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Algoritmos computacionales para orbitas de
transferencia

Resumen

El célculo de trayectorias interplanetarias es tema activo de investigaciéon dado el
constante envio de sondas hacia los diferentes planetas de nuestro Sistema Solar. En este
sentido, este proyecto aborda el desarrollo e implementacién de cédigos computacionales
en el calculo de trayectorias de transferencia para el envio de sondas interplanetarias,
haciendo uso de trayectorias del tipo Hohmann con asistencia gravitacional en pasos in-

termedios.

En este trabajo se determinan los elementos orbitales y las graficas para las trayec-
torias de sondas enviadas desde la Tierra hacia algunos planetas del Sistema Solar, asi
como otros tipos de sistemas planetarios, corroborando los resultados con misiones ya
efectuadas y obteniendo trayectorias de transferencia adecuadas para los planetas en con-
sideracion durante un periodo establecido.

Los resultados de esta investigacién adquieren relevancia puesto que serén ttiles para
la comunidad cientifica interesada en futuras misiones interplanetarias, entre ellas las di-

ferentes agencias espaciales internacionales.

Palabras claves: Asistencia gravitacional, elementos orbitales, transferencia de Hoh-

manim.
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Algoritmos computacionales para orbitas de
transferencia

Abstract

The calculation of interplanetary trajectories is an active topic of research given the
constant sending of probes to the different planets of our Solar System. In this sense, this
project addresses the development and implementation of computational codes in the cal-
culation of transfer paths for sending interplanetary probes, making use of Hohmann-type

paths with gravitational assistance in intermediate steps.

In this work, the orbital elements and the graphs for the trajectories of probes sent
from the Earth to some planets of the Solar System, as well as other types of plane-
tary systems are determined, corroborating the results with missions already carried out
and obtaining adequate transfer paths for the planets under consideration for a set period.

The results of this research acquire relevance since they will be useful for the scientific
community interested in future interplanetary missions, including the different interna-

tional space agencies.

Keywords: Gravitational assistance, orbital elements, Hohmann transfer.
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Capitulo 1

Introduccion

En el &mbito espacial es de gran relevancia reducir el gasto energético proporcionado a un
vehiculo, por ende, es necesario realizar un estudio del calculo de los parametros orbitales
para el envio de sondas. En [1] se estudia una aproximacién algebraica al problema de
la transferencia orbital minimizando su costo. Los autores desarrollan una prueba tedrica
con el fin de optimizar la doblemente impulsada transferencia de Hohmann entre dos
trayectorias circulares. En [2] los autores abordan el problema de maniobras orbitales para
un satélite moviéndose en trayectorias Keplerianas, en presencia de un campo de fuerzas
centrales, de esta manera determinan los resultados tedricos apropiados para simulaciones
reales y analisis de misiones.

De igual manera, es importante relacionar el trabajo en [3] acerca del uso de la asisten-
cia gravitacional en misiones planetarias. En este se estudia la factibilidad de efectuar un
cambio neto en la velocidad y la direcciéon del movimiento de un vehiculo espacial como
consecuencia de su paso a través de la influencia ejercida por el campo gravitacional de un
planeta o satélite planetario. También describe el encuentro en diciembre de 1973 entre
la nave espacial Pioneer 10 con el planeta Juapiter como un ejemplo concreto de asistencia
gravitacional. La referencia [4] contiene el estudio de la dindmica asociada el concepto de
asistencia gravitacional, utilizando como ejemplo el envio de la sonda Cassini en la década
de los 90.

La referencia [5] explora érbitas elipticas de transferencias Bi-impulsivas no-coplanares
con consumo minimo de energia. Andlogamente, en el reciente trabajo de la referencia [6]
se utilizan orbitas de transferencia del tipo Hohmann no-coplanares, por medio del uso
de angulos los cuales son precisados como pardametros para minimizar la energia. Los
autores validan su método mediante simulaciéon numérica, corroborando sus resultados
con parametros orbitales de los satélites Sputnik I and Vanguard I. Asimismo, en [7] se
construye un nuevo tipo de transferencia orbital desde la Tierra hasta Marte que finaliza en
captura balistica. Como resultado se muestran ahorros substanciales en Av, comparados
con las transferencias clasicas de Hohmann bajo ciertas condiciones establecidas.
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Finalmente, uno de los referentes metodoldgicos para este proyecto se encuentra en
la referencia [8] , los investigadores desarrollan algoritmos para el célculo de parametros
orbitales para el envio de sondas interplanetarias en cédigo MatLab. Sin embargo, no se

establece consideraciones pertinentes a la asistencia gravitacional.



Capitulo 2

Planteamiento del Problema

El lanzamiento de una sonda de investigacion planetaria a través del Sistema Solar implica
una serie de andlisis que incluyen telemetria, sistemas de posicionamiento, ventanas de
lanzamiento adecuadas, entre otros [9],[10] y [11]. Una de las variables criticas y relevantes
para lograr poner en 6rbita una sonda alrededor de un planeta es encontrar una correcta
trayectoria de transferencia, para lo cual a menudo se hace uso de trayectorias de trans-
ferencias del tipo Hohmann y no- Hohmann. Particularmente, el uso de la transferencia
Hohmann ha sido extensamente implementada en el envio de sondas interplanetarias [12].
Bajo ciertas consideraciones de lanzamiento y con el uso de asistencia gravitacional [13],
es posible optimizar el camino recorrido por la sonda, permitiendo ahorros de tiempo y

costo en la mision.

Este trabajo busca desarrollar e implementar c6digos computacionales para calcular las
trayectorias de lanzamiento para el envio de una sonda desde la tierra hacia diferentes pla-
netas del Sistema Solar, haciendo uso de trayectorias del tipo Hohmann y No-Hohmann, y
asistencia gravitacional en pasos intermedios. Lo anterior requiere encontrar los elementos
orbitales y las graficas y de las trayectorias para el envio de sondas desde la Tierra hacia
algunos planetas del Sistema Solar. Para este fin se hace necesario realizar un estudio
detallado de los vectores de estado de la posicion y velocidad orbital de los planetas con-
siderados con el fin de determinar las trayectorias de transferencia éptimas para el envio

de la sonda.

Asi, se pretende desarrollar e implementar codigos en el paquete computacional Matlab
para obtener los elementos orbitales de las misiones Mariner 10 (Mercurio), Magallanes
(Venus), Mars Global Surveyor (Marte) y Voyager 1 (Jupiter y Saturno), como ejercicio
de corroboracién de los algoritmos. Este ejercicio dara validez a nuestro codigo compu-
tacional permitiendo el uso del mismo para futuros trabajos, donde se requiera como pro-
cedimiento encontrar los elementos orbitales y las simulaciones de trayectorias de misiones
interplanetarias futuras. Segun lo estipulado anteriormente, se formula siguiente pregunta
de investigacién ;Es posible desarrollar de manera factible un Algoritmo computacional
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en Matlab que permita obtener los elementos orbitales para la trayectoria de una nave
espacial en viaje interplanetario?
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2.1 Objetivos

2.1.1 Objetivo General

Desarrollar un algoritmo computacional en Matlab que permita obtener los elementos
orbitales para la trayectoria de una nave espacial en viaje interplanetario, haciendo uso
de trayectorias del tipo Hohmann y asistencia gravitacional.

2.1.2 Objetivos Especificos

Sintetizar las ecuaciones de movimiento involucradas en una orbita de transferencia

de tipo Hohmann con asistencia gravitacional.

Desarrollar funciones en Matlab para las ecuaciones de movimiento.

Desarrollar scripts en Matlab que calculen los elementos orbitales.

Corroborar los resultados obtenidos con dos paquetes computacionales utilizados

por la comunidad cientifica
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2.2 Justificacion

En el marco del proyecto de investigacion Cdlculo de elementos orbitales para el envio
de sondas interplanetarias, codigo interno ING-003-18, y dentro de las actividades del
Semillero de Investigacion en Mecanica Orbital del Programa de Ingenieria Aeronautica,
surge la oportunidad de contribuir al desarrollo del proyecto a través de la modalidad de
Trabajo de Grado de los estudiantes. En este sentido, el desarrollo de este trabajo con-
tribuye a los resultados de investigacién del Proyecto en mencion, al tiempo que fortalece

las competencias de formacion investigativa de los estudiantes del programa.

