritti ed ottenendo dei confronti, dove possibile, con i risultati

gia presenti in letteratura.

3.7.1 Vela convenzionale

Per quel che riguarda la vela solare convenzionale, sono state simulate delle traiettorie
di trasferimento verso Marte assumendo un valore del parametro di snellezza della vela
3 = 0.1175, che corrisponde ad un’accelerazione caratteristica nel caso ideale di 0.7 mm/s2.
La vela solare possiede inizialmente un’orbita coincidente con ’orbita eliocentrica della
Terra: questo corrisponde a considerare delle traiettorie di fuga dal nostro pianeta aventi
un eccesso iperbolico nullo. Per questo motivo le traiettorie di trasferimento cosi calcolate
possono essere pensate come la fase successiva alla fuga dalla Terra studiata, per quel

35] da Coverstone e Prussing per

particolare valore del parametro (3, in un recente articolo
una vela perfettamente riflettente (cio¢ con modello di forza ideale).

Sono state simulate diverse traiettorie nell’intervallo temporale che comprende il pe-
riodo settembre 2015 — febbraio 2016 assumendo una tolleranza di soddisfacimento delle
condizioni finali migliore di 10719, I risultati ottenuti sono riportati nella Figura 3.12, per
quel che riguarda i tempi minimi di missione in funzione della data di partenza (espressa

in forma di Data Giuliana Modificata, MJD). Le simulazioni rivelano che la vela solare

850 ‘ ‘
—o—ideale
i , ——o— ottico |
800 —>— parametrico

750

550

500

450 i i i i i i i i
5728 5.73 5.732 5.734 5.736 5.738 5.74 5.742

MJD x 10*

Figura 3.12: Tempo di missione per un rendez-vous con Marte per una vela convenzionale con i
tre modelli forza ideale, ottico e parametrico.
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con modello non ideale richiede un incremento di tempo non trascurabile rispetto ai tempi
di volo caratteristici nel caso di vela perfettamente riflettente. L’incremento ¢ dell’ordine
del 12 — 13% per il modello di forza ottico e del 14 — 15% per il modello di forza para-
metrico. Questi risultati sono in accordo con quelli ricavati recentemente da Dachwald 3%
utilizzando una tecnica di ottimizzazione basata sull’uso di reti neurali. Inoltre il tempo
minimo di trasferimento (470 giorni) per la vela ideale ¢ in eccellente accordo con il risul-
tato trovato da Sauer!?). Si osservi a tal proposito che i tempi minimi per i modelli ottico
e parametrico (pari rispettivamente a 532 e 539 giorni rispettivamente) sono ottenuti con
una data di partenza molto vicina alla data ottima di lancio del caso ideale (21 dicembre
2015).

La corrispondente storia temporale degli angoli di controllo ¢ stata riportata nella
Figura 3.13 dove si osserva, tra l'altro, come vengano soddisfatti i vincoli sulla regione
di esistenza degli angoli di controllo (cfr. §2.7). Nel caso presentato le simulazioni non
indicano la presenza di fasi con volo per inerzia (archi di coasting), anche se la legge di con-
trollo proposta, nel caso di modello di forza ottico e parametrico li puo prevedere. Risulta
interessante osservare che la storia temporale degli angoli di controllo sia molto vicina a
quella individuata da Colasurdo e Casalinol? assumendo un trasferimento perfettamente
complanare tra due orbite (quella terrestre e quella marziana) supposte in prima appros-
simazione circolari. La ragione di questa somiglianza puo essere ricercata nella piccola
eccentricita dell’orbita di partenza terrestre (e = eg = 0.01671022) e di arrivo marziana
(e = ey = 0.09341233) e nella loro sostanziale complanarita visto che l'orbita marziana &

inclinata sull’eclittica di appena 1.85° (alla data 1,/1,/2000).

§ 90 T | T -
S |d§ale
o — — —ottico |
s> @ - ITTT/— e parametrico
o
Sanl. S e s N S s s s m e T =
<]
)
S 0 1 | I I 1
0 100 200 300 400 500 600
tempo (giorni)
= 180 T T T
o) ideale
o :
= — — —ottico
g 120 4 Trm=ITo—e e parametrico | -
N
© —————————— . _._
° e0F A
©
o)
% 0 | | | | |
0 100 200 300 400 500 600

tempo (giorni)

Figura 3.13: Angoli di controllo della vela convenzionale per una traiettoria di rendez-vous con
Marte con partenza dalla Terra il 21 dicembre 2015).
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Ideale
—— Ottico
—+— Parametrico

151 U "
‘ arrivo
(parametrico) arrivo

(ottico)

orbita di Marte .~

Pl
. arrivo
.. (ideale)

partenza

05F

y (AU)

orbita della Terra

-15 -1 -0.5 0.5 1

0
X (AU)

Figura 3.14: Proiezione sul piano dell’eclittica della traiettoria di rendez-vous con Marte con
partenza dalla Terra il 21 dicembre 2015.

3.7.2 Vela composta

La legge di controllo ottima discussa nella sezione §3.4.2 ¢ stata applicata nella simulazione
di traiettorie di rendez-vous di minimo tempo sia verso Marte che verso Venere. E stata
considerata una vela composta in cui & stato utilizzato lo stesso materiale riflettente per
tutti e tre i componenti principali (collettore, riflettore e direttore). I coefficienti di forza
A’, B' e C' utilizzati nelle simulazioni sono quelli riportati nella Tabella 2.3.

L’analisi in questo caso e stata condotta in due fasi:

Fase 1 sono state innanzitutto studiate le traiettorie di minimo tempo utilizzando una
formulazione bidimensionale e considerando le orbite dei pianeti coinvolti perfet-
tamente circolari. Questo studio puo essere affrontato senza ricalcolare la legge
di controllo ottimale osservando che quella ricavata nel caso tridimensionale (cfr.
§3.4.2) puo essere utilizzata con successo anche in trasferimenti piani in quanto, per
la (3.49) (caso ideale) e per la (3.54) (caso ottico), il versore 714 € vincolato a giacere
nel piano individuato dai versori 7 e A, che coincide appunto con il piano dell’orbita

nel modello bidimensionale.
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La formulazione variazionale ed il corrispondente problema differenziale ¢ formal-
mente simile a quello riportato nella sezione §5.3.3 e relativo al raggiungimento della
condizione di eliostazionarieta attraverso una vela solare in un trasferimento bidi-
mensionale. La differenza fondamentale tra il caso in esame e quello riportato nella
sezione §5.3.3 risiede nelle condizioni al bordo che in un problema di rendez-vous sono
legate ovviamente alla posizione e velocita finale del pianeta da raggiungere. Utiliz-
zando la stessa notazione di §5.3.4 si ha, adottando un sistema di unita canoniche

(cfr. §3.5), all’istante iniziale to = 0:
7“021; U():O; U()Zl; (9020 (3.63)

Se non si vincola il valore finale 6 dell’anomalia finale (ottimizzando quindi anche la
posizione finale della sonda sull’orbita del pianeta di arrivo), si ottengono le seguenti

condizioni allistante finale :

up =05  wp=1r =P N(ty) =0 (3.64)

(p)

dove ry indica il raggio dell’orbita circolare del pianeta da raggiungere.?

In particolare nel caso bidimensionale e stata studiata la sensibilita del tempo mi-
nimo di trasferimento al variare del parametro di snellezza della vela 5. A scopo
comparativo 'analisi e stata estesa anche al caso di vela convenzionale con modello
di forza ideale ed ottico (in quest’ultimo sono stati considerati i coefficienti di forza
riportati nella Tabella 2.1). I risultati delle simulazioni sono stati riportati nella
Figura 3.15 per quel che riguarda i trasferimenti verso Marte e nella Figura 3.16 per
i trasferimenti verso Venere. Dalle Figure in questione si osserva che i tempi di
trasferimento per una vela composta con modello di forza ottico, per ogni valore di
( considerato, sono maggiori non solo di quelli relativi alla stessa classe di vela con
modello ideale (come d’altro canto atteso) ma addirittura anche dei tempi relativi
ad una semplice vela convenzionale con modello di forza ottico. I tempi minimi di
trasferimento, per ogni valore di 3 considerato, competono invece alla vela composta
con modello di forza ideale: questo risultato e facilmente spiegabile ricordando che
entrambe le vele ideali convenzionali e composte hanno, a parita di 3, la stessa ac-
celerazione caratteristica (cfr. Figura 2.29) ma la vela composta ha un modulo della
spinta che varia come il coseno dell’angolo di cono «, mentre per quella convenzionale

la variazione ¢ legata al coseno al quadrato di a.

Fase 2 irisultati ottenuti nella fase precedente sono stati estesi al caso tridimensionale di

orbite ellittiche e non complanari in cui si ¢ tenuto conto anche delle reali effemeridi

2, = = 1.523679342 AU per Marte?®! mentre r'®) =ro =0.72333199 AU per Venere!?®!
I Jd s ?
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Figura 3.15: Tempo minimo di trasferimento bidimensionale verso Marte in funzione del para-
metro di snellezza § per una vela composta (modello ideale ed ottico) e per una
vela convenzionale (modello ideale ed ottico).

dei pianeti coinvolti nel trasferimento, utilizzando a tale scopo il modellol®” JPL
DE405/LE405.

Come si osserva nelle Figure 3.17 e 3.18, sono state simulate un certo numero di
traiettorie di trasferimento rispettivamente verso Marte e Venere per vela composta
con modello di forza ideale ed ottico variando la data di partenza (espressa come data
Giuliana modificata MJD) attorno al minimo valore raggiungibile per il trasferimento
in esame e considerando, per motivi di spazio, soltanto due valori del parametro di
snellezza della vela: 6 =0.2 e §=04.

Dalle Figure 3.16 e 3.18 si osserva che, nel caso di trasferimento verso Venere i
minimi valori assoluti individuati attraverso 1’analisi tridimensionale sono in accordo
con quelli stimati con il modello bidimensionale. Questo comportamento e spiegabile
ricordando la bassa eccentricita (eo = 0.00677323) ed inclinazione (io = 3.39471 deg)
dell’orbita eliocentrica venusiana.

Lo stesso comportamento si evince anche nel caso di trasferimenti verso Marte, come
si osserva dalle Figure 3.15 e 3.17, anche se la corrispondenza numerica non ¢ buona
come nel caso di trasferimenti verso Venere. Questo comportamento ¢ imputabile
probabilmente alla maggiore eccentricita dell’orbita eliocentrica marziana (e; =

0.09341233) rispetto a quella venusiana pur essendo la sua inclinazione leggermente
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Figura 3.16: Tempo minimo di trasferimento bidimensionale verso Venere in funzione del para-
metro di snellezza § per una vela composta (modello ideale ed ottico) e per una
vela convenzionale (modello ideale ed ottico).

pitt piccola (i, = 1.85061 deg).

3.8 Conclusioni

In questo Capitolo sono state studiate le leggi di controllo che permettono di determinare
la traiettoria ottima, dal punto di vista del tempo di missione, per quel che riguarda
una vela solare convenzionale con modello di forza ideale, ottico e parametrico ed una
vela composta con modello di forza ideale e ottico. Lo studio di ottimo e stato effettuato
utilizzando un metodo indiretto basato sulla tecnica classica del calcolo variazionale. Sono
stati studiati i legami tra i parametri termo-ottici caratteristici della vela, la sua curvatura
sotto ’azione del carico di pressione e la forma della legge di controllo ottima.

Sono state simulate una serie di traiettorie interplanetarie di trasferimento ottime
tenendo in conto la reale forma delle orbite dei pianeti coinvolti attraverso un calcolo di
effemeridi e stimando la differenza di prestazioni tra una vela ideale ed una vela reale.
La trattazione effettuata estende i risultati ottenuti da Sauer!™ relativi al caso di vela
convenzionale ideale, mentre per quel che riguarda la vela composta questa trattazione

rappresenta un contributo completamente originale.
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Figura 3.17: Tempo minimo di trasferimento tridimensionale verso Marte per una vela composta
con modello di forza ideale ed ottico.
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Figura 3.18: Tempo minimo di trasferimento tridimensionale verso Venere per una vela composta
con modello di forza ideale ed ottico.
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4.1 Introduzione

Come ¢ stato discusso nel Capitolo 3, il calcolo della traiettoria ottima mediante approccio
indiretto, comporta sempre la soluzione di un problema matematico dei due punti. La
soluzione di questo problema il piu delle volte richiede un notevole volume di calcolo
con un conseguente tempo computazionale tutt’altro che trascurabile. Inoltre, come e
stato esplicitamente osservato nella sezione §3.6, la traiettoria ottima e estremamente
sensibile alle condizioni iniziali imposte a causa della forte non-linearita di problemi di
questo tipo. Da un punto di vista pratico tutto questo si traduce in una difficolta, talvolta
insormontabile viste le attuali capacita di calcolo degli elaboratori di bordo, di realizzare un
sistema di controllo che sia in grado autonomamente di ricalcolare la traiettoria ottima in
una data missione a causa di eventuali perturbazioni che hanno allontanato il sistema dalla
sua traiettoria (ottima) nominale. Questo problema ¢ tanto piu evidente nelle missioni
dove si renda necessaria una veloce (e ripetuta) variazione di assetto della vela al fine di
seguire la traiettoria ottima globale, come ad esempio le missioni planetocentrichel!?.
Per ovviare a tutti questi inconvenienti si preferisce, in questa classe di missioni, ri-
lassare la condizione di ottimalita globale della traiettoria al fine di ottenere una legge
di controllo (in ciclo chiuso) di piu semplice implementazione. A tale scopo si ottimizza
(massimizza o minimizza a seconda delle esigenze) il valore istantaneo di un funzionale .J
preventivamente fissato. Per questo motivo le traiettorie cosi ottenute vengono chiamate
localmente-ottime per distinguerle dalle traiettorie globalmente-ottime (o semplicemente

ottime) studiate nel Capitolo 3.