Desde lo disciplinar, el estudio de las érbitas de transferencia adquiere relevancia dado
el constante envio de sondas para la exploracion planetaria, entre ellas las desarrolladas
por las agencias internacionales NASA (National Aeronautics and Space Administration),
ESA (European Space Agency), State Space Corporation ROSCOSMOS, y JAXA (Japan
Aerospace Exploration Agency). Los resultados de trabajos de estas caracteristicas son de
constante consulta por los investigadores en el campo de la astrondutica para el desarrollo

de futuras misiones.

Por otra parte, la determinacion de érbitas de transferencia para el envio de sondas
interplanetarias requiere el uso de paquetes computacionales que funcionan a modo de
“cajas negras”, donde el usuario frecuentemente no tiene la oportunidad de conocer la
fisica involucrada en los resultados que arroja el programa. Estos softwares funcionan a
modo de entrada-salida, donde el usuario no tiene acceso al kernel de las ecuaciones que
dan origen a los resultados que arroja el paquete computacional. En este sentido, este
trabajo de grado desarrolla rutinas computacionales desde la misma programacion de las
ecuaciones de movimiento. El resultado final son cédigos computacionales que permiten
obtener los elementos orbitales para orbitas de transferencia tipo Hohmann con asistencia

gravitacional.



Capitulo 3

Marco Teorico

3.1 Elementos orbitales

Los elementos orbitales son los parametros necesarios para precisar una érbita en un
plano requerido. La excentricidad y el momento angular son usados para definir otros
pardmetros como lo son el semieje mayor, el periodo y la energfa especifica (en una elip-
se). La anomalia verdadera es un pardmetro que permite ubicar un punto en la érbita al

transcurrir un tiempo especifico desde el perigeo.

Figura 3.1: Elementos Orbitales.

K
Eje polar norte de la Tierra
Z e
Satélite
— Perigeo
i v 0 B
]
h r
w
Plano ecuatorial de la Tierra
1 ¥ J
Nodo ascendente
Q
X
) ‘ Linea nodal
I
Y z:/
Fuente:[8]

Tres parametros adicionales son requeridos para la orientacion de una orbita en tres
dimensiones, los cuales tienen por nombre angulos de Euler. En primer lugar, se localiza
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Cuadro 3.1: Elementos orbitales de la Figura 3.1
Elemento orbital | Descripcion (unidad de medida) |

h Momento angular (km?/s)
Excentricidad (adimensional)
Ascension recta del nodo ascendente (°)
Inclinacién respecto al plano de la ecliptica (°)
Argumento del perihelio (°)
Anomalia verdadera (°)

Semieje mayor (km)

Q|| E =D

la interseccién entre el plano de la 6rbita y el plano Ecuatorial (XY'), determinando de
esta manera la linea nodal, el vector de la linea nodal N tiene una prolongaciéon hacia
afuera desde el origen y hasta punto llamado nodo ascendente, lugar en donde la érbita
pasa por encima del plano ecuatorial desde abajo. En el otro extremo de la linea nodal
se encuentra el nodo descendente, punto en el cual la érbita pasa por debajo del plano
ecuatorial. El primer dangulo de Euler, ascensién recta del nodo ascendente (£2), se define
como el angulo entre el eje positivo X y la linea nodal, teniendo en cuenta que este criterio

es un numero positivo entre 0° y 360°.

La inclinacion (i) es segundo angulo de Euler, pardmetro definido como el dngulo
diedro entre el plano orbital y el plano ecuatorial, su medida es estipulada por la regla de
la mano derecha, en sentido antihorario, alrededor del vector de la linea nodal desde el
ecuador hasta la dérbita, toma valores entre 0° y 180°. Una manera equivalente de medir
el parametro ¢ es con el angulo formado entre el eje Z y h.

Finalmente, el argumento del perigeo (w) es el tercer déngulo de Euler, es el dangulo
entre el vector de la linea nodal N y el vector excentricidad e, medido en el plano de
la orbita, este pardmetro toma valores positivos entre 0° y 360°. Se debe considerar que
el perigeo se encuentra en la interseccion del vector excentricidad e con la trayectoria
orbital.

[gualmente, es necesario realizar un estudio concerniente a las trayectorias de transfe-
rencia elipticas entre érbitas circulares, debido a ello, se hace preciso escribir la ecuacion
de la elipse en coordenadas polares. Asi, si r es el radio polar medido en unidades as-
tronémicas (ua), y se ubica el origen de coordenadas en uno de los focos de la elipse, se

tiene que:

a(l —e?)

= — Nl
1 + ecost (3 )

donde a es el semieje mayor (en ua); e es la excentricidad, cuyo valor estd en el rango

10
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0 < e < 1;yteslavariable angular medida en radianes, 0 < ¢ < 2.
Por otra parte, el semieje mayor a de la orbita de transferencia entre dos érbitas con

apoapsis (distancia del foco al punto més alejado de la elipse) r; y ry , se escribe:

a = %(T‘l + 7’2) (32)

En tdltimo lugar, la excentricidad e, en términos del semieje mayor a esta dada por:

Tq
=—-1 3.3
e=" (33)

siendo 7, el apoapsis

3.2 Transferencia de Hohmann

La transferencia de Hohmann es la transferencia con mejor eficiencia energética para
transferir un impulso entre dos orbitas circulares coplanares que comparten una perspec-
tiva en comun [8]. La trasferencia de Hohmann se considera como una drbita eliptica, la
cual es tangente a los circulos en su linea del dbside. La Figura 3.2, establece el periapsis y
apoapsis de la érbita eliptica de transferencia, los cuales son los radios internos y externos
de las orbitas circulares, respectivamente.

Figura 3.2: Transferencia de Hohmann

Elipse de
transferencia de
Hohmann

B
— O
Apoapsis

Periapsis

)

Fuente:|[8]

La maniobra de vuelo se da solo en la mitad de la elipse, puede ocurrir en cualquier
direccién, desde la orbita circular interna hasta la érbita circular externa, o de manera
reciproca. Se debe considerar, que la energia de la érbita de transferencia depende sola-
mente de su semieje mayor (a). La energia especifica de una 6rbita eliptica es negativa,

11
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se denota por la siguiente expresion:

i

52—%

(3.4)

Para obtener un aumento de energia es necesario reducir su magnitud, para que €
sea menos negativa. Por consiguiente, entre mayor sea el semieje mayor, la energia que
presenta la érbita tiene un aumento significativo. En la Figura 3.2 se denota el aumento de
energia a medida que se da el movimiento desde el circulo interior hacia la exterior. En la
orbita interior “A” se requiere un incremento en la velocidad Awvy4, el impulso del vehiculo
debe darse en la direccién del vuelo, con el fin de dirigirlo hacia la trayectoria eliptica de
mayor energia. Posterior al desplazamiento realizado de “A” hasta “B”, es indispensable
generar otro incremento de velocidad de avance Awvg, posicionando al vehiculo en la érbita
externa, la cual presenta una energia superior. Si no se genera el ultimo delta-v, el vehiculo
retornaria hasta “A” por medio de la elipse de transferencia de Hohmann. El gasto total
de energia se comprende con el requerimiento del delta-v total, el cual se denomina como
AUTotal = AUA + A’UB.

La expresién de delta-v, es necesaria si la transferencia comienza en “B” en la dérbita
circular externa, ya que, es indispensable reducir la energia del vehiculo espacial hacia la
orbita circular interna. Lo que se pretende con ello, es realizar un empuje en el sentido
opuesto a la direccién del vuelo, con el fin de frenar el movimiento. El Av representa
la misma cantidad de consumo de combustible sin importar la direccién de propulsion,
debido a ello, es de mayor consideracién las magnitudes al sumar los Av;.