4.2 Traiettorie di fuga dalla Terra

Una possibile ed interessante applicazione dei sistemi propulsivi a vela solare consiste

nella realizzazione di traiettorie di fuga dalla Terra. Il problema e stato affrontato piu

82



4 — Traiettorie Localmente-Ottime

[38] [39]

volte in letteratura fin dai primi anni 60 con il contributo di Sands'®®! e Fimplel®?, i

quali considerarono in maniera semplificata delle orbite iniziali di parcheggio circolari e

trascurando eventuali effetti perturbativi, ed in seguito da Sackett e Edelbaum!4?),

Le traiettorie di fuga localmente-ottimali sono state considerate da numerosi autori41:42:43l
in varie forme. In un recente articolo, Coverstone e Prussing[35} hanno studiato il proble-
ma della fuga dalla Terra partendo da un’ orbita di tipo GTO (Geosynchronous Transfer
Orbit) utilizzando una vela solare convenzionale con modello di forza ideale. Gli Autori
hanno utilizzato un algoritmo di controllo che massimizza la variazione istantanea dell’e-
nergia meccanica specifica del sistema tenendo in conto esclusivamente delle perturbazioni
legate all’attrazione solare sulla vela solare.

Nei successivi paragrafi il modello derivato da Coverstone e Prussing verra esteso in vari
modi. Innanzitutto verranno considerate, in aggiunta alla perturbazione legata all’attra-
zione luni-solare, le perturbazioni dovute alla non perfetta sfericita del campo gravitazio-
nale terrestre e verra tenuta in conto la variazione del flusso solare dovuto all’eccentricita

dell’orbita eliocentrica della Terra. Infine verra effettuato un confronto tra le prestazioni

di fuga della vela convenzionale con modello ideale e la vela composta con modello ideale.

4.2.1 Equazioni del moto

Le equazioni del moto per un veicolo spaziale il cui sistema propulsivo principale & co-

stituito da una vela solare in un sistema di riferimento inerziale geocentrico 7g(z,y,2)

sono:
r=uv (4.1)
. He
v:—r—3r—|—ap—|—a (4.2)
dove [r]7, = [rg,ry.r:]T e [v]7, = [vs,0y,0.]T sono i vettori posizione e velocita del vei-

colo spaziale le cui componenti sono espresse nel sistema 7g, 7 2 lr]| ¢ la distanza del
veicolo spaziale dal centro di attrazione terrestre, a, ¢ la risultante delle accelerazioni
perturbative agenti sul veicolo, a ¢ 'accelerazione propulsiva dovuta alla vela solare e
e = 398600.4415 x 109 m3s~2 ¢ il parametro gravitazionale della Terral*4l.

Nel seguito verranno tenute in considerazione, per quel che riguarda le perturbazioni
orbitali, sia Pattrazione luni-solarel*?! che la non perfetta sfericita del campo gravitazionale
terrestrel%® fino all’armonica Jg. Per quel che riguarda il modello di forza ideale, per una

classe di vela convenzionale e composta, ’accelerazione propulsiva ha la seguente forma
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(si osservi a tal proposito la Figura 4.1):

2P A
a= T (pos-a) &
m
_ 1810 ;. apa (43)
T@S

dove, come gia fatto precedentemente, A indica la superficie della vela per la classe con-
venzionale mentre coincide con la superficie proiettata sul piano perpendicolare all’as-
se del collettore per la vela composta, m € la massa totale del veicolo spaziale, #q 2
(r —rg)/|lr — rell € il versore nella direzione della radiazione solare incidente, P ¢ la
pressione di radiazione solare (cfr. §2.2), § ¢ il parametro di snellezza della vela e a 2 ala

¢ il versore della spinta propulsiva della vela. Si osservi che, in base a quanto discusso
Joro Trb

Terra

X

Figura 4.1: Sistemi di riferimento adottati e parametri geometrici caratteristici del problema nello
studio di traiettorie di fuga dalla Terra.

nelle sezioni §2.5.1 e §2.6.4, il versore della spinta coincide con

e il versore normale alla vela i nella direzione dei raggi solari incidenti per una vela

convenzionale;

e il versore normale allo specchio direttore 74 nella direzione dei raggi solari incidenti

per una vela composta o SPT.

Nell’equazione (4.3) l'indice p & stato utilizzato per definire la classe di vela solare, con

p = 2 corrispondente alla vela convenzionale e p = 1 corrispondente alla vela composta.
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Inoltre il termine 7 € [0,1] rappresenta la funzione d’ombra*™ la quale stabilisce quando
il veicolo spaziale si trova completamente nel cono d’ombra della Terra (n = 0) oppure
¢ in penombra (0 < n < 1). Ovviamente n = 1 corrisponde ad avere una vela solare
perfettamente illuminata dai raggi solari e quindi all’esterno della regione d’ombra generata
dalla Terra.

Le effemeridi geocentriche del Sole (rg) e della Luna sono state calcolate ricorrendo al
modellol4849 JPL, DE200/LE200 sviluppato da Standish. Questo permette di tenere in
conto la variazione temporale del flusso solare, e quindi della pressione di radiazione P,
dell’ordine di circa il 6% in un anno tropicale terrestre, dovuta all’eccentricita dell’orbita
eliocentrica della Terra.

Si definisca una terna orbitale 7o, (Zorb,YorssZory) di versori Loy = Tos, 3orb e kop. Si
supponga che il piano z,, = 0 contenga 'asse z della di 7g e che y,,4 punti verso il polo
nord terrestre. Risulta conveniente, come gia fatto nel caso di traiettorie eliocentriche
nella sezione §2.5.1, esprimere le componendi del versore @ nella terna orbitale 7, in

funzione dell’angolo di cono cosi definito
A ~ ~
a = arccos (Fos - a) € [0,7/2] (4.4)
e dell’angolo di azimut § € [—m, 7| (cfr. Figura 4.1). In questo modo si ottiene:
@]z, = [cosa, sina cosd, sina sin e (4.5)

4.2.2 Legge di controllo quasi-ottima

Facendo riferimento a quanto affermato da Coverstone e Prussing®, un metodo efficiente
per incrementare 1’energia meccanica specifica £ definita come
c2 E v-ov— 12 (4.6)
2 r '

¢ quello di massimizzare istante per istante la variazione istantanea dell’energia meccanica
specifica £ B opportuno osservare che questa logica di controllo non permette di otte-
nere delle traiettorie di minimo tempo nel senso globale del termine ma solamente delle
traiettorie di quasi-minimo tempol3.

La differenza tra i tempi necessari alla fuga nel caso di traiettorie di minimo e tra-
iettorie di quasi-minimo nel caso di fuga dalla Terra e sostanzialmente molto contenuta.
Hartmann®? ha mostrato che la legge di controllo che massimizza & genera delle tra-
iettorie di quasi-minimo tempo che approssimano bene (dal punto di vista dei tempi) le
traiettorie di minimo tempo quando 'accelerazione propulsiva della vela e piu piccola di
10~%g, dove g indica I’accelerazione di gravita terrestre standard. Tenendo conto dell’at-
tuale tecnologia nella costruzione delle vele solari e le previsioni, anche le piu ottimistiche,

per il futuro piu prossimo si puo affermare con ragionevolezza che la legge di controllo che
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massimizza € & adeguata allo studio (perlomeno preliminare) di una traiettoria di fuga dal
nostro pianeta.

Al fine di determinare matematicamente questa legge di controllo quasi-ottima si con-
sideri il prodotto scalare tra lespressione di © data nella (4.2) ed il vettore velocita v.

Tenendo conto della (4.6) si ottiene la derivata temporale dell’energia meccanica specifica:
E=a, via-v (4.7)

Come si osserva dall’equazione precedente, il problema adesso ¢ quello di determinare la
legge di controllo u(t) = [a(t),8(t)]" che, ad un generico istante di tempo, massimizza la
proiezione dell’accelerazione propulsiva della vela a nella direzione del vettore velocita v.
Questo corrisponde a massimizzare istante per istante 'indice di prestazione J 2 a-v,
ovVero:

u = argmax .J (4.8)

uel
dove U indica il dominio dei controlli ammissibili (cfr. §2.7).
Facendo riferimento alla Figura 4.1 e possibile esprimere le componenti del vettore
velocita nella terna orbitale 7, ricorrendo agli angoli «,, e §, (rispettivamente angolo di

cono e di azimut) nella maniera seguente:

v = v [cos vy, Sin ay, cos §y, sin ay, sin d, T con a, € 0, 4.9
,Zdorb

Sostituendo le equazioni (4.3) e (4.5) nella (4.8) si ottiene:

He . .
J=np - v cos? a (cos a cos ay, sin v cos § sin ay, cos 6, +
®s

+sina sind sin oy, sind,) (4.10)

Gli angoli di controllo « e ¢ che massimizzano J vengono determinati imponendo la con-
dizione necessaria 9J/0u = 0. Dopo alcuni semplici passaggi algebrici si perviene alle

seguenti relazioni:

. - (1+p) cosa, + /(1 +p)? cos2a, +4p sin’ o, (4.11)
ana= 2 p sin a, )

tan d = tand, (4.12)

Nel caso si consideri una vela convenzionale con modello ideale (p = 2), I'equazione (4.11)
fornisce la legge di controllo quasi-ottima in perfetto accordo con quanto riportato gia in

letteratura*53%. Nel caso invece di vela composta con modello di forza ideale (p = 2)
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I'equazione (4.11) si riduce alla seguente relazione:

Qy

QgpT — 7 (413)

. . C oA oA LA .

m nseguenz uazion . i versori = v/v son mplanari.
Come conseguenza dell’equazione (4.12), ersori @, T*os € 0 v/v sono complana

questa considerazione permette di rimuovere la dipendenza da a nelle equazioni del moto.

Infatti:

sin (ay, — @) sin «v
- Tos + — ) per «, € (0,1)
a = sin ay, sin ay, (4.14)
Tos per «a, =0
dove
cos ay, = 0 - s e sina, = |9 X Pos| (4.15)

Si osservi che per «,, = 7 si ottiene, tenendo presente l'equazione (4.11), un valore dell’an-
golo di cono o = /2. In questo caso tutti i termini contenenti I’accelerazione propulsiva
nelle equazioni del moto (cfr 'equazione (4.2)) svaniscono poiché a(a = 7/2) = 0.
Infine, dalla (4.13) e (4.14) si ottiene l'espressione semplificata del versore della spinta
(coincidente con quello dell’accelerazione propulsiva) nella vela composta:

Tos+ 0

agpr = er o, € 0,7 4.16
SPT 2(1+Cosav) p v [ ) ( )

4.2.3 Simulazioni ed analisi dei risultati

La legge di controllo descritta precedentemente ¢ stata applicata nella simulazione di traiet-
torie di fuga dalla Terra per un veicolo spaziale dotato di una vela solare, convenzionale op-
pure composta con modello di forza ideale. Al fine di ridurre la sensibilita numerica del pro-
blema & stato adottato un sistema di unita canoniche terrestri*¥l DU 2 6378.13655 km e
TUg 2 806.81103 s (si osservi che in questo modo pg = 1 DU / TUZ, ovvero il parametro
gravitazionale terrestre risulta unitario). Il sistema differenziale costituito dalle equazio-
ni del moto (4.1)—(4.2) ¢ stato integrato in doppia precisione utilizzando un metodo di
Runge-Kutta del quinto ordine con passo variabile mantenendo una tolleranza assoluta e
relativa pari a 107!? (in unitd canoniche). A scopo comparativo, & stata considerata la
stessa orbita di partenza utilizzata da Coverstone e Prussing®®. Si tratta di un’orbita di
tipo GTO (Geosynchronous Transfer Orbit) tipica del lanciatore Ariane 5, con un’incli-
nazione di 7 deg sul piano equatoriale terrestre, un’eccentricita e = 0.716 ed una quota al
perigeo pari a 600 km.

Per ognuna delle due classi di vela solare considerata (convenzionale e composta o

SPT), sono stati studiati i tre seguenti modelli di ambiente spaziale:

a) nessun tipo di perturbazione orbitale agisce sul veicolo spaziale, questo equivale a
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porre a, = 0 nell’equazione (4.2) e la vela viene considerata sempre in piena luce

(n = 1 nell’equazione (4.3));

b) nessun tipo di perturbazione orbitale agisce sul veicolo spaziale, ma viene considerato

Ueffetto dell’ombra proiettata dalla Terra (7 variabile);

c) tutti gli effetti perturbativi prima citati (attrazione luni-solare, non sfericita del
campo gravitazionale terrestre) vengono considerati insieme all’effetto dell’ombra

proiettata dalla Terra.

Tutte le simulazioni sono state effettuate utilizzando la medesima orientazione dell’orbita
e la stessa accelerazione caratteristica a. = 0.93mm/s?. In particolare alla partenza &
stata assunta una longitudine del nodo ascendente {2 = 180 deg, un argomento del perigeo
w = 270deg ed un’anomalia vera nulla.

L’intervallo di tempo necessario alla fuga dalla Terra (equivalente al raggiungimen-
to dell’energia meccanica specifica di fuga) in funzione della data di lancio compresa
nell'intervallo 1/1/2004-31/12/2004 ¢ stato riportato nella Figura 4.2.

Le simulazioni sono state effettuate supponendo di spiegare la vela il primo ed il ventu-
nesimo giorno di ogni messe all’interno dell’intervallo di tempo considerato. La mancanza
di punti nella Figura 4.2 rivela che in alcuni casi il raggio al perigeo diventa piu piccolo
del raggio medio terrestre, indicando in questo modo un impatto del veicolo spaziale sulla
superficie terrestre. La possibilita che questo avvenga e stata gia discussa precedentemente
in letteratural®®. Questo problema pud essere evitato utilizzando un controllo misto anche
sull’eccentricita dell’orbita, come suggerito da Macdonald e McInnes!*!. Infine la Figura
4.2 dimostra chiaramente la superiorita della vela composta dal punto di vista del tempo
di fuga sulla vela convenzionale (entrambe con modello ideale di forza ovviamente), con
una riduzione media del tempo pari al 15% per tutti e tre i modelli di ambiente spaziale.

La data di lancio ha un’influenza sostanziale sull’efficienza della manovra di fuga,
come si puo osservare nella Figura 4.2. Durante le simulazioni effettuate non e stato
tuttavia riscontrato nessun andamento significativo dei tempi di fuga in funzione della
data di partenza. Questo conferma i risultati gid ottenuti da Macdonald e McInnes!®!
sull’influenza della data di partenza sulle prestazioni di una manovra di fuga effettuata
utilizzando una vela solare.

Si osservi che in alcuni casi il modello ¢ (il quale include tutte le perturbazioni orbitali
considerate in questo studio) fornisce dei tempi di fuga migliori (quindi pit contenuti) ri-
spetto al modello a che invece trascura ogni sorta di perturbazione agente sulla vela solare.
Questo comportamento, apparentemente contraddittorio, puo essere spiegato osservando
che il tempo di fuga & fortemente influenzato dalle condizioni (traiettoria, posizione relati-
va Terra-vela-Sole, velocita) in cui si trova la vela solare quando la sua energia meccanica

specifica ¢ prossima inferiormente al valore critico di fuga & = 0. Infatti la differenza
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Figura 4.2: Tempo di fuga dalla Terra per una vela convenzionale e composta con modello di
forza ideale e per i tre modelli di ambiente spaziale considerati.

tra i tempi di fuga nei tre modelli di ambiente spaziale considerati ¢ legata strettamen-
te alla posizione relativa Sole-vela durante le ultime spirali percorse dal veicolo spaziale
attorno alla Terra prima di raggiungere le condizioni di fuga. In alcuni casi la posizione
del Sole rispetto alla vela ¢ tale da richiedere una semi-spirale aggiuntiva, e quindi una
semi-rivoluzione in piu attorno alla Terra, per sfruttare a meglio la pressione di radiazione

solare. Questo comportamento e illustrato nella Figura 4.3 per una vela convenzionale
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ideale. Nella Figura 4.3 si osserva che il grafico dell’energia meccanica specifica per i mo-
delli a e ¢ sono sostanzialmente coincidenti per i primi 80 giorni di missione. In seguito,
la distanza della vela dalla Terra ¢ tale (e quindi Pattrazione gravitazionale del nostro
pianeta ¢ sufficientemente piccola) da far risaltare maggiormente le differenti accelerazioni

subite dalla sonda nei due modelli.

002 T T T T T T
modello c
of \3// 4

modello a ]

-0.12

_O. 1 4 1 1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140

tempo [giorni]

Figura 4.3: Variazione temporale dell’energia meccanica specifica per una vela convenzionale con
due modelli di ambiente spaziale (a, ¢) per una data di partenza 21,/11/2004.

Assumendo come data di partenza il 21 Novembre 2004 e prendendo a riferimento il
modello ¢ sono state riportate le due differenti traiettorie per una vela convenzionale e

composta nella Figura 4.4.

4.3 Innalzamento orbitale

Nella sezione precedente e stata analizzata una legge di controllo quasi-ottima per il rag-
giungimento delle condizioni di fuga dalla Terra. Un approccio simile nella forma puo
essere utilizzato anche per la sintesi di una legge di controllo relativa al semplice innal-
zamento orbitale partendo da un’orbita bassa (LEO, Low Earth Orbit). In questo caso,
oltre alle fonti perturbative gia considerare, bisogna tenere in conto anche gli effetti legati
alla resistenza aerodinamica residua. Benché la resistenza aerodinamica sia stata talvolta
{[52:58]

considerata in alcune analisi preliminari di missione da diversi autor al momento
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Figura 4.4: Grafico tridimensionale della traiettoria seguita dalla vela solare (data di partenza
21/11/2004) convenzionale e composta. I quadratini neri rappresentano la posizio-
ne della vela dopo 70 giorni dalla partenza, i cerchi bianchi corrispondono al rag-
giungimento dell condizioni di fuga. Le croci indicano il tempo in intervalli di due
giorni.

non esiste in letteratura uno studio sistematico concernente gli effetti che puo avere la re-
sistenza sulla traiettoria seguita da un veicolo spaziale il cui sistema propulsivo principale
¢ costituito da una vela solare.

Questo tipo di perturbazione non puo essere assolutamente trascurata per orbite basse
(al di sotto di 1000km di quota!) a causa della notevole superficie esposta di una clas-
sica vela solare. Inoltre la resistenza atmosferica deve essere considerata nello studio di
particolari manovre orbitali, come ad esempio quelle relative all’innalzamento orbitale.

Per questi motivi in questo paragrafo verra analizzato 'effetto della resistenza atmo-
sferica residua su di una traiettoria di innalzamento orbitale e verra sviluppata la corri-
spondente legge di controllo quasi-ottima. Al fine di semplificare il problema dal punto di
vista aerodinamico, la vela convenzionale con modello di forza ideale sara considerata alla

stregua di una lastra piana e verra utilizzato un modello di flusso ipertermico.

! questo valore & fortemente influenzato dall’attivita solare
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4.3.1 Equazioni del moto

Le equazioni del moto del veicolo spaziale dotato di vela solare sono le stesse (equazioni
(4.1)—(4.2)) descritte nel paragrafo §4.2.1 e relative alo studio della traiettoria di fuga dalla
Terra. In aggiunta, nell’equazione (4.2) bisogna inserire il termine che riguarda ’accelera-
zione perturbativa ay dovuta alla resistenza aerodinamica. L’equazione, per completezza

viene di seguito riscritta:

Py A
Fo . &

3 == (Pos - ) f 4 ag+ a, (4.17)

dove Py e la pressione di radiazione solare per una vela perfettamente riflettente in orbi-
ta attorno alla Terra?, pari al doppio della pressione di radiazione solare P solitamente
utilizzata finora.

Per semplificare il problema da un punto di vista matematico, la vela solare viene
considerata come una lastra pianal®3 ottenendo la seguente espressione dell’accelerazione
aerodinamica: )

ad:%pAQP(CL’ﬁL—CD’ﬁ) (4.18)

54 ¢}, e Cp sono rispettivamente il coefficiente di

dove p e la densita atmosferica locale
portanza e di resistenza mentre v ¢ il versore perpendicolare al versore della velocita ©
nel piano (0, 7).

Considerando un flusso ipertermico, dove cioe la velocita traslazionale della vela solare

¢ molto piu grande del moto termico delle particelle atmosferiche, si hanno i seguenti

coefficienti di portanza e di resistenzal®®°% (si veda la Figura 4.5):
Cr=2 [(2 — oy —0¢) cos( + oy <%>] sin ¢ cos ¢ (4.19)
v
Cp =2 [(2 —0p —0y) cos? C + o, (%) cos ¢ + O't} cos ¢ (4.20)
v

dove o, e oy sono i coefficienti di accomodamento per lo scambio di quantita di moto
normale e tangenziale, vy & la velocita termica media delle particelle atmosferiche alla
temperatura di equilibrio della vela e ( € [0,7/2] & 'angolo compreso tra i versori ¥ e 71,

ovvero

1>

cosC =0 -7 (4.21)

Chiaramente ( ¢ il complementare del classico angolo di incidenza della lastra piana. Si os-
servi che alle quote di interessel®? il termine v, /v nell’equazione (4.20) risulta tipicamente

all’incirca pari a 0.05.

2a titolo indicativo un valore medio in un anno terrestre & Pg is 9.114 x 10~ % Pa
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Figura 4.5: Angoli caratteristici della vela nello studio di un innalzamento orbitale da orbita
bassa.

4.3.2 Legge di controllo quasi-ottima

Una legge di controllo particolarmente efficace per I'innalzamento orbitale consiste nel
massimizzare istantaneamente la variazione temporale del semiasse maggiore dell’orbita

1241] che questa legge di controllo & equivalente a quella che mas-

osculante. E ben notol
simizza la variazione istantanea dell’energia meccanica specifica £ definita nell’equazione
(4.6).

Effettuando il prodotto scalare tra ’espressione (4.17) e v e sostituendo le equazioni
(4.18) e (2.5) si ottiene:
Py A 9

— vcos a(n-v)—ﬁ

E=a, v+ pACpv? (4.22)

Quando l'angolo ¢ (cfr. 'equazione (4.21)) e sostituito nell’equazione (4.22), la variazione

temporale dell’energia meccanica specifica assume la forma seguente:

. Pz A C
E=a, v+ Sl cochycosC—f7D (4.23)
dove )
A pU
= — 4.24
e (424

Per definizione, il parametro adimensionale f > 0 risulta pari al doppio del rapporto

tra la pressione dinamica locale (pv?/2) e la pressione di radiazione solare sulla vela
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convenzionale ideale (Pg).

Per orbite quasi circolari v? & g /r e quindi f assume la forma semplificata seguente

He P
e 4.25
=5 (4.25)

In altri termini f ¢ funzione della quota della vela solare e dell’attivita solare (attraverso

p), come sintetizzato nella Figura 4.6 Si osservi inoltre che f puo essere utilizzato per

attivita alta

10 F /
10°
“~—
attivita media
107"k
attivita bassa
10”
10°

600 650 700 750 800 850 900 950 1000
quota [km]

Figura 4.6: Variazione del parametro f con la quota e con lattivita solare (Py = 9.114x 10~ % Pa).

stimare la minima quota in corrispondenza della quale il veicolo spaziale dotato della vela
solare puo operare. Infatti, imponendo che la spinta massima generata dalla vela bilanci

esattamente la resistenza aerodinamica si ottiene
Py A = pAv°Cp,,,. /2 (4.26)

da cui si ottiene

fCp,../2=1 (4.27)

Assumendo che Cp, . = 2, dall’equazione (4.27) si osserva che la quota minima operativa
per una vela solare ¢ semplicemente quella quota in corrispondenza della quale f = 1.
Dalla Figura 4.6 si ricava che la minima quota operativa ¢ all’incirca pari a 1000km ed a

600 km rispettivamente per attivita solare alta e media. Questi risultati sono in accordo
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con i valori presenti in letteratural®. Infine il parametro f gioca un ruolo fondamentale
nella definizione della legge di controllo quasi-ottima, come discusso in seguito.

Come affermato precedentemente, determinare la legge di controllo quasi-ottima con-
siste nel calcolare al generico istante ¢ il vettore di controllo w(t) = [a(t),d(t)]” che
massimizza la variazione temporale dell’energia meccanica specifica. Questo equivale a
massimizzare il funzionale J che coincide con la parte di € che dipende esplicitamente

dalle variabili di controllo (cfr. equazione (4.8)):

Py A
m

v [cos2 acos( — f@} (4.28)

A.
J=€—a,-v= 5

Sostituendo le equazioni (4.20), (3.4) e (4.9) nella (4.28) si ottiene dopo alcuni passaggi:

PEB A’U 2 . . . . . .
= ——— cos” a (cosa cos a, + sina cos d sinay, €os dy, + sina sin § sin oy, sindy, ) —

pvd A
m

J
m

(2 =0, — 01) cos? ¢ + o, (%> cos( + O't} cos( (4.29)
v

Imponendo la condizione necessaria 9.J/96 = 0 al fine di massimizzare J si ottiene:

tan d = tan d, (4.30)

L’equazione (4.30) indica che i versori %, ¥ € 7o sono complanari. Quindi, tenendo
presente la Figura 4.5 si ha:

cos ¢ = cos (ay — @) (4.31)

Questo risultato permette di rimuovere la dipendenza da ( al’interno dell’espressione del-
I'indice J. L’altra condizione necessaria ¢ fornita da 9.J/0a = 0. Sostituendo la (4.30) e

(4.31) nella (4.29) si ottiene la seguente equazione non lineare nella variabile a:

—cosa[2 sina cos (o — ay,) + cos a sin (o — ay)| +

fsin (o — o) [3 (2 — 0y — 01) cos® (o — ) + 20, (%) cos (o — ay) + O't] =0 (4.32)

Una volta risolta numericamente, I'equazione (4.32) fornisce il valore dell’angolo di cono
della vela che rende stazionario il funzionale J. Ovviamente, questo valore risulta funzione
dell’angolo di cono della velocita (), delle proprieta aero-termodinamiche della vela
solare (o, o, e vp/v) e del parametro f. In particolare, quando f = 0 ovvero quando
si trascura la resistenza aerodinamica sulla vela, I’equazione (4.32) puo essere risolta in
forma chiusa e fornisce il ben noto angolo di cono quasi-ottimo per una vela ideale senza

perturbazioni esternel!%41]

— 3 cos ay + V8 + cos? ay,

4 sin oy,

Q(f—0) = arctan (4.33)
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Si supponga ora che sia f % 0, cioé che sia presente la perturbazione aerodinamica
sulla vela. Si osservi che un punto generico (a,a,) che risulta soluzione dell’equazione
(4.32) corrisponde ad un massimo assoluto di J a patto che J(a,ay,) > 0, una volta
soddisfatta la condizione di convessita. L’insieme S dei punti che massimizzano J, cioe § =
{0J/0a =0 N'J > 0}, & rappresentato nella Figura 4.7 per differenti valori del parametro
f. Un punto appartenente a S sara indicato con (a,q,). La Figura 4.7 mostra che la
regione del piano (a,a,) dove J risulta positivo tende a diventare sempre piu piccola
all’aumentare di f. Si osservi che S contiene il punto P* = (a*,«) in corrispondenza del
quale entrambe le condizioni 0.J/0a = 0 e J = 0 sono verificate. Questo punto puo essere
trovato osservando che cos ¢ = 0 implica anche Cp = 0, e quindi J = 0 (cfr. le equazioni
(4.20) e (4.28)). In altri termini 'equazione J = 0 ¢ soddisfatta dalle coppie (o, ) tali
che

a=q, —m/2 (4.34)

Sostituendo l'equazione (4.34) nella (4.32) e risolvendo rispetto alla variabile « si ottengono

i valori @ = a* che annullano contemporaneamente sia J che 9.J/0a. 1l risultato é:

o = arccos/ f oy (4.35)

da cui

a, =a" +7/2 (4.36)

La presenta del punto critico P* ha una chiara interpretazione fisica. Infatti il funzionale
J & la somma della potenza specifica dovuta alla vela solare (positiva poiché si sta incre-
mentando la distanza dal centro di attrazione terrestre) e della potenza specifica dovuta
alla resistenza aerodinamica (negativa per definizione). Quando a > «o* , il modulo della
potenza dovuta alla resistenza e piu grande della potenza propulsiva. In questo caso &
puo essere massimizzata solamente scegliendo quel particolare valore dell’angolo di cono
che rende J = 0. Si osservi che i valori dell’angolo di cono che rappresentano le soluzioni
dell’equazione (4.32) possono essere negativi, e quindi al di fuori dell'intervallo di variazio-
ne ammissibile per a. Questo accade quando I'insieme S contiene il punto Py = (0,av, ),
con ay, > 0. Per calcolare le condizioni in corrispondenza delle quali cio accade basta
sostituire a = 0 nell’equazione (4.32) ottenendo il seguente polinomio del secondo ordine

nella variabile cos ay,,:
3f(2—0,—0y) cos? yy +2 fon <%> cosy, + for—1=0 (4.37)
v

Una soluzione «,,, del polinomio riportato nell’equazione precedente (nell’intervallo «,,, €
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Figura 4.7: Regione del piano (a,a,) dove J = 0 (linea continua), J > 0 (in grigio), ed i
corrispondenti massimi di J (insieme S, linea tratto-punto) per differenti valori di f.