Ninguna érbita existente es perfectamente circular, por lo tanto, se deben considerar
las orbitas anteriormente mencionadas como elipticas, de este modo se expresa que las
orbitas tienen en comun la linea del &bside, es decir son coaxiales. En la Figura 3.3, se
demuestra que la elipse de transferencia debe ser tangente al punto inicial y el objetivo 1
y 2. De igual manera, existen dos orbitas de transferencia denominadas como 3 y 3’, para
determinar cual de estas requiere menor gasto energético es necesario obtener el delta-v
total. Para ello, el célculo de las velocidades en los puntos A, A’,B y B’ es imprescindible
en cada orbita con estos puntos en comun. En primer lugar, se determina la excentricidad
en una orbita eliptica, por medio del radio de periapsis r, y el apoapsis 7, mediante la

siguiente ecuacion.

e—"a”"p (3.5)
Te +1p

T Y Tp son los radios del apoapsis y el periapsis, respectivamente. El radio del periapsis
es evaluado en la ecuacion de la orbita.
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h? 1 h? 1
’]"p:— = —
wl+e pl—+2r,

(3.6)

El momento angular es obtenido resolviendo la anterior expresion, el cual se encuentra

determinado por los radios del apoapsis y periapsis.

h=/2p, 2P (3.7)

Te+Tp

Figura 3.3: Transferencia de Hohmann entre érbitas elipticas coaxiales.

Fuente:[8]
En esta figura,ra /ro = 3,rg/ro =8y rp//ro = 4

La ecuacién 3.7 es utilizada para evaluar el momento angular en cada uno de las cuatro

orbitas demostradas en la Figura 3.3.

hi = /2u _rarar (3.8)

rA+Tra

TBTrp!
hy = \/2p, | —22— (3.9)

T‘B+’I"B/

hs = /211, | —ALB (3.10)

rA+TB
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raATRB
hea =+/2 _ 3.11
! a ra +Trp ( )

Por 1ltimo, el requerimiento de delta-v total para las dos posibles trayectorias de
transferencia.

AUTotal)B = AUA -+ AUB (312)

A’UTOtal)gl = Avg + Avpg (313)

Una vez determinadas los requerimientos para cada una de las trayectorias de trans-
ferencia, se establece que si Avrya)3’ v Avrea)3 1, la érbita 3 es la méas eficiente.Sin

embargo, si Avroa)3’ v Avrea)3 1, la 6rbita 3’ tiene mayor eficiencia que la érbita 3.

Existen tres graficos de contorno de Avgga)3’/Avrear)3, expresados para tres re-
presentaciones diferentes de la érbita interna 1 de la Figura 3.3. La Figura 3.4 (a) es
presentada para r4//ra = 3, situacion en la que el punto “A” es el periapsis de la elipse
inicial, caso demostrado en la Figura 3.3. En la Figura 3.4 (b) para r4//r4 = 1, expresando
de esta manera que la elipse inicial es un circulo. Finalmente, en la Figura 3.4 (c) para
ra/ra = 1/3, representando de esta manera a una 6rbita similar a la Figura 3.3, pero su
punto “A” es considerado como el apoapsis en cambio de periapsis.

La Figura 3.4 (a), para la cual 74 > 74, implica que si el punto “A” es el periapsis de
la érbita 1, entonces la transferencia de la érbita 3 es la més eficiente. La Figura 3.4 (c),
para la cual 74, < r4, muestra que si el punto “A” es el periapsis de la 6rbita 1, entonces la
transferencia de la érbita 3 es la mas eficiente. Segin los resultados obtenidos, se determina
que la érbita de transferencia con inicio en el periapsis en la érbita interna 1 tiene mayor
eficiencia, independientemente de la forma de la érbita de destino externa, puesto que su
energia cinética es superior. Si la dérbita inicial es un circulo como lo demuestra la Figura
3.4 (b), la transferencia de la 6rbita 3 es més eficiente, si se cumple rg > rg . Es decir,
desde una érbita circular interna, la elipse de transferencia debe terminar en la apoapsis
de la elipse del objetivo externo, donde la velocidad es menor.

3.3 Transferencia de Hohmann bi-eliptica

A diferencia de la transferencia de Hohmann la transferencia de Hohmann bi- eliptica
utiliza dos orbitas de transferencia elipticas para llegar a la dérbita final y, por tanto, se
necesitan tres impulsos en vez de dos.[14]

14
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Figura 3.4: Gréficas de contorno Avrea)3’ v Avrea)3 para diferentes tamanos relativos

en la Figura 3.3.

rarlra=3 rarlra=1 rallra=1/3
10 7 14 Ed ]0_ 10 r
] 1o 12/13/ kil -85 VAN, L -
8 . ‘ Sll // 9 / A 8
rp //////[4 p 1\ ’fU = ol
5‘4////// S e L & 40
| ( ( & NS s 'CJ,E_‘ ,
8 2 4 6 8 10
/ rB;'rA
(b)
Fuente:|[8]

Teniendo en cuenta que rg > 14y T > T4

Figura 3.5: Transferencia de Hohmann Bi-eliptica entre la drbita interna 1 y la orbita

externa 2.

Fuente:[8]

En la Figura 3.5 se observa la transferencia de Hohmann, correspondiente a la elipse
formada por segmentos, es tangente a la circunferencia 1 y la circunferencia 4 e inicia
desde la 6rbita 1 (interna) hasta la orbita 4 (externa). La transferencia bi-eliptica de
Hohmann utiliza dos semi-elipses coaxiales, 2 y 3, que se extienden mas alla de la 6rbita
del objetivo externo y son tangentes a cada una de la érbitas circulares. De igual manera,
son contiguas entre si en B, punto del apoapsis de ambas semi-elipses. El punto B debe
estar ubicado lo suficientemente lejos del foco, con el fin de que Avg sea muy pequena.
Cuando rp se acerca al infinito, vg se acerca a cero. Para que el esquema bi-eliptico sea
mas eficiente energéticamente que la transferencia de Hohmann, debe ser cierto que.
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Avtotal,Bi—eliptica<Avtotal7H0hmann (3]—4)

Los analisis de Delta-v de las transferencias de Hohmann y bi-elipticas conllevan a los
siguientes resultados.

AU)Hohmann = ﬁ — m (315)

TA

1 \/5(1—04)_1] "

donde @ = ¢ /74, siendo G la constante gravitacional y m,la masa del planeta asociado
a la trayectoria de salida.

Por otra parte, el tiempo de vuelo tg desde el punto A hasta el punto B se calcula
mediante;

2T s
(2. o

siendo a el semieje mayor de la érbita de transferencia de Hohmann.

El incremento energético para una transferencia bi-eliptica se escribe,

A 3.17
UBi_elfptica: {\/ Hes? - 1%‘\/@(1—5)] NG ( )
Los parametros «, 8 v i, se definen de la siguiente manera.
r r
oz:—c; :—B;,u:G-mp. (3.18)
TA TA

La grafica de comparacion entre Ay Hohmann y bi- eliptico en fun-

cion de a 'y expuesta en la Figura 3.6 , muestra las regiones en las que la

diferencia es positiva, negativa y cero.
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Figura 3.6: Orbitas para las cuales la transferencia bi-eliptica es menos eficiente o mas
eficiente que la transferencia de Hohmann.

, Avbi-elliplical = AVHohmann
100 —+

80 +

A""bi-clli}::liczll < AVHohmann

60 -+
]

i

i

:

Z 40 __Avhl—elliplical > AvH()hmﬂnni
:

1

20+ i

v B~ Ic
| [ | | |

5 10 11.94 15 rc 20 25

TA

Fuente:[8]

La orbita de transferencia de Hohmann es de mayor eficiencia, si el radio
rc del objetivo exterior sea menor 11.9 veces que el radio del objetivo
interior r4, si dicha proporcion supera los 15, la 6rbita de transferencia
con mayor eficiencia es la bi- eliptica. Igualmente, se evidencia que los
valores méas grandes del radio de apoapsis g son de mayor beneficio para la
transferencia bi- eliptica para las dos relaciones (a y (), en contraposicién
los valores menores favorecen a la transferencia de Hohmann.