(0,7m/2)) esiste nel caso in cui 0 < h < 1 avendo posto

n —fonun/vt\(fonu/v 431 (1= for) (2 -0, — o)

5T 2= on—07) (4.38)

h

con au,, = arccos h. Si osservi a tal proposito che 'equazione (4.38) risulta funzione della
variabile f. Quindi, ponendo h =1 e h = 0 si ottengono rispettivamente il valore minimo

(f1) e massimo (f2) del parametro f che soddisfano la disuguaglianza 0 < h < 1, ovvero

1
fi= (4.39)
2
o [3<__@_1> HMH}
¢ ¢ gt U
e
fom L (4.40)
2 = o .

Si puo facilmente verificare che, quando 0 < h < 1, il massimo valore dell’indice J &

J(0,0t4,).
Riassumendo, la legge di controllo quasi ottima ¢ la seguente, ricordando che con a ¢

stata indicata la soluzione dell’equazione (4.32):
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Caso 1: 0K f< fr

" (4.41)
Caso 2: 1< f< [

0 se 0 <, <arccosh
o= se arccosh < ay, < o (4.42)

ay — /2 se > al

Caso 3: > fo

0 se 0<a,<m/2
o= (4.43)

ay — /2 se q, >m/2
Si osservi che il Caso 3 non ¢ di interesse pratico poiché, essendo oy tipicamente varia-
bile nell'intervallo [0.8,0.9]%, equazione (4.40) indica che solitamente f, > 1. Come
precedentemente dimostrato, questo corrisponde ad una situazione in cui la vela solare si
trova al di sotto della quota minima operativa. Inoltre si noti che la legge di controllo cosi
ricavata risulta compatibile con quella, nota in letteratura, relativa all’assenza di pertur-
bazione atmosferica. Infatti quando f = 0 (cioe¢ Cp = 0) si ottiene dalla Figura 4.7 che
o = /2, ovvero che I'angolo di cono assume il suo valore massimo consentito. In altri
termini la legge di controllo (4.41) coincide, in tutto l'intervallo di variazione di «, con la
soluzione dell’equazione (4.32) fornita dall’equazione (4.33).

La legge di controllo quasi ottima risulta piu chiara osservando la Figura 4.8.

4.3.3 Simulazioni ed analisi dei risultati

La legge di controllo discussa precedentemente e stata applicata nella simulazione di traiet-
torie di innalzamento orbitale per una vela solare convenzionale con modello di forza ideale.
Le equazioni del moto (4.1) e (4.17) sono state integrate in doppia precisione utilizzando

34 con una tolleranza assoluta

un metodo di Adams-Bashforth-Moulton a passo variabile
e relativa di 1071%. Anche i questo caso ¢ stato utilizzato un insieme di unita canoniche
(cfr. §4.2.3) DUg per la distanza e TUg per il tempo. Sono state anche in questo caso
considerate le perturbazioni dovute all’attrazione luni-solarel4?, e la non perfetta sfericita
del campo gravitazionale terrestrel4) fino all’armonica Jg. Le effemeridi geocentriche del
Sole e della Luna utilizzate sono basate sul modello[*$49) JPL DE200/LE200. Questo ha
permesso di tenere in conto la variazione temporale della pressione di radiazione solare
dovuta all’eccentricita dell’orbita eliocentrica della Terra.

Per evitare[® il problema legato allombra proiettata dalla Terra, & stata assunta

un’orbita iniziale eliosincrona circolare avente quota 650 km ed inclinazione 96.6 deg. L’a-

scensione retta del nodo ascendente e 'argomento del perigeo sono stati scelti in maniera
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Figura 4.8: Legge di controllo quasi-ottima per l’angolo di cono nei due casi descritti dalle
equazioni (4.41) (linea continua) e (4.42) (linea tratteggiata)

tale da massimizzare, all’stante della partenza, l'illuminazione del piano orbitale da parte
del Sole. Si osservi che la quota di partenza ¢ compatibile con la quota minima operativa
(approssimativamente pari a 600km) per una vela solare ideale sotto condizioni di atti-
vita solare e geomagnetica media (cfr. Figura 4.6). I coefficienti di accomodamento, per
un’analisi di prima stima[55], sono stati assunti pari a o, = o = 0.8.

Il problema che ¢ stato investigato riguarda il raddoppio della quota iniziale del veicolo
spaziale attraverso l'utilizzo della legge di controllo quasi-ottima (4.41)—(4.43). Le simu-
lazioni effettuate hanno mostrato che la data di inizio missione ha effetti trascurabili sul
tempo di missione. Questa conclusione ¢ in accordo con alcuni risultati precedentemen-
te ricavati in letteratural®3%. In base a questa considerazione ¢ stata scelta come data
di partenza per le simulazioni I’equinozio di primavera dell’anno 2005 (21 Marzo 2005)
mentre per I’ascensione retta del nodo ascendente ¢ stato assunto un valore di 90 deg.

Il problema ¢ stato prima risolto per il caso ideale di assenza di perturbazioni aerodina-
miche (cioe f = 0), utilizzando differenti accelerazioni caratteristiche scelte nell’intervallo
[0.1,2] mm/s2. T corrispondenti tempi di missione, indicati con il termine At;, sono stati
riportati in Figura 4.9. La stessa missione di raddoppio della quota iniziale ¢ stata in
seguito simulata nuovamente tenendo in conto pero le perturbazioni dovute alla resistenza

atmosferica. Sono stati presi in considerazione due casi: nel Caso 1 e stata applicata la
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Figura 4.9: Intervallo di tempo necessario a raddoppiare la quota iniziale (650km) della vela
solare convenzionale con modello di forza ideale trascurando la resistenza atmosferica.

legge di controllo quasi ottima (4.41)—(4.43), mentre nel Caso 2 ¢ stata utilizzata la legge
di controllo ideale (4.33) con 'inclusione nel modello della dinamica anche delle perturba-
zioni dovute alla resistenza atmosferica (cioe ag # 0 nelle equazioni del moto). La Figura
4.10 mostra l'incremento del tempo di missione, in percentuale, rispetto al caso ideale di
assenza di resistenza. In entrambi i casi 1 e 2, il tempo di missione aumenta in maniera
significativa per ogni accelerazione caratteristica analizzata. Come era prevedibile, nel
Caso 2 (quello non quasi-ottimo) i tempi di missione sono piu grandi di quelli relativi
al Caso 1. A titolo di esempio, assumendo un’accelerazione caratteristica a, = 1 mm/s?
nella Figura 4.11 sono state riportate le storie temporali dell’angolo di cono « ottenute
nel caso quasi-ottimo in presenza ed in assenza della resistenza atmosferica (utilizzando
I'equazione (4.33), ovvero ponendo rispettivamente f # 0 ed f = 0).

Visto che la legge di controllo quasi-ottima (4.41)—(4.43) massimizza istantaneamente
la variazione temporale dell’energia meccanica specifica, questa puo essere applicata anche
per lo studio delle traiettorie di fuga dalla Terra partendo da orbite di tipo LEO. La Figura
4.12 mostra il confronto tra i tempi di fuga utilizzando la legge di controllo quasi-ottima
sia ponendo f = 0 che f # 0. Nella Figura 4.12 sono stati anche riportati i tempi di fuga
ottenuti utilizzando lespressione analitica approssimata proposta da McInnes'? e valida
in assenza di perturbazioni esterne (compresa quindi anche la resistenza). Si osservi a

tal proposito che I'inclusione della resistenza aerodinamica produce effetti trascurabili sul
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Figura 4.10: Intervallo di tempo necessario a raddoppiare la quota iniziale (650 km) utilizzando la
legge di controllo quasi ottima (4.41)—(4.43) (linea con cerchi, Caso 1) e utilizzando
la legge di controllo ideale (4.33) con la presenza degli effetti perturbativi della
resistenza aerodinamica (linea con i quadrati, Caso 2).

calcolo del tempo di fuga rispetto al caso ideale. Infatti la vela solare opera la maggior
parte del tempo di missione sostanzialmente in assenza di perturbazione aerodinamica in
quanto si trova in zone dello spazio in cui la densita atmosferica ¢ praticamente trascurabile
(f 2 0). Questo e confermato dalla Figura 4.13, dove ¢ stata riportata la storia temporale
del parametro f durante una traiettoria di fuga con partenza da orbita bassa. La Figura
4.13 mostra chiaramente che il parametro f & significativamente diverso da zero solo nei

primi 15 giorni della missione di fuga, su un tempo totale di 204 giorni.

4.4 Conclusioni

In questo Capitolo sono state studiate le traiettorie di fuga dalla Terra con partenza da
orbita GTO e da orbita bassa considerando una vela convenzionale ed una vela composta
con modello di forza ideale. La strategia di controllo utilizzata ¢ quasi-ottima dal punto di
vista del tempo totale di missione e consiste nel massimizzare istantaneamente la variazione
temporale dell’energia meccanica specifica. La legge di controllo cosi ottenuta risulta
estremamente semplice nella sua implementazione e permette di simulare velocemente e

con un volume di calcolo contenuto una traiettoria di fuga.
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Figura 4.11: Storie temporali dell’angolo di cono della vela nel caso di legge quasi-ottima con e
senza la perturbazione dovuta alla resistenza aerodinamica (a. = 1 mm/ 52).

Per quel che riguarda le traiettorie con partenza da orbita GTO e stato osservato che
I’'uso di una vela composta ideale comporta una riduzione dei tempi di missione dell’ordine
del 15% rispetto ad una vela convenzionale con lo stesso modello di forza ideale. L’analisi
condotta ha tenuto conto delle principali fonti perturbative come ’attrazione luni-solare,
la non perfetta sfericita del campo gravitazionale terrestre e 'effetto dovuto all’ombra
proiettata dalla Terra. Le simulazioni hanno anche chiaramente indicato che il tempo
di missione ¢ fortemente influenzato dalle condizioni di illuminazione della vela durante
I'ultima parte della traiettoria, poco prima cioe di raggiungere le condizioni di fuga.

Per quel che riguarda invece le traiettorie di innalzamento orbitale e di fuga con par-
tenza da orbita bassa, ¢ stata sviluppata una legge di controllo quasi-ottima che tiene in
conto anche della presenza perturbativa della resistenza aerodinamica residua. La legge
di controllo come nel caso precedente, massimizza la variazione istantanea dell’energia
meccanica specifica della vela e quindi della variazione temporale del semiasse maggio-
re dell’orbita. Lo studio effettuato ha dimostrato che la legge di controllo & fortemente
influenzata dalle caratteristiche dell’atmosfera attraverso il rapporto tra la pressione di-
namica locale e la pressione di radiazione solare agente sulla vela. Sono state simulate
una serie di traiettorie di innalzamento orbitale e di fuga tenendo conto, oltre alla re-
sistenza atmosferica, anche ’attrazione luni-solare e la non perfetta sfericita del campo
gravitazionale terrestre. Se per quel che riguarda i tempi di fuga non e stata evidenziata

un’apprezzabile differenza tra il caso di presenza e di assenza di resistenza atmosferica,
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Figura 4.12: Tempi di fuga con partenza da orbita bassa utilizzando la legge di controllo quasi-
ottima in assenza (quadrati) ed in presenza (cerchi) della resistenza atmosferica.
Con una linea tratteggiata ¢ stata indicata la soluzione analitica approssimata
derivata da McInnes!'?.
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Figura 4.13: Storia temporale della variabile f in una traiettoria di fuga con partenza da orbita
bassa (a. =1 mm/sQ).

invece per i tempi necessari a raddoppiare ad esempio la quota iniziale e stato riscontrato

un non trascurabile incremento.
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Missioni con Vele Solari ad Alte

Prestazioni

5.1 Introduzione

L’utilizzo di una vela solare come sistema propulsivo principale rende possibile lo studio e la
progettazione di tutta una serie di missioni spazialil”l altrimenti precluse ad altri apparati
propulsivi considerati comunemente “convenzionali”. I continui miglioramenti tecnologici
nell’ideazione di materiali adatti alla realizzazione di una vela solare fanno sperare che
entro alcune decine di anni si sia in grado di ottenere delle accelerazioni caratteristiche
(nel caso ideale) dell’ordine di 6 mm/s?, tali ciod da controbilanciare (e addirittura supe-
rare) l'accelerazione attrattiva solare. Quando l’accelerazione propulsiva generata dalla
vela solare, dovuta alla pressione di radiazione solare, bilancia esattamente 1’accelerazione
di gravita dovuta al Sole, la vela ¢ in grado di assumere delle posizioni di riposo (velocita
assoluta nulla) in ogni punto dello spazio interplanetario. Questa condizione di eliosta-
zionarietd € alla base di numerose missioni scientifiche attualmente in fase di studio come
ad esempio 'osservazione della struttura del campo magnetico e dei poli del Sole, altri-
menti non visibili da posizioni appartenenti al piano dell’eclittica. Missioni di questo tipo
potrebbero anche fornire delle preziose informazioni sulla corona del Sole e sulla fisica
del vento solare. Inoltre sarebbero possibili delle missioni di monitoraggio degli asteroidi
orbitanti nelle vicinanze della Terra.

Nonostante il fatto che le possibili applicazioni pratiche di una missione verso una
condizione di eliostazionarieta siano noti da tempo, il problema di calcolare una opportuna
orbita di trasferimento a partire dall’orbita terrestre verso suddetti punti dello spazio
interplanetario non e stato ancora risolto in maniera soddisfacente. In un suo recente
articolo 7, McInnes ha derivato una legge di controllo analitica capace di trasferire (in
un problema piano) una vela solare convenzionale con modello di forza ideale da un’orbita

kepleriana circolare di raggio assegnato ad un punto di eliostazionarieta posto alla stessa

104



5 — Missioni con Vele Solari ad Alte Prestazioni

distanza dal Sole. In questo Capitolo il problema del raggiungimento della condizione di
eliostazionarieta verra trattato dal punto di vista del controllo ottimo calcolando i tempi
minimi di trasferimento a partire da un’orbita circolare e da un’orbita ellittica, come quella

della Terra e di Marte attorno al Sole.

5.2 Condizione di eliostazionarieta

Un’interessante applicazione della vela solare ad alte prestazioni, come gia accennato nel-
I'introduzione a questo Capitolo, & costituita dalla possibilita di realizzare delle traiettorie
rettilinee all’interno del Sistema Solare o addirittura di fermarsi in un punto fisso dello
spazio, raggiungendo cioe la cosiddetta condizione di eliostazionarieta. In questa condi-
zione il veicolo spaziale si trova nel punto prescelto con velocita assoluta nulla e sfrutta
la pressione di radiazione per bilanciare 'attrazione gravitazionale solare come indicato

schematicamente in Figura 5.1. La condizione di eliostazionarieta tuttavia puo essere man-

Sole

Figura 5.1: Condizione di eliostazionarieta raggiunta utilizzando una vela solare.

tenuta esclusivamente da delle vele aventi un ben preciso valore del parametro di snellezza
B (cfr. §2.3). Infatti imponendo il bilanciamento tra 'accelerazione dovuta alla pressio-
ne di radiazione e quella legata all’attrazione gravitazionale solare per una vela generica

avente i coefficienti di forza by, ba e b3 (si vedano le equazioni (2.10)—(2.12)) si ottiene:

b b b 2
bo _ Bue (b1 + by +bs) N

= = 1
r2 272 ﬂ by + by + b3 (5 )

Dall’equazione (5.1) si osserva che (3 ¢ indipendente dalla distanza r a cui si vuole ottenere
la condizione di eliostazionarieta e che quindi ¢ possibile raggiungere, in linea teorica e
non considerando i vincoli imposti dalla temperatura di esercizio, tale condizione ad una

distanza qualsiasi dal Sole, a patto di realizzare la vela solare con il parametro di snellezza
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richiesto.

A tal proposito & bene notare che nel caso pitt favorevole di vela solare ideale (b1 +bo+b3 = 2
come si osserva dalla Tabella 2.1) il parametro di snellezza assume un valore unitario:
questo corrisponde ad utilizzare una vela avente un’accelerazione caratteristica di circa
a. = 5.95mm/s? con un conseguente carico della vela (si ricordi che il carico della vela
¢ il rapporto tra la superficie riflettente e la massa totale del veicolo spaziale) pari a
o =153g/m?.

Questo valore ¢ ben al di la delle prestazioni tipiche delle vele solari sia attualmente in
fase di sviluppol! o delle prestazioni stimate per le vele di prossima realizzazionel*!l e
rende quindi le missioni eliostazionarie una prerogativa assoluta delle future vele ad alte

17558

prestazion solitamente indicate con I’acronimo HPSS (High Performance Solar Sail).

5.3 Missioni eliostazionarie di minimo tempo

In questa sezione si affronta il problema di determinare il tempo minimo di trasferimento ¢ ¢
di una HPSS di caratteristiche assegnate da un’orbita di parcheggio ellittica, con semiasse
maggiore a ed eccentricita e note, ad un punto dello spazio a cui corrisponde una condizione
di eliostazionarieta. A tale scopo, come nei Capitoli precedenti, verra utilizzato un metodo

indiretto e quindi verra risolto un problema variazionale classico.

5.3.1 Equazioni del moto

Avendo gia affrontato nel Capitolo 3 la soluzione di un problema variazionale analogo
utilizzando un sistema di riferimento cartesiano tridimensionale, in questa sezione si e
preferito utilizzare un sistema di riferimento polare 75 (r,0) di versori 2 ed 19, per dimo-
strare come le leggi di controllo ottime (cfr. §3.4) possano essere applicate anche ad un
problema strettamente bidimensionale.

Le equazioni del moto del HPSS nel sistema di riferimento 7 (r,0) sono le seguenti (si

veda la Figura 5.2):

r=u (5.2)

. v

=" 5.3
: (53)
v

=L L 5.4

U - ) + a, (5.4)

b=-2Y 4+ ag (5.5)

T

dove 7, 0, u, v, p, a,, ap indicano rispettivamente la distanza dal Sole, I'anomalia o

ascissa angolare misurata in senso antiorario a partire da una direzione di riferimento x
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fissa, la velocita radiale, la velocita circonferenziale, il parametro gravitazionale del Sole,

I’accelerazione radiale e circonferenziale del veicolo spaziale.

&%
AN

Ofé’ %

~n N (4
i, % 5

spaziale
Ho
T e

Sole

Figura 5.2: Sistema di riferimento polare.

5.3.2 Accelerazione della vela

In questo Capitolo vengono considerate due classi di vela solare: convenzionale ed SPT!3:59],

Inoltre per la vela convenzionale vengono considerati tre modelli di forzal'?, come nel Ca-
pitolo 2: ideale, ottico e parametrico.

Viene di seguito presentata una trattazione comune a tutti e quattro questi modelli di vela
ottenendo in questo modo un’espressione generale dell’accelerazione dovuta alla pressione

di radiazione solare:

ay = 5—’; cosP~9 o [(1 —q)bi + (q b1 + by cos® T o+ by COSQ"Oé) cos a] (5.6)
T
ag = 257/; cos?~9 o sina (q by + by cosCItY) o + by cos?? 06) (5.7)

Nelle equazioni (5.6)-(5.7) il parametro p viene utilizzato per definire la classe della vela,
corrispondendo p = 1 alla vela convenzionale e p = 0 alla vela SPT ideale, avente cioé con
una superficie perfettamente riflettente. Inoltre I'indice q e i coefficienti by, by, b3 indicano
il modello di forza (ideale, ottico e parametrico) utilizzato per descrivere il comportamento
della vela convenzionale.

Tutti questi coeflicienti sono stati riportati sinteticamente nella Tabella 5.1 dove, per quel

che riguarda i termini by, by e b3, sono stati utilizzati i risultati relativi alla vela JPL Square
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Sail 1 cui dati sono stati ricavati dal Jet Propulsion Laboratory di Pasadena (California)

[16;17]

durante lo studio preliminare di una missione scientifica verso la cometa di Halley

(cfr. §2.5.2 e §2.5.3). Si osservi che i valori riportati nella Tabella 5.1 sono compatibili

Convenzionale SPT
ideale  ottico  parametrico
1 1 1 0
q 0 0 1 0
b1 0 0.1728 -0.5885 0
b 2 1.6544 -0.1598 2
bs 0 -0.0109 2.5646 0

Tabella 5.1: Coefficienti di forza della vela (derivati dal modello JSS).

con quelli che compaiono nelle Tabelle 2.1 e 2.2.
Infine la variabile « indica ’angolo di controllo caratteristico della vela. Quest’ultimo

puo essere definito nella maniera seguente, come risulta dall’analisi della Figura 5.3:

e 'angolo formato dal versore normale alla vela fi con la direzione dei raggi solari
. o A . . . . .
incidenti [#]7, = [1,0]7 per il caso di vela convenzionale con modello di forza ideale

e ottico;

. A A
e l'angolo formato dal versore dell’accelerazione [a]7, = [a,,ag]’ /\/a2 + a2 con la
direzione dei raggi solari nel caso di vela convenzionale con modello parametrico per
vela di tipo SPT ideale. In quest’ultimo caso « coincide con l'angolo formato dal

versore normale allo specchio direttore con la direzione della radiazione incidente.

L’intervallo di variazione ammissibile ¢/ dell’angolo di controllo « ¢ in generale diverso

nelle vele considerate e viene di seguito riassunto in un’unica espressione:

1—
U—ac [0,%+qa* (5.8)

essendo (cfr. §2.7) a* il valore massimo dell’angolo di controllo per il modello di forza

parametrico dato dall’espressione:

—b3 + /b3 —4byb
o* 2 arccos \/ EREAE 271 (5.9)

2 by

5.3.3 Formulazione del problema variazionale

Determinare le traiettorie di minimo tempo per raggiungere la condizione di eliostazio-
narieta corrisponde ad individuare la storia temporale dell’angolo di controllo o = «(t)

che permette di trasferire il veicolo spaziale da uno stato iniziale (r¢,00,u0,v9) assegnato (e
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Vela conv. modello ideale

Vela conv. modello ottico

r 7
A.

n A’

Vela conv. modello parametrico

]
'
Y
Y
Y
1
9

Vela SPT modello ideale

a

Q>

g
1
Y
[
[
[l

piano medio

veicolo™,
spaziale

Sole

Y >

X

Figura 5.3: Definizione dell’angolo di controllo a.

dipendente dall’orbita di parcheggio) ad uno finale (ry,0f,u; = 0,vy = 0) massimizzando
il funzionale

J=—t;

(5.10)
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Tenendo conto delle equazioni del moto (5.2)—(5.5), si ottiene per il problema in esame

una funzione Hamiltoniana data da

2
H:)\Tu—l—)\gg—l—)\u<v——%+ar)+)\U(—ﬂ+a9> (5.11)
T T T T

dove A\, Ag, Ay € A, sono le variabili aggiunte associate rispettivamente alla variabile di
stato r, 0, u e v.
Le derivate temporali delle variabili aggiunte sono fornite come al solito dalle equazioni

di Eulero-Lagrange:

. g v v2 2p Oa, uv  Oag
200 voozn o (B2 2 12
Ar r2 A (r2 r3 or > Av <7“2 * or (5.12)
Ao =0 (5.13)
. v
A= =N+ Ay - (5.14)
. A Ay Ao
A, = 20 _glul 4 (5.15)
r r r
(5.16)

e costituiscono, insieme alle equazioni del moto, un sistema di 8 equazioni differenziali
scalari del primo ordine non lineari nelle variabili 7,0,u,v,Ar,Ag, Ay, A -

Il sistema differenziale puo essere leggermente semplificato osservando, dalla (5.13), che
la variabile aggiunta g rimane costante nel tempo. Indicando con Ag(ty) il suo valore

all’istante finale si ha in questo modo:
Ao = Ao(ty) (5.17)

5.3.4 Condizioni al bordo

Il sistema differenziale ottenuto precedentemente deve essere completato imponendo le
opportune condizioni al bordo. Si supponga a tal proposito che il veicolo spaziale si trovi
inizialmente su di una generica orbita di parcheggio eliocentrica avente semiasse maggiore
a ed eccentricita e assegnati come indicato in Figura 5.4.

Utilizzando un sistema di unita canoniche cosi definito DU 2 g e TU 2 \/m (avendo
cosi 1 = 1 DU?/TU?) e supponendo che ’'anomalia iniziale 6y coincida con "anomalia vera
iniziale del veicolo sulla sua orbita di parcheggio (questo equivale a fissare la direzione
x con la direzione del vettore eccentricita iniziale e), si ottengono le seguenti condizioni

all’istante iniziale tg = 0:

1—¢é? esinfy _ 1+ecosby

_ . _ ¢esmbo — 5.18
1+4+ecosby’ 1o V1—e2’ o V1 —e? ( )

7o
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Orb i ¢
a .
dj Dafcjl cg,
8o

Figura 5.4: Orbita di parcheggio.

Se non si vincola sia il valore finale 7 dell’anomalia sia la distanza eliocentrica raggiunta

rr al termine del trasferimento, si ottengono le seguenti condizioni all’istante finale #;:
ur=0; vy =0; )\r(tf) =0; )\g(tf) =0 (5.19)

Tenendo presente che A\g(tf) = 0 e ricordando 'equazione (5.17) si ricava che, durante
Iintero trasferimento, la variabile aggiunta Ag ¢ sempre nulla. Alle condizioni all’istante

[20]

finale appena esposte si aggiunge la condizione di trasversalital®”! che per il problema in

esame assume la forma seguente:

H(t;) =1 (5.20)

Quest’ultima condizione completa il TPBVP fornendo una relazione che permette di
individuare il tempo finale ¢.

E bene sottolineare tuttavia che il TPBVP puo essere semplificato osservando che il
sistema differenziale costituito dalle equazioni di Eulero-Lagrange (5.12)—(5.15) ¢ lineare
nelle variabili aggiunte A,,...,\,. Questo permette di assumere un fattore di scala nella

soluzione del problema dei due punti, come ad esempio:
Au(to) =1 (5.21)

e di rimuovere quindi una condizione all’istante finale, come ad esempio quella data dal-
I'equazione (5.20). Una volta risolto il TPBVP cosi semplificato, il valore reale del fattore

di scala Ay (to) puo essere determinato imponendo la condizione di trasversalita (5.20).
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5.3.5 Legge di controllo ottima

La legge di controllo ottima «(t) si determina invocando il principio del massimo di Pon-
tryagin. Infatti, al generico istante ¢, I’angolo di controllo deve essere scelto nel dominio
dei controlli ammissibili ¢ (si veda a tal proposito I’equazione (5.8)) in maniera tale da
massimizzare la funzione Hamiltoniana data dalla relazione (5.11).