Las pequenas ganancias en eficiencia energética pueden percibirse mas
que compensadas por los tiempos de vuelo mucho mas largos alrededor de
las trayectorias bi-elipticas en comparacién con el tiempo de vuelo en la
semi-elipse unica de la transferencia de Hohmann.El tiempo de vuelo tp

desde el punto A hasta el punto C se calcula mediante:

" _1 2T 3/2 2T 3/2
Bp=—=|— S

ay' ~ +
2\/ﬁ2 \/ﬁ?)

siendo as 3 los semiejes mayores de las érbitas de transferencia bi-elipti-

(3.19)

ca.
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Capitulo 4

Marco Metodoldgico

4.1 Metodologia

Este trabajo es realizado bajo un estudio exploratorio, segiin Sampie-
ri [15] este tipo de estudio pretende examinar un problema o tema que
presenta pocos estudios, es novedoso o se desea indagar los temas desde
areas de nuevas perspectivas, este tipo de estudio sirve para llevar a cabo
una investigacion de manera completa y asi sugerir postulaciones para fu-
turas investigaciones. De igual manera, el trabajo es planteado bajo una
metodologia de investigacién aplicada [16] , la cual tiende a solucionar los
problemas o desarrollar ideas, con el objetivo de conseguir innovacion y
mejoras de procesos en un plazo corto o medio segun sea determinado.
Este tipo de metodologia fue adoptada en este trabajo; ya que, tiene co-
mo caracteristica para su aplicabilidad la utilizacién de conocimiento en
bibliografia ya existente, por medio de las fuentes, analizar, sistematizar y
emplearlo en el trabajo para el desarrollo del mismo y en cumplimiento a
los objetivos planteados.

4.1.1 Diseno Metodolégico

A continuacién, es presentado el diseno metodolégico, el cual ha sido
realizado con base a los parametros establecidos mediante el estudio y
metodologia anteriormente estipulados, para de esta manera desarrollar

los objetivos planteados.
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Etapa 1: Fundamentaciéon tedrica por medio de bases de datos especia-
lizadas, junto con el estudio de la fisica y la matematica involucrada en las
trayectorias de Hohmann con asistencia gravitacional.

Etapa 2: Estudio y escritura de generacién de funciones en Matlab,
implementando las ecuaciones de movimiento adaptandolas a este lenguaje
de programacion.

Etapa 3: Estudio de generacién e integracion de los Scripts y Funciones
en Matlab para la implementacién de los mismos en el trabajo.

Etapa 4: Comparacién de resultados con paquetes existentes, para una

posterior validacién del proyecto.
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Capitulo 5

Diseno de algoritmo computacional

Este capitulo tiene como finalidad explicar el método usado para la rea-
lizacion de los algoritmos computaciones para oOrbitas de transferencias,
mediante la sintetizaciéon y posterior programacién de las ecuaciones es-
tudiadas e indicadas en el Marco Tedrico, lo anterior usando el lenguaje
de programacion estipulado por el software Matlab y haciendo uso de la
interfaz AppDesigner [17].

5.1 Procedimiento de programacién

Teniendo en cuenta el procedimiento de fundamentacion y creacién de
codigos en Matlab expuesto en [18], se realiza la generacion de cédigo para
la creacion de los algoritmos computacionales para 6rbitas de transferencia.
En la Figura 5.1, se presenta el proceso que se debe llevar a cabo en dicha
programacion.

La interfaz de usuario genera una facilidad en la seleccion de los plane-
tas que se desean estudiar mediante el despliegue de un menu de opciones
(como ejemplo son expuestos los planetas del sistema solar). Una vez de-
terminado el planeta de salida para la mision de estudio, se introduce la
fecha deseada del envio del vehiculo espacial, esta variable es compuesta
por Ano, Mes, Dia, Hora, Minuto y Sequndo, analogamente se realiza el
procedimiento mencionado para el planeta de llegada del vehiculo. Una
vez terminado el proceso de seleccién y escritura de los datos por parte

del usuario, se efectiian procedimientos de cdlculo de parametros de gran
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relevancia, tales como el vector posicion, vector velocidad y sus respectivas
magnitudes para los planetas de salida y llegada de la misién. Asimismo se
exponen el vector de velocidad, la magnitud de dicho vector y la velocidad
necesaria por parte del vehiculo espacial para salir de la esfera de influen-
cia gravitacional que ejercen los planetas sobre este a la salida y llegada
de los mismos. Finalmente, son presentados los elementos orbitales de la
trayectoria de vuelo desde el planeta de salida hasta el planeta de llegada,
también es calculado el tipo de vuelo en dias para las fechas estipuladas
previamente.

Para visualizar de mejor manera este procedimiento evidenciado en la
Figura 5.1, es necesario dirigirse a los apéndices A y B, en los cuales se
muestran las ventanas de interfaz de usuario y posteriormente el proceso

de programacién de cada una de las mismas.

5.2 Validacion de algoritmos creados

Una vez desarrollados los algoritmos computacionales para orbitas de
transferencia, se debe proceder a una verificacién del funcionamiento eficaz
de los cédigos realizados por medio de otros paquetes computacionales
propios de Mecanica Orbital. Para ello, fue tomado como referencia el
paquete computacional estipulado en [8], donde por medio de la utilizacién
de uno de sus codigos se contrasté con una mision real llevada a cabo por la
Nasa denominada Mars Global Surveyor [19], esta misién tuvo como Fecha
de lanzamiento el 7 de noviembre de 1996 y como Fecha de arribo el 12
de septiembre de 1997. Como se evidencia en las Figuras pertenecientes al
Apéndice C, no se presentaron errores en el procedimiento de calculo en
ninguna de las variables presentadas para la misién estipulada, validando
de esta manera la efectividad de los diversos cédigos generados para los

algoritmos computacionales para orbitas de transferencia.
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Figura 5.1: Diagrama de procedimiento de programacion
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.
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Capitulo 6

Resultados y Analisis

TRAPPIST-1 es una estrella enana roja del tipo espectral M8 V, localiza-
da en la constelacion de Acuario, a una distancia de 39.13 anos luz. Como
sistema planetario fue descubierta en 2015 a través del telescopio TRAP-
PIST (acrénimo de Transiting Planets and Small Planets with a Small
Telescope), de ahi el nombre de la estrella [20] . En 2017 se confirmé que
este sistema estd compuesto de siete planetas terrestres, denotados como

textith, c,d, e, f,g y h, segun la referencia [21],[22].

Cuadro 6.1: Elementos orbitales del Sistema TRAPPIST-I

’ Planeta \ Periodo (d) \ Semieje mayor (ua) \ Excentricidad \ Inclinacién (°) ‘
b 1.510848 4 0.000019 0.01111 < 0.081 89.65 &+ 0.25
C 2.421848 + 0.000028 0.01522 < 0.083 89.67 £ 0.17
d 4.049610 + 0.000063 0.021 £ 0.06 < 0.070 89.75 £+ 0.16
e 6.099570 £+ 0.000091 0.028 < 0.085 89.86 + 0.11
f 9.20648 + 0.00053 0.037 < 0.063 89.680 £ 0.034
g 12.35281 £0.00044 0.045 < 0.061 89.710 £+ 0.025
h 18.76626 4+0.00068 0.063 £ 0.027 0.086 £ 0.032 | 89.80 £ 0.10

El Cuadro 6.1 muestra los elementos orbitales de interés del sistema
planetario. El marco de referencia utilizado es heliocéntrico, esto es, con la
estrella TRAPPIST-1 en uno de los focos. La inclinacion de los planetas es
medida respecto al plano de la ecliptica terrestre. A continuacién, algunos

aspectos importantes a resaltar a partir del Cuadro 6.1 y de la referencia
[21].
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1. Nétese que la excentricidad de las 6rbitas es relativamente pequena,
siendo el planeta méas exterior h el de mayor excentricidad. Esto permi-
tird en primera aproximacion, considerar las érbitas planetarias como

si fuesen circulares.

2. De la ultima columna de la tabla se observa que la inclinacion de cada
planeta respecto a los demas difiere en menos de 0.3°. Esto significa
que con muy buena aproximacion las orbitas de los planetas son co-
planares, requisito necesario para el estudio de transferencias del tipo

Hohmann y Hohmann bi-elipticas que nos conciernen.