Questo equivale a massimizzare la funzione H' che coincide con la parte dell’Hamilto-

niana dipendente esplicitamente dall’angolo di controllo, e cioe:

a=argmax H = argmax H' con H' 2 Auw@r + Ay ag (5.22)
acl acl

I valori dell’angolo « che rendono stazionaria la funzione H’ (cioé che soddisfano la
relazione OH'/da = 0) sono forniti dalla seguente espressione (si veda la Figura 5.5):
NP da, [0

tana) = — =

— 2
A Oag/da (5.23)

dove ay, € [0, 7] indica la direzione del primer vector!?S definito come A7, 2 A, Ao] T

L’equazione (5.23) presenta una ben nota soluzione in forma chiusa nel caso di vela con-

veicolo ™,
spaziale *

Figura 5.5: Angolo a, del primer vector A.

venzionale modello idealel' ed SPT modello ideale (cfr. §3.4.1) ma deve essere risolta
numericamente, utilizzando ad esempio il metodo di Newton, nel caso di vela convenzionale

con modello di forza ottico e parametrico.
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Si puo verificare quindi che ’angolo di controllo ottimale che massimizza H, soddisfa-

cendo quindi l'equazione (5.22), ha la seguente espressione:

a se ay € [0,a3)

= .24
@ (1—q)7r \/—bg+\/b§—4blbg (5 )
—— + @ arccos

5 20, se  ay € [a}, 7]

dove & indica la soluzione dell’equazione (5.23) mentre:

7

T vela convenzionale mod. ideale
— arctan (blfcos ao(bz cos O‘°+b3)) vela convenzionale mod. ottico
sin oo (b2 cos ap+b3)
A
ay = (5.25)
_ /b2 _ s
arccos (\/ w> + 5 vela convenzionale mod. param.
@ vela SPT mod. ideale
avendo posto per brevita di scrittura
A —bi1bs —2Dob b2b2 —4b1 b3by + 8202 +4b3b
cos arp = —— 2bs & /01 0] 10502+ 80105 £ 20501 (5.26)

4by by + 2 b3

5.4 Simulazioni ed analisi dei risultati

Il sistema differenziale costituito dalle equazioni del moto (5.2)—(5.5) e dalle equazioni di
Eulero-Lagrange (5.12)—(5.15) & stato integrato in doppia precisione utilizzando un metodo

3334 con una tolleranza assoluta e

di Runge-Kutta del quarto ordine a passo variabilel
relativa di 1071% (in unita canoniche). Il TPBVP & stato risolto utilizzando uno schema
numerico ibrido basato sul metodo di Newton-Raphson®? e sul metodo del simplessol®!!
con una tolleranza sul raggiungimento delle condizioni finali desiderate pit1 piccola di 10710,

Sono stati considerati alcuni valori dell’eccentricita dell’orbita di parcheggio e I’ano-
malia iniziale & stata scelta nell’intervallo 6y € [0,2 7] per tutti e quattro i modelli di vela
sinora considerati. In particolare, per quel che riguarda l’eccentricita, sono stati selezio-
nati tre valori: e = 0 per un’orbita circolare, eq; = 0.01671022 ed e, = 0.09341233 per
un’orbita ellittica avente rispettivamente ’eccentricita dell’orbita della Terra e di Marte
attorno al solel?®. In questo modo i risultati ottenuti sono rappresentativi della fase suc-

cessiva alla fuga dalla Terra (o da Marte) attraverso un’orbita parabolica di una missione

di trasferimento verso la condizione di eliostazionarieta.
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5.4.1 Orbita di parcheggio circolare

I risultati relativi alla partenza da un’orbita di parcheggio circolare (e = 0) sono indi-
pendenti dal valore di 6y e sono stati riportati nella Tabella 5.2 mentre le corrispondenti

traiettorie sono state visualizzate nella Figura 5.6. Se si considera un semiasse maggiore

Convenzionale SPT
ideale ottico  parametrico

ry [DU] 1.4506  1.5182 1.5265 1.3176
0r — 0y [deg] 69.7698 76.0401 76.9280 55.5539
ty TU 3.4228  3.8800 3.9421 2.5025

Tabella 5.2: Caratteristiche dell’orbita di trasferimento di minimo tempo (r non vincolato) con
partenza da una generica orbita di parcheggio circolare (e = 0) di semiasse maggiore
a.

pari a quello dell’orbita della Terra attorno al Sole a = 1 AU e si calcolano le caratteri-
stiche dell’orbita di trasferimento dalla Tabella 5.2 si ottengono i tempi di trasferimento

riportati nella Tabella 5.3. Questi risultati sono molto interessanti in quanto forniscono

Convenzionale SPT
ideale  ottico parametrico

tlgiorni] 198.97 225.55 229.16 145.48

Tabella 5.3: Tempi minimi di trasferimento (ry non vincolato) verso la condizione di eliostazio-
narietd con partenza dall’orbita della Terra attorno al Sole (a = 1 AU) supposta
circolare (e = 0).

una stima approssimata ma ragionevole (l'orbita eliocentrica della Terra e considerata
infatti perfettamente circolare) dell’intervallo di tempo necessario ad effettuare una mis-
sione di questo tipo, pensando di immettere il veicolo spaziale in una traiettoria parabolica

partendo dall’orbita di lancio attorno alla Terra.

5.4.2 Orbita di parcheggio ellittica

Nel caso in cui si consideri un’orbita di parcheggio con eccentricita e diversa da zero si
otterrebbe, come atteso, una dipendenza della posizione finale raggiunta (rf,0f) e del
tempo di trasferimento ¢y dall’anomalia iniziale selezionata 6.

I risultati delle simulazioni effettuate per quel che riguarda un’orbita di parcheggio
terrestre (e = eg) sono riassunti nella Figura 5.7 mentre nella Figura 5.8 i grafici si
riferiscono ad un’orbita di parcheggio marziana (e = ey ). Si osserva dal confronto tra
le due figure come l’ellitticita dell’orbita di parcheggio abbia una influenza sostanziale sul

tempo di missione. Tuttavia nel caso di e = eg i valori determinati per orbita circolare
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1.6

1.4} M

1.2 | convenzionale

| parametrico

0.8:

Y [DU]

0.6|
- orbita di parcheggio

- circolare
04r
i punto di
0'2- Sole
/ /partenza
Oo. P I U R S (S U e S S RS S S R
0 0.25 0.5 0.75 1 1.25 1.5

X [DU]

Figura 5.6: Traiettorie di minimo tempo (ry non vincolato) per la condizione di eliostazionarieta
(cerchio nero) per una vela convenzionale (modello ideale, ottico e parametrico) e per
una vela SPT modello ideale.

(si veda la Tabella 5.2) sono comunque una buona approssimazione dei valori realmente
ottenibili considerando la reale ellitticita dell’orbita eliocentrica della Terra.

Nel caso di partenza da orbita marziana (e = e ) esiste una non trascurabile dipen-
denza del tempo di missione dal valore iniziale dell’anomalia del satellite 6y e quindi della
posizione iniziale di partenza sull’orbita di parcheggio. Infatti sostituendo al semiasse
maggiore il valore relativo all’orbita eliocentrica marziana a = 1.524 AU si ottiene un in-
tervallo di variazione del tempo di missione ¢y € [391.54,470.28] giorni nel caso di vela

convenzionale con modello di forza parametrico con una “forbice” di ben 80 giorni.
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Figura 5.7: Caratteristiche dell’orbita di trasferimento di minimo tempo (r; non vincolato) con

partenza da orbita di parcheggio terrestre (e = eq = 0.01671022).
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Figura 5.8: Caratteristiche dell’orbita di trasferimento di minimo tempo (r; non vincolato) con
partenza da orbita di parcheggio marziana (e = e, = 0.09341233).
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5.4.3 Distanza eliocentrica finale vincolata

Nel caso in cui si scegliesse di vincolare la distanza finale raggiunta dal veicolo spaziale ad

un valore fissato 7¢, utilizzando in luogo delle condizioni (5.19) le seguenti
Uf:(); UfZO; TE=Tf; )\g(tf) =0 (5.27)

si otterrebbero per un’orbita di parcheggio circolare i risultati riassunti nella Figura 5.9.

Si osservi come i valori minimi assoluti del tempo di missione ¢ in funzione della distanza

8 T T T T T T T T T
7 -
— 6r
;:) L
H os- conv. parametrico
- | B e
4‘ \::L“:::"-‘--:.':'.-‘:’-"—'-':':.’:-.'-".':-_-.-:-_—_-:'-'""'z"“‘:.:;*:;”‘ 4
3t conv. ideale 4“ X i i
2 L L L I L L L I L L L I L L L I L L L I L L L I L L L I L L L I L L L I L L L
1 1.2 1.4 1.6 1.8 B 2DU 2.2 2.4 2.6 2.8 3
r
- pu
O e N s s N B S S B S S S
160% T
=g 140 .
Q) L
=120 i
S I : 1
D™ 100%, . ideale ]
S I S 1
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Figura 5.9: Caratteristiche dell’orbita di trasferimento di minimo tempo (r; vincolato) con
partenza da orbita circolare (e = 0).

eliocentrica raggiunta siano congruenti con i valori riportati nella Tabella 5.2 e relativi
al caso di ry non vincolato. Si noti inoltre come il tempo di trasferimento minimo per
T = ro = 1DU utilizzando una vela convenzionale con modello ideale (220 giorni) sia

[57]

il 36% appena di quello ottenuto da McInnes!®’! imponendo un’orbita di trasferimento

circolare e quindi risolvendo un problema inverso. La traiettoria di minimo tempo seguita
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dal veicolo spaziale se si vincola la distanza finale ry = 7y = ¢ a quella iniziale ¢ stata

riportata in Figura 5.10.

1 L
0.5r Arrivo L Orbita di trasferimento
=)
A of Partenza
>
-0.5+
-1r : - .
I Orbita di parcheggio
-1.5 -1 -0.5 0 0.5 1 1.5

Figura 5.10: Orbita di trasferimento di minimo tempo (r; = Ty = 19) con partenza da orbita
circolare (e = 0).

5.5 Conclusioni

In questo Capitolo sono state studiate le traiettorie ottimali, dal punto di vista del tempo di
missione, di trasferimento verso una condizione di eliostazionarieta utilizzando un velivolo
propulso a vela solare. Nella trattazione e stata considerata una vela solare convenzionale
con modello di forza ideale, ottico e parametrico ed una vela composta con modello di
forza ideale.

Sono state studiate le traiettorie ottime con e senza vincoli sulla distanza eliocentrica
finale raggiunta ed & stato osservato che, partendo da una distanza pari ad 1 AU, il tempo
minimo per raggiungere la condizione di eliostazionarieta risulta pari a 199 giorni per una
vela convenzionale ideale se viene lasciata libera la distanza finale mentre ¢ pari a 220
giorni se quest’ultima viene vincolata ad 1 AU. Nel primo caso la distanza finale raggiunta
risulta pari a 1.4506 AU. Il tempo di trasferimento si riduce a 145 giorni se viene pero

utilizzata una vela composta ideale. Lo studio e stato effettuato considerando un’orbita

119



5 — Missioni con Vele Solari ad Alte Prestazioni

di partenza eliocentrica sia circolare sia ellittica rappresentativa dell’orbita della Terra (o

di Marte) attorno al Sole.
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Traiettorie interplanetarie di minimo

COINISUINO

6.1 Introduzione

Grazie al recente successo della missione spaziale Deep Space 1 (DS1), in cui e stato per
la prima voltalf% utilizzato un propulsore a ioni alimentato attraverso dei pannelli solari
(SEP, Solar Electric Propulsion), la propulsione elettrica & diventata di fatto una valida
alternativa a quella chimica per le future missioni verso lo spazio profondo. I continui pro-
gressi tecnologici nella progettazione di sistemi SEP hanno ridotto notevolmente i costi ed
i rischi collegati all’utilizzo di propulsori elettrici nella realizzazione dei sistemi propulsivi
primari di un veicolo spaziale. A tal proposito, negli ultimi anni sono stati condotti nu-
merosi studil6162:63:64:6566] 1ioyardanti la possibilita di utilizzo, e le relative prestazioni,
dei sistemi SEP nell’esplorazione spaziale.

Da questi studi & emerso che 'impiego di sistemi SEP risulta indicato per tutte quelle
missioni particolarmente costose dal punto di vista energeticol0364. D’altronde i sistemi
SEP possono rendere attraenti alcune missioni scientifiche verso lo spazio profondo grazie
all’utilizzo di veicoli di lancio piu piccoli (e meno costosi) riducendo al contempo i tempi di
missionel0?. Infatti, come & stato osservato da Kluever®? le missioni verso piccoli corpi,
come ad esempio le comete o asteroidi, possono essere portate a termine con 1'utilizzo
dei sistemi SEP senza ricorrere a complessi passaggi ravvicinati su corpi primari del Si-
stema Solare, come solitamente richiesto da traiettorie balistiche in cui vengono utilizzati
propulsori ad alta spinta.

La bassa spinta generata dai sistemi SEP rende le missioni in cui tali sistemi vengono
impiegati particolarmente attraenti dal punto di vista controllistico in quanto il propul-
sore rimane attivo durante una larga parte del tempo totale di missione, la quale puo
addirittura durare alcuni anni. Questi lunghi tempi di spinta, caratteristica comune a

tutti i propulsori elettrici, rendono piuttosto complicata la pianificazione della traiettoria
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ottima e spiegano in questo modo il gran numero di articoli sull’argomento che ¢ possibile
reperire in letteratura. Nonostante questo, la maggior parte di questi articoli pone 'ac-
cento in maniera preponderante sulla tecnica utilizzata nel calcolo della traiettoria ottima,
piuttosto che concentrarsi sullo sviluppo di modelli dell’apparato propulsivo attinenti alla

realté[67;68;69370] )

E ben noto che i benefici introdotti dai sistemi SEP rispetto ai piu con-
venzionali propulsori chimici, in termini di consumo di propellente, sono dovuti all’alto
impulso specifico da questi messo a disposizione. Chiaramente la formulazione di un pro-
blema di controllo ottimo per un sistema SEP non puo prescindere dalla considerazione
di tutti quei vincoli legati al funzionamento reale di questo tipo di propulsori.