3. Adicionalmente, no se tienen datos de la posicion del perihelio de
los planetas puesto que las observaciones atin no permiten establecer
este parametro orbital. Si la linea de los dpsides es diferente para las
orbitas de salida y llegada de la sonda, el estudio de la transferencia de
Hohmann y Hohmann bi-eliptico debe ser reformulado. No obstante,
para nuestro caso, el hecho de considerar érbitas circulares nos evita

este inconveniente.

6.1 Calculo de elementos orbitales para las trayecto-
rias de transferencia.

Para el calculo de los elementos orbitales de las trayectorias de transfe-
rencia se consideraron lanzamientos desde el planeta maés interior b, hacia
cada uno de los planetas exteriores. Se hizo uso los datos orbitales del
sistema planetario listados en el Cuadro 6.1, asi como de la herramienta
computacional Mathematica [23] para los calculos numéricos.

Para nuestro sistema planetario el valor numérico de u es:

1= 1,06435x10"km? /s> (6.0)
6.1.1 Transferencia de Hofmann.

Los parametros orbitales a y e, mostrados en las ecuaciones 3.2 y 3.3,

respectivamente, son calculados, el incremento Avr_gogmanny dado por
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3.15, y el tiempo de vuelo tg son obtenidos a partir de 3.3, para la drbita

de transferencia de Hohmann. El Cuadro 6.2 muestra los resultados.

Cuadro 6.2: Elementos orbitales para transferencia de Hohmann

ilslrllg;a IlzileagI;iJaa AUT,HOHMANN (km/s) a (ua) e tH (d)
b c 11,5819 0.013165027 | 0.56096 | 0.97412
b d 21.2846 0.016054974 | 0.308004 | 1,31189
b e 28.146 0.019555024 | 0.431859 | 1,76347
b f 33.2732 0.024055021 | 0.538142 | 2,40597
b g 36.0659 0.028055012 | 0.603992 | 3,03038
b h 39.5245 0.037055006 | 0.700175 | 4,59993

6.1.2 Transferencia de Hohmann Bi-eliptica.

De manera andloga al caso anterior, haciendo uso de las expresiones para
az3, y €23 en 3.3y 3.12, Avy 5 priprioo ¥ te son calculadas de 3.17 y
3.19. Aqui as3, v e23, denotan los semiejes mayores y las excentricidades,
respectivamente, de las porciones de orbita de transferencia bi-eliptica. El
Cuadro 6.3 muestra los resultados. Es importante anotar que la columna
3, expresada como el Punto B, indica que se ha tomado como apoapsis
(punto B en la Figura 3.5) para la trayectoria bi-eliptica, el radio de 6rbita
del planeta que se indica. Asi, por ejemplo, en la segunda fila de la tabla,
el punto apoapsis seleccionado corresponde al radio orbital del planeta e.
En este trabajo se ha tomado como punto apoapsis el radio orbital del
planeta inmediatamente méas externo al planeta de llegada de la sonda,
como se aprecia en el Cuadro 6.3. Esto se hizo con el fin de dejar abierta la
posibilidad de alcanzar el planeta inmediatamente exterior para algin tipo
de maniobra de impulso gravitacional, o con fines de exploracion planetaria.
Para el planeta mas externo h, se tomé como apoapsis dos veces su radio

de orbital, como se aprecia en la tabla.
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Cuadro 6.3: Elementos orbitales para transferencia de Hohmann Bi-eliptica

Planeta | Planeta

salida | llegada Punto B | Avy gy priprica (km/s) as (ua) az (ua) ey es tp(d)
b c d 21.692 0.016054974 | 0.018110017 | 0.308004 | 0.15958 | 2,38355
b d e 28.4256 0.019555024 | 0.024500014 | 0.431859 | 0.142857 | 4,23651
b e f 33.501 0.024055021 | 0.032499995 | 0.538142 | 0.138462 | 6,18435
b f g 36.1653 0.028055012 | 0.040999982 | 0.603992 | 0.097561 | 8,38412
b g h 30.7824 0.037055006 | 0.054000033 | 0.700175 | 0.166667 | 12,6922
b h 2h 43.5001 0.06855512 | 0.094500008 | 0.83794 | 0.333333 | 30,3094

6.1.3 Analisis de tiempos de vuelo e incrementos de energia.

El Cuadro 6.4 es construido a partir de los Cuadros 6.2 y 6.3, que da
cuenta de la relacion entre los incrementos de velocidad, asi como la rela-
cion entre los tiempos de vuelo asociados a cada maniobra de transferencia.
Especificamente, en la tercera columna se indica el cociente entre los in-
crementos de velocidad de la érbita bi-eliptica y la érbita de Hohmann.
Obsérvese que en todos los casos este cociente es mayor que 1, tendiendo
a ser cada vez mas pequeno conforme aumenta la separacion orbital entre
los planetas involucrados. Esto significa que, en todos los casos de estudio,
la o6rbita de transferencia de Hohmann resulta ser la de mayor eficiencia
energética. Como se observa también de el Cuadro 6.4, la menor diferen-
cia entre los dos tipos de transferencia corresponde al lanzamiento de una

sonda entre los planetas by f, con una diferencia de aproximadamente 9 %.

Cuadro 6.4: Relaciones para los incrementos de velocidad y para los tiempos de vuelo

PSl:l?s;a li:;;goa AUT,BI.ELfPTICA/ Avr monmann (km/s) | tp/ty
b c 1.87293 2.96016
b d 1.3355 3.22932
b e 1.19026 3.50692
b f 1.08694 3.48472
b g 1.10305 4.18833
b h 1.10059 6.5891

En contraste, el lanzamiento cuya diferencia energética resulta mayor
para los dos tipos de transferencia es el asociado a los planetas mas inte-
riores by ¢, cuya diferencia en los incrementos de velocidad es de alrededor

del 87 %. Este andlisis es consistente con la teoria desarrollada en el estudio
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de estos tipos de transferencia [21], donde se muestra que sélo cuando el
cociente entre los radios externos e interno es mayor a 11.9, la transferen-
cia de Hohmman serd el mecanismo mas eficiente en términos energéticos
para efectuar la transferencia. Por otra parte, la cuarta columna de el Cua-
dro 6.4 muestra los cocientes entre el tiempo de vuelo bi-eliptico y el de
Hohmann. Claramente, la trayectoria bi-eliptica emplea mayores tiempos
de vuelo, incrementandose con la separacién entre las érbitas planetarias,
llegando incluso a ser del orden de 6.6 veces mayor para el caso de una

sonda enviada desde el planeta b hasta el planeta mas exterior h.

6.2 Graficas de las orbitas de transferencia.

Con los datos reportados en el Cuadro 6.1, y a partir de los elementos
orbitales hallados en este trabajo y descritos en los Cuadros 6.2 , 6.3 y 6.4,
se procede a generar graficas de las érbitas de transferencia observadas en
las Figuras 6.1 a la 6.6, donde se utilizé un marco de referencia heliocéntrico
con respecto a la estrella TRAPPIST-1 y se toma una escala 1:1 donde la
unidad de medida son las unidades astronémicas (UA). Cabe resaltar, que
a medida que el apoapsis B entre el planeta de salida y el planeta de llegada
aumenta la excentricidad e2. De igual manera, los semiejes mayor de cada
orbita influyen en la forma de las 6rbitas de transferencia bi-elipticas para
los casos dados. La elaboracion de estas graficas fue con el uso del software
Mathematica. [23]
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Figura 6.1: Transferencias de Hohmann y Hohmann bi-eliptica. En azul y rojo las drbitas
de los planetas b y ¢, respectivamente.

0.005 0.01

i -

Fuente: [Autor]
Las curvas punteadas purpura y negra corresponden a la transferencia de Hohmann y
Hohmann bi-eliptica, respectivamente. El apoapsis B de la drbita bi-eliptica corresponde
al radio orbital del planeta d. [Escala en (ua)]
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Figura 6.2: Transferencias de Hohmann y Hohmann bi-eliptica. En azul y rojo las érbitas
de los planetas b y d, respectivamente.

-

— -
e ——-——

Fuente: [Autor]
Las curvas punteadas purpura y negra corresponden a la transferencia de Hohmann y
Hohmann bi-eliptica, respectivamente. El apoapsis B de la drbita bi-eliptica corresponde
al radio orbital del planeta e.[Escala en (ua)]
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Figura 6.3: Transferencias de Hohmann y Hofmann bi-eliptica. En azul y rojo las drbitas
de los planetas b y e respectivamente.

m————— 0.02
~

——
— -

-0.03

-
L -
el

Fuente: [Autor]
Las curvas punteadas purpura y negra corresponden a la transferencia de Hohmann y
Hohmann bi-eliptica, respectivamente. El apoapsis B de la érbita bi-eliptica corresponde
al radio orbital del planeta f.[Escala en (ua)]
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Figura 6.4: Transferencias de Hohmann y Hohmann bi-eliptica. En azul y rojo las drbitas
de los planetas b y f, respectivamente.

m
e ————
1
o
]
a |0

-
-

~ -
- -
el e

Fuente: [Autor]
Las curvas punteadas purpura y negra corresponden a la transferencia de Hohmann y

Hohmann bi-eliptica, respectivamente. El apoapsis B de la érbita bi-eliptica corresponde
al radio orbital del planeta g.[Escala en (ua)]
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Figura 6.5: Transferencias de Hohmann y Hohmann bi-eliptica. En azul y rojo las érbitas
de los planetas b y g, respectivamente.

Fuente: [Autor]
Las curvas punteadas purpura y negra corresponden a la transferencia de Hohmann y
Hohmann bi-eliptica, respectivamente. El apoapsis B de la drbita bi-eliptica corresponde
al radio orbital del planeta h.[Escala en (ua)]
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Figura 6.6: Transferencias de Hohmann y Hohmann bi-eliptica. En azul y rojo las 6rbitas
de los planetas b y h, respectivamente.

Fuente: [Autor]
Las curvas punteadas purpura y negra corresponden a la transferencia de Hohmann y
Hohmann bi-eliptica, respectivamente. El apoapsis de la orbita bi-eliptica corresponde a
dos veces el radio orbital del planeta h.[Escala en (ua)]
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Capitulo 7

Conclusiones y Recomendaciones

Por medio de la realizaciéon de este proyecto de grado, se desarroll6 una
serie de algoritmos computacionales para érbitas de transferencia, a través
de su ejecucion se pueden obtener parametros tales como elementos orbi-
tales para la trayectoria de una nave espacial en viaje interplanetario, los
vectores de estado de los planetas de salida y llegada y el tiempo de vuelo
que va a tomar realizar esta maniobra espacial. Segun lo presentado en
el objetivo general, encaminado a desarrollar un algoritmo computacional
en Matlab que permita obtener los elementos orbitales para la trayectoria
de una nave espacial en viaje interplanetario, haciendo uso de trayecto-
rias del tipo Hohmann y asistencia gravitacional, se consumé gracias a lo
presentado en el Capitulo 5 y tal como se muestra en los Apéndices A y B.

Las ecuaciones presentadas en el Marco tedrico, fueron sintetizadas a
través del procedimiento evidenciado en la seccion 5.1 perteneciente al
Capitulo 5, para asi desarrollar los scripts en Matlab de los Algoritmos
computacionales pertinentes a trayectorias de Tipo Hohmann y asistencia
gravitacional, como es expuesto en los Apéndices A y B.

Mediante la seccién 5.2, en la cual se realiza una validacion de los algorit-
mos mediante un proceso comparativo para una misiéon comun denotados
en el Apéndice C, se establece que los Algoritmos realizados son eficaces
para el calculo de los parametros requeridos para el calculo de trayectorias

de tipo Hohmann y asistencia gravitacional.

Finalmente, estos Algoritmos computacionales fueron utilizados para
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dos trabajos expuestos mediante la modalidad de ponencia, el primero de
ellos se realizo en la ciudad de Paris, Francia en la 20 International Con-
ference on Aerospace and Aviation Engineering, la segunda ponencia se
realizé en el Centro de Estudios Aeronduticos en el II Encuentro de In-
vestigacion, Desarrollo e Innovacion en el Sector Aerondutico . Adicional-
mente, el desarrollo de este proyecto de grado adquiere un valor agregado
debido a la creacion de Algoritmos computacionales propios,de esta ma-
nera se pretende no depender de uso de softwares especializados de alto
costo adquisitivo y generando una herramienta para el uso por parte de la

institucion Universitaria Los Libertadores.

7.1 Recomendaciones

El desarrollo de Algoritmos computacionales en Matlab haciendo uso de
trayectorias del tipo Hohmann y asistencia gravitacional, fue realizado con
éxito, mostrando procedimientos, datos y calculos de manera efectiva. Sin

embargo, es necesario destacar las siguientes recomendaciones:

e Para el uso de este tipo de Algoritmos computacionales en sistemas
como lo es TRAPPIST-I, es relevante ejercer y aprovechar estudios
mas profundos acerca de la exploracién espacial por parte de la comu-
nidad cientifica hacia este tipo de exoplanetas, como lo es el reciente
envio de la sonda Tess por parte de la NASA, ya que en este sistema
solo se han podido obtener datos por parte de la sonda Kepler enviada

por la misma compania.

e Establecer pardmetros de error de escritura en los cédigos, asi como un
estudio profundo de programacion en este tipo de software empleado,
ayudaria a crear rutinas computacionales eficientes para posteriormen-
te utilizarlos en trabajos de céalculo de trayectorias de tipo Hohmann y
asistencia gravitacional, evitando demoras en la solucién de objetivos

planteados.

38



1]

Bibliografia

A. SHIRAZI. Spacecraft trajectory optimization: A review of models, objectives, ap-
proaches and solutions. 2018.

R. ALAMANAC. El problema de dos cuerpos y las leyes de Kepler. Universidad de
la Rioja, 2016.

G DI MADURO. Continuous maneuvers for spacecraft formation flying reconfigu-

ration using relative orbit elements. Acta Astronautica, 2018.

XIN MA. “An overview of the autonomous navigation for a gravity-assist interpla-
netary spacecraft”. En: NASA Space Vehicle Desing Criteria (Chemical Propulsion)
(2013).

W. SCHULZ. Transferencias Bi-Impulsivas entre Orbitas Elipticas nao Coplana-
res com Consumo Minimo de Combustiwel. Space Mechanics y Control Division,
National Institute of Space Research (INPE), Brazil, 1997.

P. ROJO A. RINCON. On non-coplanar Hohmann transfer using angles as para-
meters. Vol. 359. Astrophysics y Space Science, 2015, pag. 1.

A. POSNER. The Hohmann—Parker effect measured by the Mars Science Laboratory
on the transfer from FEarth to Mars: Consequences and opportunities. Planetary

y Space Science, 2013.
H. CURTIS. “Orbital mechanics for engineering students”. En: (2015).

J. MASON J. TRASK y L. COVERSTONE. “Optimal Interplanetary Trajectories
Using Constant Radial Thrust and Gravitational Assists”. En: Journal of Guidance,
Control, and Dynamics (2004), pag. 3.

J.ANDERSON. “Hohmann transfer orbit”. En: Part of the Series Encyclopedia of
FEarth Science. Springer (2015), pags. 309-310.

W. SCHULZ. “Optimal space maneuvers in three dimensions”. En: Journal of the

brazilian society of mechanical sciences and engineering (2016), pags. 375-377.

D. VALLADO. Fundamentals of Astrodynamics and Applications. Springe, 2015,
pags. 311-312.

39



Algoritmos computacionales para drbitas de transferencia

[13]

—_
B L R At

—_

— — o/ —

XIN MA. An overview of the autonomous navigation for a gravity-assist interpla-
netary spacecraft. 2013.

A. RODRIGUEZ. Diseno de Transferencia Optimas con Cambio de Plano. 2014.
R. SAMPIERI. Metodologia de la Investigacion. 2010.
J. CEGARRA. Metodologia de la investigacion cientifica y tecnoldgica. 2004.

MATHWORKS. Tutoriales de MATLAB y Simulink. Citado el 11 de enero de 2019.
URL: https://es.mathworks.com/support/learn-with-matlab-tutorials.
html.