Da un punto di vista analitico alcuni risultati molto interessanti sono stati ottenuti
da Kechichian[™, il quale ha studiato il problema della determinazione della traiettoria
ottima, dal punto di vista del consumo di propellente, nel caso di impulso specifico I,
vincolato all’interno di un intervallo di variazione ammissibile. Altri importanti contributi
all’argomento sono stati offerti da Carter e Pardis(™, Vadali et al.l["3l, Nah et al.™. Tutti
questi lavori hanno come comune denominatore il fatto che l'efficienza del sistema propul-
sivo e supposta costante. Tuttavia questa rappresenta una forte approssimazione , come

5] in quanto Defficienza del sistema propulsivo

sottolineato da Auweter-Kurtz e Kurtz
dipende in maniera sostanziale dalla velocita efficace di scarico e quindi, in ultima analisi,
dall’impulso specifico. D’altronde, l'ipotesi di efficienza costante semplifica notevolmente,
dal punto di vista analitico, il problema di ottimo.

Solo in alcuni casi le prestazioni reali di un sistema SEP sono state incluse nel modello
utilizzato per il calcolo della legge di controllo ottima. Ad esempio Williams e Coverstone-
Carrolll%64 ¢ prima di loro Sauerl%®l hanno utilizzato un’approssimazione polinomiale per
descrivere la variazione della spinta e del flusso di massa del propellente in funzione della
potenza in ingresso al processore di potenza (PPU, Power Processing Unit). Tuttavia que-
sto approccio complica notevolmente la legge di controllo che, infatti, non ¢ esplicitamente
indicata.

Per questi motivi in questo Capitolo il problema del calcolo della traiettoria di minimo
consumo in un classico trasferimento orbitale interplanetario verra riconsiderato tenendo
in conto un modello meno approssimato del sistema propulsivo. Utilizzando infatti i dati
sperimentali del propulsore NSTAR (NASA SEP Technology Application Readiness) e del
propulsore NEXT (NASAs Evolutionary Xenon Thruster) verranno calcolati dei polinomi
di migliore approssimazione che verranno utilizzati nel calcolo del modello di prestazioni
del sistema SEP. Questo approccio permette, per la prima volta, di derivare la legge
di controllo in forma chiusa nel caso di efficienza variabile e di investigare le prestazioni
della missione in funzione del grado del polinomio approssimante. La trattazione adottata
permette anche di tenere in conto eventuali spegnimenti del propulsore per permettere
I'esistenza di tratti di volo per inerzia nella traiettoria ottima. Utilizzando un metodo

indiretto verra affrontato il problema di determinare la traiettoria di minimo consumo nel
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caso di un rendez-vous interplanetario Terra-Marte. Per entrambi i propulsori studiati
verra dimostrato che I'ipotesi di efficienza costante comporta degli errori significativi nel

calcolo della massa minima di propellente necessaria a concludere la missione.

6.2 Equazioni del moto

Le equazioni del moto di un veicolo spaziale di massa m con un propulsore SEP in un

sistema di riferimento eliocentrico inerziale sono le seguenti:

r=v (6.1)
. %%} 2nTtPr
_ _Ho Sl 6.2
v 3 T+mgolsp asgp ( )
2nt P
=T (6.3)
gO Isp

dove r e v sono come a solito i vettori posizione e velocita del veicolo spaziale (con r 2 l7]l),
le ¢ il parametro gravitazionale del Sole, gg € 'accelerazione di gravita terrestre standard
mentre asgpp ¢ il versore della spinta generata dal propulsore. Si suppone che il veicolo
spaziale sia spinto da un sistema SEP avente impulso specifico I, variabile, efficienza n
variabile e potenza massima in ingresso ai propulsori Pp. Inoltre si ipotizza che la potenza
in ingresso possa essere modulata attraverso la variabile di controllo 7 € [0,1].

Si osservi che le equazioni (6.1)—(6.3) possono essere riscritte in forma compatta come

z = h(z,u) (6.4)

A N . A ~ T . .
dove = [rT 0T m]T & il vettore di stato mentre u = [, Isp,a%:EP] e il vettore di

controllo. Il vincolo legato al valore massimo e minimo ammissibile per quel che riguarda

I'impulso specifico e introdotto attraverso una relazione di disuguaglianza del tipo

1

SPmin

< Isp < Is (65)

Pmax

6.2.1 Schematizzazione del veicolo spaziale

Il veicolo spaziale ¢ stato modellato attraverso tre grandi sistemil7®:
1. i pannelli solari;
2. il processore di potenza (PPU);
3. i propulsori.

La potenza disponibile per la PPU risulta pari alla differenza tra la potenza in uscita dai

pannelli solari Ps 4 e la potenza Py, allocata per il funzionamento dei rimanenti sottosistemi
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del veicolo spaziale. Quest’ultima & supposta costantel® durante l'intera missione di
trasferimento. Non tutta la potenza disponibile alla PPU viene inviata ai propulsori. Per
tenet conto di questo aspetto ¢ stata introdotta lefficienza np < 1 della PPU (chiamata
comunemente in inglese duty cycle). In base a queste considerazioni si puo calcolare la

potenza massima in ingresso ai propulsori nella maniera seguente:

np Pp'™, se Psa— P> Pp™
Pr= (6.6)
np (PSA — PL), se PSA — PL < P]rgnax

dove P5'** indica la potenza massima in ingresso alla PPU. La potenza fornita dai pannelli

solari dipende in sostanza dalla distanza r sal Sole a cui si trova il veicolo spaziale attraverso

761,
B P@ dy + do r1 + d3 r—2
PSA_W < 14+ dyr+dsr? (67)

la relazione

dove Py ¢ la potenza disponibile ad una distanza dal Sole pari ad 1 AU mentre il termine
tra parentesi rappresenta l'efficienza relativa dei pannelli solari, funzione dei coefficienti

empirici dy, . . . ,ds.

Si ipotizza infine che 'efficienza dei propulsori 7 vari con 'impulso specifico in accordo

con la seguente approssimazione polinomiale di grado n:

n=> cx (Ip)" (6.8)
k=0

dove i coeflicienti ¢; sono calcolati in maniera tale da approssimare al meglio i dai speri-

mentali del propulsore.

6.3 Formulazione del problema variazionale

Il problema che viene ora considerato ¢ quello di determinare la legge di controllo ottima
u(t) (dove t € [to,tf]), in maniera tale da minimizzare la massa di propellente necessaria
a trasferire il veicolo spaziale da uno stato iniziale (rg,v9) ad uno stato finale (ryvy)
entrambi noti ed assegnati. Equivalentemente questo corrisponde a massimizzare I'indice

di prestazione:

J=my (6.9)

dove my indica la massa finale (istante t¢) del veicolo spaziale. Tenendo presenti le

equazioni (6.1)—(6.3), la funzione Hamiltoniana associata al problema in esame diventa:

2nt P . 2n1T Pr
H=2A . v—H2 ()\v.r)_i_u (A’U'G’SEP)_T/27€WL
mgOISP gOIsp

3 (6.10)
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dove A, e A, sono i vettori delle variabili aggiunte alla posizione e velocita rispettivamente,
mentre )\, ¢ la variabile aggiunta alla massa m.
6.3.1 Equazioni di Eulero-Lagrange

Le equazioni di Eulero-Lagrange per il problema in esame si determinano partendo dalla
(6.10):

. 0H e 3ue (Ay - 7) 20T OPr 2nt1\, OPr

A= —— = —= X\, — — Ay - 6.11
or r3 rd " mgo Isp ( * or 9 2, or (6.11)

. o0H

Ay = — 20— 6.12
5o (6.12)

: OH 2 P

A= 22 = 2070 (X, - &) (6.13)

om  m?2go 1

Senza perdere in generalita si assume che il valore iniziale della variabile aggiunta alla
massa sia positivo, cioe Ay, (tg) > 0. Si osservi che il gradiente della funzione potenza Pp
calcolato rispetto al vettore posizione 7, richiesto nella scrittura dell’equazione (6.11), si

calcola combinando opportunamente I’equazione (6.6) e (6.7). Il risultato ¢ il seguente:

P 0, se Pga— P > Pp'™*
o (6.14)
—1 Ponp N(r)/D(r), se Pgg— P < Pp#*
dove si e posto per brevita di scrittura
N(r) & 4dy dsr? + (5dyds + 3dy dy) v + 6 ds ds + 4 dy dy+
2d1+(5d3d4+3d2)/7“+4d3/7“2 (6.15)

D(r) 24 (1+dyr + dsr?)?

6.4 Legge di controllo ottima

Invocando il principio del massimo di Pontryagin e possibile determinare la legge di control-
lo ottima individuando quel particolare valore di u(t), nell’insieme dei controlli ammissibili
U, che massimizzano istante per istante la funzione Hamiltoniana. Questo corrisponde a
massimizzare quella parte di H che dipende esplicitamente dai controlli, e che sara indicata

con il termine H':

= H = H' 6.16
u = argmax i = arg max (6.16)
con
A2nA TP Q A
H 22T Gopp ()\U - iCLSEP> (6.17)
mgo Isp ISP
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[26]

< A T . . .
dove A, = A, /A, indica la direzione del primer vector'*®, \, = ||A,||, mentre

Am
90 )\U

>
3

(6.18)

¢ una funzione del tempo (ed avente le dimensioni anche di un tempo) che identifica univo-
camente al generico istante ¢ il valore ottimo dell’impulso specifico, come verra ampiamente

discusso in seguito.

6.4.1 Valore ottimo di asgp

Al fine di massimizzare H', si consideri la direzione della spinta @sgp. Fino a quando
A, # 0, Pequazione (6.17) implica che @gpp risulta parallelo al primer vector A, [7%71,
ovvero che:

aspp = Ay (6.19)
Si pone invece 7 = 0 nel caso in cui fosse verificata la condizione A, = 0. Con l'aiuto
dell’equazione (6.19), 'equazione (6.13) mostra che la variabile aggiunta alla massa risulta
sempre semidefinita positiva, ciod Ay, > 0Vt > to. Quindi I'equazione (6.18) implica che
il parametro f risulta sempre positivo (f > 0) visto che per ipotesi A, (tg) > 0.

Inoltre si osservi che l'equazione (6.17) puo essere riscritta come

2n A, TP
= 2T T (1 _ i) (6.20)
mgo Isp Isp

la quale indica che H' risulta adesso una funzione dei due controlli indipendenti 7 e Igp.

6.4.2 Valore ottimo di 7

La legge di controllo ottima per quel che riguarda il livello di potenza 7 si determina
osservando che la funzione Hamiltoniana ridotta H' dipende linearmente da 7. Com’e

[25]

ben noto un controllo di tipo bang-bang risulta ottimo!*?! per questa variabile. Visto che

H' > 0 se e solo se I, > {, si ottiene facilmente:

1, se f< Ispmax
T = (6.21)

0, se f>1

— *SPmax

L’equazione precedente implica che, fino a quando f > I, il valore ottimo dell'impulso
specifico non deve essere calcolato in quanto, in qual caso, € presente un tratto di volo per
inerzia (propulsore spento). Per questo motivo, al fine di calcolare il valore ottimo di I,

si supporra nel seguito che f < I, .
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6.4.3 Valore ottimo di [,

Ricordando che lefficienza del propulsore ¢ data, secondo l'approssimazione adottata,
dall’equazione (6.8), imponendo la condizione necessaria 0H'/0I,, = 0 dall’equazione
(6.20) si ottiene:

Sho(1— k) ey, (I,)*
e Ra )

che risulta valida per ogni intero n a patto che A\, # 0. In pratica un’approssimazione

(6.22)

sufficientemente accurata di n si ottiene ponendo n = 2.

L’equazione (6.22) afferma che il valore dell’impulso specifico ottimo ¢ strettamente
connesso al valore istantaneo di § il quale dipende dal modulo del primer vector, dalla
massa del veicolo spaziale e da \,, come si osserva dall’equazione (6.18).

Le leggi di controllo ottime per n = 0,1 e 2 saranno ora studiate approfonditamente uti-
lizzando i coefficienti relativi ai propulsori NSTARI"7 ¢ NEXTI[™ ¢ riportati nella Tabella
6.1.

n co c1 x107* g x1077
g1 52

NSTAR

0 0.62

1 0.0787 1.7022

2 0.7622 -3.9677 1.1070
NEXT

0 0.68

1 0.2916 0.9624

2 0.1424 1.9231 —0.1499

Tabella 6.1: Coefficienti polinomiali per I'efficienza del propulsore 7 relativi ai sistemi NSTAR e
NEXT.

Approssimazione quadratica di

Quando n = 2 viene sostituito nell’equazione (6.8) si ottiene un’approssimazione ragione-
vole dell’efficienza 7 in funzione dell’impulso specifico del propulsore I,, come si osserva
nelle Figure 6.1 e 6.2 per quel che riguarda rispettivamente il sistema NSTAR e NEXT.
La legge di controllo ottima per quel che riguarda l'impulso specifico verra discussa
utilizzando un approccio geometrico al fine di semplificare la trattazione. Sia S la regione

del piano (f,I,,) che soddisfa le seguenti condizioni:
1. la funzione Hamiltoniana ridotta risulta semidefinita positiva, H > 0

2. la condizione di convessita & soddisfatta, 9*H'/ 6I§p <0
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Figura 6.1: Approssimazione polinomiale dell’efficienza del propulsore 7 in funzione dell’impulso
specifico I, per il sistema NSTAR.

3. i vincoli sulla variazione ammissibile dell’impulso specifico sono rispettati, I <

Pmin —
Isp < Ispm(erX

4. il propulsore ¢ in funzione, 7 =1

Si consideri I'insieme P delle coppie (f,1. sp) che soddisfano la condizione necessaria 0H' /91, =
0. Si osservi a tal proposito che I'insieme P risulta costituito dalle soluzioni dell’equazione
(6.22). Chiaramente il valore dell'impulso specifico I, massimizza la funzione H' a patto
che (f,Is,) € S. Sotto lipotesi di c2 # 0, sostituendo n = 2 nell’equazione (6.22) si
ottiene che I'insieme P coincide con le soluzioni dell’equazione polinomiale di terzo grado

nell’incognita I, seguente:
C1 Co Co
3 — - =) I, +2—=f=0 6.23
sp+ (C2f CQ) Sp+ Cgf ( )

Tuttavia I'intersezione di P con S potrebbe anche essere vuota a causa dei dati sperimentali
dei propulsori studiati. Per quel che riguarda i propulsori NSTAR e NEXT si ottengono
le situazioni illustrate rispettivamente nelle Figure 6.3 e 6.4. Si consideri tanto per
cominciare il propulsore NSTAR. Visto che P NS = 0, il valore delllimpulso specifico
che massimizza H' si ottiene studiando i valori estremi di I, nell'intervallo (6.5). Si pud

) > H'(I

facilmente verificare che H'(I, Prnax

SPrmin ) nel caso in cui f < f* mentre H'(I,, . ) <
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Figura 6.2: Approssimazione polinomiale dell’efficienza del propulsore 7 in funzione dell’impulso
specifico I, per il sistema NEXT.