R. MARTINEZ. Programacion en Matlab. 2015.
NASA. Mars Global Surveyor. Citado el 17 de agosto de 2019. URL: https://mars.

nasa.gov/mars-exploration/missions/mars-global-surveyor/.

XU. JUNYAN XIE. LI Z. YIQUN. Hohmann Transfer via Constrained Optimiza-
tion. 2017.

M. GUILLON. Temperature earth-sized planets transiting a nearby ultracool dwarf
star. 2016.

M. GUILLON. Seven temperate terresrial planets around the nearby ultracool dwarf
star. 2017.

Inc Wolfram Research. Mathematica, Version 11.3. Champaign, IL, 2019.

40


https://es.mathworks.com/support/learn-with-matlab-tutorials.html
https://es.mathworks.com/support/learn-with-matlab-tutorials.html
https://mars.nasa.gov/mars-exploration/missions/mars-global-surveyor/
https://mars.nasa.gov/mars-exploration/missions/mars-global-surveyor/

Apéndice A

Primer Apéndice

Figura A.1: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada
una fecha

PANEL DE ENTRADAS Elementos Orbitales
Escoger Flansta lml Momentum angular [km™2/s)
Excentricidad

RA del nodo ascendente [ *]

Mes |:| 1-12)
Diz |:| {1-31)
Hora |:| {0-23)
Minuto |:| {0 - 0]
Segunde [ | (0-60) (caLCULAR| Semigje mayor [km] | |

Diia Juliano | |

Inclinacién [ * ]

Argumento del perigeo [ ®]

&nomaliz verdaders [®]

| |
Afn |:| {1801 - 2099) : :
| |
| |
| |

Vector de Estado Longitud del perihelic [ ]

Vector posicion [km ] :
|
|

| | Longitud media [*]

Magnitud posicidn | | Anomalia media [*]

Anomalia excentrica [km]

ector velocidad [lem's]

Mapnitud velocidad | |

Fuente: [Autor]
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Figura A.2: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada
una fecha (continuacién 1)

functicn CALCULARButtonPushed{app, event)
69 global mu

18 W= 132712286284

global au

|
el B E

. L=
=~

79 % je = Je(year, momth, day);

x = app.rikmeditField.value;
12 = app.r2kmeditrield.value;

ER1 = str2double(
a5 ER2 = stra2double(

rsplit(l1,’, *));
replit({la,", "));

yvear = str2double{strsplit{app.acEditField 2.value));
month = str2double{strsplit{app.MesEditField_2.valua)};

day = str2double(strsplit{app.DacditField_2.Value));
3@ hour = str2zdouble{strsplit{app.HoraEditField 2.value}};
a1 minute = str2double{strsplit{app.MinutoEditField_2.value));
a2 second = str2zdouble(strsplit{app.segundoEditField 2.value));

3 ¥pia Juliano

96 ja& = 267*yvear - Fix(7*(year = fix{(menth + 9)/12))/4)...
37 + fix{275*month/9) + day + 1721813.5;

ag ut = (hour + minute/e8 + second/368@)/24;

39 X...Equation 5.47

188 jd = j@ + ut;

181 ¥Fin dia Juliano

Fuente: [Autor]
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Figura A.3: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada

una fecha (continuacién 2)

1

183 %...0btain the data for the selected plamet from Table 5.1:

184

1@5 %1208 TAELES

186 J2ea@_elements = ...

187 [ 2.28789893 9.20563869 7.828487 43.33167 F7.45645 252.25284
188 @.72333199 8,88577323 3,39471 76.6886% 131.53298 181.87973
184 1.02820011 @.2la71222 2.022285 -11.26864 182.9471% 120.35435
118 1.52366231 4,89341233 1,35861 49,57354 336.04884 3055,45332
111 5.28236281 9.84525%266 1.28528 188.55615 14.75385 34.48438
112 9,53727832 8,85415868 2,48445  113,71584  92.43194  49,54437
113 19.19126383 @.84716771 2.76986 74,2298 172.98424 313.2321%
114 38.BEE96348 @,88858557 1,76917  131.7I16% 44.97135 384.E8083
115 39,48168677 8.24888766 17.14175 118.38347 224.86675 238.92881];
116

117 cent_rates = ...

118 [ 2.02020065 @.00822527 -23.51 -445,38 573,57 533161628,.2%
114 2.029220052 -2.080284938 -2.85 -985, 52 -188.38 218554135.86
138 -2, D2220e2s -2.00023504 -46.94 -18228.25 1198.28 129597748.63
121 -2, 82287221 2.00811962 -25.47 -1828.1% 1S68.78 SE3@Sles.7E
122 2.82858737 -2.008125832 -4.15 1217.17 §39.93 18925873.35
123 -2, 82391538 -2.08835762 6.11 -1581,85 -1548,.8% 44816852.9%
124 2.82152825 -2.00819152 -2.83 -1581.4 1312.56 1542547.79
125 -2, B21251%8 @.00822514 -3.64 -151. 2% -844,43 TEE449.21
126 -2.82875%12 @.008280465 11.87 -37.33 -132.25 522747.92];
127 EEND 1289 TABLES

123

123 %Ecuacion 5.184a

138 e = {jd - 2451545)/36525;

131 %Fin 8.184a

Fuente: [Autor]
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Figura A.4: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada
una fecha (continuacién 3)

133 .. .Convert from AU to km:

134

135 if{strcmp(app.EscogerPlanetabropbown_2.Walue, ‘Mercuric®))

136 a = 12888 _elements{l,1)* au+ cent_rates{l,1)*au*te,

137 app.semiejemayorkeTextarea.value = num2stria,'\n %g');
138

1139 e = 12088_elements(l,2)+ cent_rates{1,2)*te;

148 app.ExcentricidadTextarea.Value = num2strie, "\n %3'};
141

142 h = sgrt{mu*a=(1 - e*2));

143 app.®omentumangularkm2sTextarea.value = num2strih);

144

145 incl = 12888 elements{l,3)+ (cent_rates(l,3)/2e2a)*te;

145 app.InclinacinTextarea.value = num2str{incl, '\n %g");

oE

148 RA = zero_to 3ce{l2esd elements(l,4)+ {cent_rates(1,4)/3608)*t0);
149 app.RadelnodoascendenteTextarea.Value = num2str{Ra, "\n %g');

158

151 W_hat = zerc_to _268(12008 elements{1l,5)+ (cent_rates{1l,5)/3c8a)*ta);
153 app.LongituddelperihelioTextArea.value = nuezstriw_hat,'\n %2');
153

154 L = zerc_to_3se(Jzeed_slements(l,&)+ (cent_rates{l,5)/368@)*ta);
155 app.LongitudmediaTextarea.value = num2striL,'\n %g");

156

157 W = zero_to 368(w_hat - RA);app.ArgumentodelperigecTextarsa.value = num2striw};
158 app.ArgumentodelperigeoTextarea.value = num2striw, ''\n Zg');

159

168 M = zero_to 368({{L - w_hat));

161 app.AncmalamediaTextarea.value = num2striM, "\n %2');

162

163 . «Algorithm 2.1 (for which ™ must be in radians)

16 XE = kepler_g(e, M*deg);

16" error = 1e-g8;

166 %...select a starting value for E:

Fuente: [Autor]
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Figura A.5: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada
una fecha (continuacién 4)

166 %...5elect a starting value for E:

167 = M1=M*deg;

168

169 = if {M1)«<pi

178 E=M1+ £/2;

171 = else

172 E=M1- &/2;

173 = end

174 E...Iterate on Equation 3.14 wntil E is determined to within
175 %...the error tolerance:

176 ratio = 1;

177 = while abs{ratioc} » error

178 ratio = (E - e¥*sin{E) - ML1)/(1 - e*cos{E)};

179 = E=E- ratio;

138 end

181 = app.ancmalaexcentricakmTextares.value = nue2str{e/deg, 'n Hg");
182

183 %...Eguation 3.18 (converting the result to degrees):

184 TA = zero_to_3e8...

185 (2=atan{sgrt{(1l + e}/{1 - e))*tan{ES2})/deg);