H'(Ip, .. ) quando f > §*, dove §* indica il valore del parametro f ottenuto imponendo
HI(ISPmin) = HI(ISPmaX):
* ISPmin I5pmax (CO — 2 ISPmin ISPmaX)
= (6.24)
o (ISPmin + ISPmax) +a ISPmin ISPmax

Quindi, il valore ottimo dell’impulso specifico per i propulsore NSTAR ¢ dato da I, = I3,

essendo
SPmin’ se f < f*
I ;kp = (6.25)
ISPmax’ se f > f*

Il propulsore NEXT ha un comportamento differente. Infatti dalla Figura 6.4 risulta
chiaro che in questo caso esiste un’intersezione non vuota dell’insieme P con l'insieme S.

Sia fmin la soluzione dell’equazione (6.23) a cui corrisponde I, = I mentre con fiyax Si

Pmin

indichi la soluzione sempre della stessa equazione con Iy, = Ig, . La legge di controllo
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Figura 6.3: Regione ammissibile S per un’approssimazione quadratica di n in funzione I, relativa
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ottima risulta essere cosi:

ISPmin’ se < fmin
I:p = jspa s€ fmin < f S fmax (626)
ISPmaX’ s€ f > fmaX

dove I, ¢ il valore dell’impulso specifico soluzione dell’equazione (6.23).

Approssimazione lineare e costante di 7

Nel caso in cui si utilizzi un’approssimazione lineare o costante dell’efficienza n in funzione
di I, si puo facilmente verificare che la legge di controllo ottima ¢ nella forma dell’equa-
zione (6.26), dove 1, sp € il valore dell'impulso specifico ottenuto sostituendon =1en =0

nell’equazione (6.22). Il risultato ¢ il seguente:

2
- A, se n=1
I,={ @—af (6.27)
27, se n=0

Nell’equazione precedente, fuin ed fmax sono i valori del parametro | che si ottengono

dall’equazione (6.22) imponendo rispettivamente Iy, = I, . ed Iy, = I, Si osservi

SPmax”
che la legge di controllo per n = 0 (vale a dire n = costante) & in perfetto accordo con i
risultati di Kechichian™ e di Nah et al.l"4.

La legge di controllo ottima per i due propulsori nei tre casi n = 0,1 e 2 ¢ stata riassunta

nella Figura 6.5 in funzione del parametro f.

6.5 Simulazioni ed analisi dei risultati

Il problema differenziale ai valori al bordo associato al problema variazionale studiato
¢ costituito dalle equazioni del moto (6.1)—(6.3) e dalle equazioni di Eulero-Lagrange
(6.11)—(6.13). Le condizioni al bordo sono vincolate dalle effemeridi planetarie basate
sul modellol” JPL DE405/LE405 e sono costituite da 12 condizioni scalari legate alla
posizione e velocita del veicolo spaziale sia all’istante iniziale t = ¢y che all’istante finale
t = ty. Le rimanenti due condizioni al bordo sono date dalla massa iniziale del veicolo
mo = m(tp) e dalla condizione di trasversalita A\,,(t) = 1.

[79] & stato utilizzato nell'integrazione del problema dif-

Un insieme di unita canoniche
ferenziale al fine di ridurre la sua sensibilitd numerica. Le equazioni differenziali sono
state integrate in doppia precisione utilizzando un metodo di Runge-Kutta del quarto or-
dine a passo variabile con una tolleranza assoluta e relativa di 10719, Le condizioni finali

desiderate sono state raggiunte, durante le simulazioni, con una tolleranza di 1 x 10° km
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Figura 6.5: Valore ottimo dell’impulso specifico in funzione del parametro f per il propulsore
NSTAR e NEXT nel caso di n = 0,1 e 2.

sulla posizione e di 0.7km/s sulla velocita. Questi valori sono compatibili con un’analisi

preliminare di missionel8"

e permettono di ottenere dei risultati in un tempo di calcolo
accettabile ed estremamente contenuto.

Sono state simulate delle missioni di trasferimento interplanetario verso Marte sia con
sistemi NSTAR che con sistemi NEXT. In entrambi i casi i coefficienti dy, ... ds dell’equa-
zione (6.7), che stabiliscono le prestazioni del sistema di generazione di potenza basato su

1[63]

pannelli solari, sono stati ricavati dal lavoro di Williams e Coverstone-Carroll!®?!. In parti-

colare sono stati assunti i valori riportati nella Tabella 6.2. Sono state considerate missioni

dy | 1.1063

do | 0.1495

ds | —0.299
dy | —0.0432
ds 0

Tabella 6.2: Coefficienti empirici relativi alle prestazioni del sistema di generazione di potenza
basato sull’utilizzo di pannelli fotovoltaici.
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di trasferimento con massa al lancio compatibile con quella relativa ad un lanciatore del
tipo Delta II e cioe 1300 kg con un eccesso iperbolico nullo. Inoltre la potenza allocata ai

rimanenti sottosistemi del veicolo spaziale ¢ stata assunta pari a Py, = 400 W64

6.5.1 Missioni verso Marte con un sistema NSTAR

Per questo tipo di propulsore I'impulso specifico ¢ vincolato a variare tra I, . = 1950s e
1

spmax — 5180 sl la potenza massima in ingresso alla PPU & Ppax = 2.53kW, i pannelli

solari forniscono una potenza ad 1 AU di Py = 5kW mentre il duty cycle ¢ stato preso
pari a np = 0.9.

Alcune missioni verso Marte con 'utilizzo di un sistema NSTAR sono state gia studiate
da Williams e Coverstone-Carrolll®. Nel loro lavoro gli Autori hanno dimostrato che,
quando vengono considerati lunghi tempi di missione, € possibile ottenere una finestra di
lancio relativamente larga in cui le prestazioni del sistema (dal punto di vista del consumo
di propellente) sono praticamente equivalenti. Assumendo quindi un tempo di missione di
3 anni, la data di lancio ottima ricade nell'intervallo Giugno-Dicembre 200654, In accordo
con questi risultati, a scopo comparativo e stata adottata una data di lancio corrispondente
al 1 Agosto 2006.

La legge di controllo ottima per quel che riguarda I'impulso specifico (cfr. la Figura
6.6), presenta due fasi di volo propulso e due tratti di volo per inerzia in tutti e tre i valori
di n considerati. Inoltre I'impulso specifico viene modulato esclusivamente per n = 0.
Si osservi che una fase di volo per inerzia ¢ presente al termine della missione. Questo
indica un early rendezvous, compatibile con le tolleranze finali di ingaggio imposte. Per
quel che riguarda il consumo di propellente Am i risultati sono i seguenti: Am = 199 kg
per n = 0, Am = 213kg per n = 1 e n = 2. In tutte le traiettorie simulate il veicolo
spaziale raggiunge Marte con un eccesso iperbolico nominale nullo. Come si puo osservare,
quando viene utilizzato un modello accurato del sistema propulsivo (n = 2), si ottiene nelle
simulazioni in incremento non trascurabile del consumo di propellente dell’ordine del 7%

rispetto al modello piu semplificato di efficienza costante (n = 0).

6.5.2 Missioni verso Marte con un sistema NEXT

[78]

L’impulso specifico per i sistemi NEXT e vincolatol’® a variare tra un valore minimo

1

SPmin

PPU ¢ P = 6.5kW, i pannelli solari forniscono una potenza ad 1 AU di Py = 10kW
P p p o}

mentre il duty cycle & stato preso pari a np = 0.94.

= 2200s ed un valore massimo I,

spmax — 40908, la potenza massima in ingresso alla

In questo caso e stata considerata una missione di trasferimento veloce verso Marte con
un tempo di volo di 500 giorni ed una data di partenza nel primo Aprile 2009. Si noti che
la data di partenza non e stata ottimizzata. La storia temporale della legge di controllo

ottima per 'impulso specifico ¢ mostrata nella Figura 6.7. In tutti e tre i casi studiati, sono
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Figura 6.6: Storia temporale dell’impulso specifico in una missione di trasferimento verso Marte
con un sistema NSTAR con data di partenza 1 Agosto 2006.

presenti delle modulazioni dell’impulso specifico e fasi in cui I, risulta massimo o minimo.
Inoltre in ogni caso & presente un unico tratto di volo per inerzia con motore spento.
Assumendo un eccesso iperbolico di arrivo sul pianeta Marte, i risultati per quel che
riguarda il consumo di propellente sono i seguenti: Am = 321 kg per n =0, Am = 397 kg
pern =1e Am = 404kg per n = 2. Si osservi che la variazione quadratica dell’efficienza
del propulsore comporta un incremento nel consumo di propellente del 25% rispetto al

caso di 7 costante (n = 0).

6.6 Conclusioni

In questo Capitolo é stata presentata la legge di controllo ottima, dal punto di vista del
consumo di propellente, per un trasferimento interplanetario effettuato con un veicolo
spaziale il cui sistema propulsivo principale e costituito da un motore elettrico alimentato
mediante un sistema di generazione di potenza basato su pannelli fotovoltaici. Il problema

di ottimo ¢ stato risolto ricorrendo ad un metodo indiretto classico.
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Figura 6.7: Storia temporale dell’impulso specifico in una missione di trasferimento verso Marte
con un sistema NEXT con data di partenza 1 Aprile 2009.

Le novita della trattazione adottata rispetto a quanto gia noto in letteratura consistono
nell’introduzione di un modello piu realistico del propulsore con la possibilita di tenere in
conto la variazione dell’efficienza del sistema in funzione dell’impulso specifico utilizzato.
Questa variazione e stata inserita nel modello attraverso un’espansione polinomiale di
grado n i cui coefficienti possono essere scelti in maniera tale da interpolare al meglio
i dati sperimentali noti. La formulazione utilizzata permette inoltre di tenere in conto
eventuali spegnimenti del motore al fine di consentire dei tratti di volo per inerzia, come
di solito accade nelle missioni reali.

Per quel che riguarda il valore ottimo dell’impulso specifico ¢ stato osservato che
quest’ultimo dipende strettamente dal modulo del primer vector, dalla massa istanta-
nea del veicolo spaziale e dalla variabile aggiunta alla massa. Inoltre la struttura della
legge di controllo per 'impulso specifico € correlata in maniera significativa ai coefficienti
dell’espansione polinomiale dell’efficenza del sistema propulsivo.

Infine sono state simulate un certo numero di traiettorie di trasferimento verso Marte
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tenendo in considerazione due particolari sistemi propulsivi e tre diversi gradi di appros-
simazione dell’efficienza. Le simulazioni hanno mostrato chiaramente che considerare ’ef-
ficienza costante introduce degli errori non trascurabili nella stima della massa minima di

propellente necessaria ad effettuare la missione.
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Appendice

Costanti fisiche e parametri planetari

utilizzati

In questa appendice si riassumono la serie di parametri e costanti astrodinamichel28:44)

utilizzate nelle simulazioni numeriche effettuate nella presente Tesi.

Valore
giorno giuliano 86400
anno giuliano 365.25 giorni
secolo giuliano 36 525 giorni
velocita della luce (¢) 299792458 m/s

cost. di grav. univ. (@) | 6.67259 x 10~ kgt m3s72
unita astronomica (AU) 1.49597870691 x 101! m
par. grav. del Sole (ug) | 1.32712440018 x 1029 m3 s~2

Tabella A.1: Costanti fisiche ed astronomiche

Valore
massa Sole/Mercurio 6023 600
massa Sole/Venere 408523.71
massa Sole/(Terra-Luna) 328900.56
massa Sole/(Marte sistema) 3098708
massa Sole/(Giove sistema) 1047.3486
massa Sole/(Saturno sistema) 3497.898
massa Sole/(Urano sistema) 22902.98
massa Sole/(Nettuno sistema) 19412.24
massa Sole/(Plutone sistema) 1.35
massa Terra/Luna 0.012300034
par. grav. Terra (ug) 398600.4415 x 109 m?s—2

Tabella A.2: Parametri fisici dei pianeti del Sistema Solare
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Pianeta a [AU] e i [deg] 12 [deg] w [deg] L [deg]

Mercurio (%) | 0.38709893 | 0.20563069 | 7.00487 48.33167 77.45645 | 252.25084
Venere (?) 0.72333199 | 0.00677323 | 3.39471 76.68069 | 131.53298 | 181.97973

Terra (D) 1.00000011 | 0.01671022 | 0.00005 | —11.26064 | 102.94719 | 100.46435
Marte (o) 1.52366231 | 0.09341233 | 1.85061 49.57854 | 336.04084 | 355.45332
Giove (%) 5.20336301 | 0.04839266 | 1.30530 | 100.55615 | 14.75385 | 34.40438

Saturno () 9.53707032 | 0.05415060 | 2.48446 | 113.71504 | 92.43194 | 49.94432
Urano (8) 19.19126393 | 0.04716771 | 0.76986 74.22988 | 170.96424 | 313.23218
Nettuno (8) | 30.06896348 | 0.00858587 | 1.76917 | 131.72169 | 44.97135 | 304.88003
Plutone (B) | 39.48168677 | 0.24880766 | 17.14175 | 110.30347 | 224.06676 | 238.92881

Tabella A.3: Parametri orbitali dei pianeti del Sistema Solare (J2000)

Jo 1.08263 x 103
Js | —2.5321531 x 10~6
Ji | —1.6109876 x 10~
Js —0.15 x 1079
Js 0.57 x 1076

Tabella A.4: Armoniche zonali terrestri.
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