186 app.AncmalaverdaderaTextArea.value = num2stri{TA, " '\n Eg");
187

188 E...Algorithm 4.2 (for which all angles must be in radians):
183

198 RAl1 = RA*deg;

191 - incll = incl*deg;

192 Wl = w*deg;

183 = Tal = TA*deg;

134

195 %...Equations 4.37 and 4.38 {rp and vp are column vectors):
196 rp = (h*2/mu) * (1/{1 + e*cos{TAL1))) * (cos(TAL)*[1;8;8] + sin(TALl}*[@;1;8]);
197 - vp = {mu/h) * (-sin{TAl}*[1;2;8] + (& + cos(TAl))*[@;1;2]);
198 %...Eguation 4.39:

199 = R3_W = [ cos{RA1) sin(RAl} @

Fuente: [Autor]
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Figura A.6: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada
una fecha (continuacién 5)

135 %...Equations 4.37 and 4.38 (rp and vp are column vectors):
196 rp = (h*2/mu) * (1/{1 + e*cos{TALl})) * (cos{TA1)*[1;8;8] + sin(TAL)*[@;1;8]);
197 vp = (mu/h) #* (-sin{TAa1}*[1;@;8] + (e + cos{TAl))*[@;1;2]);
198 %...Equaticn 4.39:
133 R3 W = [ cos{ral) sin(RA1) @
-sin{Ra1) cos(RAl) @
@ 5] 1];
%...Equation 4.4a:
A1 i =1 a 2

8  c¢os{incll) sin(inclil)

8 -sin{incll) «cos(incll)}];
%...Equation 4.41:
R3 w = [ cos{wl) sin{wl)} @

-sin{wl) cos{wl) @

2 a 11;

%...Equation 4.44:
Qpx = R2_ W *R1_i'*R3_u";
%...Equations 4.46 {r and v are column vectors):

ro= Q_pKFrp;

W= Q_pRFep;

%...Convert r and v into row vectors:

r=r'";

Vo= vy

app.vectorposicinkmTextarea.value = num2str{real{r), "\n [¥g e %21,

bl app.MagnitudposicinTextarea.value = num2str{norm{real({r}},'\n ¥g'n');
223 app.VectorvelocidadkmsTextarea. Value = num2str{real{v),''\n [%g £ ®=1');
225 app.MagnitudvelocidadTextArea.Value = num2stri{norm{real{v)), \n %g'\n'};
278 elseif(strcmp(app.EscogerPlanetabroplown_2.Value, "wWenus'))

Fuente: [Autor]
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Figura A.7: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada
una fecha (continuacion 6)

elseif(strcmp(app.EscogerPlanetabropbown_2.value, "Tierra'})

2 a = 12e88_elements(3,1)* au+ cent_rates{3,1)*au*t@;
3 app.semiejemayorkmTextArea. value = num2stria,''\n ¥g");

e = 12888 elements(3,2)+ cent_rates{3,2)*te;
app.ExcentricidadTextarea.value = num2strie, "\n %g'};

h = sgrt{mu*a®={1 - e~2));
app.Momentumangularkm2sTextarea.value = num2strih, ''n Z2');

111 incl = Jz28@8_elements{3,3)+(cent_rates(3,3)/3682)*12;
132 app.InclinacinTextarea.Value = num2str{incl,'\n %g');

13 RA = zero_to_3268(12282_elements(3,4)+ {cent_rates(3,4)/3688)%ta);
315 app.RAdelnodcascendenteTextarea.value = num2str{ra, "\n %g');

u_hat = zerc_to_3ee(J2ee8_slements(3,5)+ (cent_rates{3,5)/3e28)*te);
138 app.LongituddelperihelioTextarea.value = numzstr{w_hat, ''\n Xg');

L = zerc_to 360(22000 clements(3,6)+ (cemt_rates{2,6)/2c8a)*t0);

41 app.LongitudmediaTextarea.value = num2str{L,'\n %g');

_ w = zero_to_3e@(w_hat - RA);

144 app.ArgumentodelperigecTextarea.value = num2striw, '\n %2");
145 M = zeroc_to 3se({L - w_hat));

147 app.AncmalamedlaTextArea.Value = num2striM, "\n %g');

E...Algorithm 3.1 (for which M must be in radians)

%E = kepler_E(e, M*deg);
351 error = le-8;
352 %...5elect a starting value for E:

353 Ml=pdeg;

Fuente: [Autor]
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Figura A.8: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada
una fecha (continuacién 7)

15z %...select 3 starting value for E:
353 = Ml=pFdeg;
55 = if (Ml}epi
I56 E=M1+ E."’Zj
5T = else
58 E=M1- &/2;
53 = end
168 %...Iterate on Equation 3.14 until E is determined to within
361 %...the error tolerance:
162 ratio = 1;
363 = while abs{ratio} » error
164 ratio = (E - e*sin(E} - M1)/{1 - e*cos{E)};
365 = E=E- ratic;
166 end
67 - app.AncmalaexcentricakmTextarea.value = num2str{E/deg,"\n %g");
169 %...Equaticn 2.18 (convertinmg the result to degrees):
178 TA = zero_to_368...
Ersl (2=atan{sgrt{{l + e}/{1 - e)}*tan{E/2))}/deg);
173 app.AncmalaverdaderaTextarea.value = num2str(Ta, "n Zg");
74 %...Algorithm 4.2 (for which all angles must be in radians):
176 Al = Ra*deg;
incll = incl*deg;
wl = w*deg;
a7e = TAl = TA*deg;
ag1 *...Equations 4.37 and 4.38 (rp and vp are column vectors):
g rp = (h~2/mu) * (1/{1 + e*cos{TAl))) * (cos{TAl)*[1,0;8] + sin(TAL)*[e;1;8]);
|1 = vp = {mufh) * (-sin{TAl}*[1;@;8] + (& + cos(TALl))*[@;1;8]);

Fuente: [Autor]
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Apéndice A. Primer Apéndice

Figura A.9: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada

una fecha (continuacién 8)
184 %...Equation 4.329:

R3 W = [ cos(RAl) sin(RAl) @
-s5in{RAl) cos(RAL) @

a a 1];

%...Equation 4.48:
18 R1_i =[1 a a
138 8 cos{incll) sin{inclil)
kL3 8 -sin{imcl1l) cos{incli)];
192 %...Equaticn 4.41:
393 R3_w = [ cos(wl) sinfwl) @
194 -sin{wl) cos{wl) @
k- 2 2 1];
196 %...Equaticn 4.44:
97 Q pX = R3_ W *RL_1'*R3_w";
198 %...Equations 4.46 {r and v are column vectors}:
193 ro= Q_p¥*re;
188 Vo= Q_pX*vp;
a81 %...Convert r and v into row vectors:
ag2 r=r';
423 Vo= w';
485 app.VectorpesicinkmTextarea.value = num2str{real{r),"\n [¥g g 221005
: app.MagnitudposicinTextArea.value = num2str{norm{real({r}}, '\n %g'n');
483 app.vVectorvelocidadkmsTextarea. Value = num2str{real{v), \n [%g g x=1'y
418
a11 app.MagnitudvelocidadTextarea.value = num2str{norm{real({v)),"n Zg'n"};
412
413
414

a5 elseif(strcmp(app.EscogerflanetalropDown_2.vValue, 'Marte'))

Fuente: [Autor]
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Algoritmos computacionales para drbitas de transferencia

Figura A.10: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada

una fecha (continuacién 9)

E78 else

g70 a = 12088_elements(9,1)* au+ cent_rates{9,1)*au*te;
app.SemiejemayorkmTextarea.Value = num2stria, ' \n Zg"});

e = 12088 _elements(9,2)+ cent_rates{9,2)*te;
app. ExcentricidadTextarea.value = num2strie, "\n %g');

h = sgri{mu®a=(1 - e~2));
app.Momentumangularkm2sTextarea.value = num2str(h, '\n #z2');

incl = J2008 elemenmts{9,3)+ (cent_rates{3,3)/3e80)*ta;
app.InclinacinTextarea.value = num2str{incl,'\n %g");

RA = zero_to_3e8{J12882_elements(9,4)+ {cent_rates(9,4)/3608)%ta);
app.RadelnodoascendenteTextarea.value = num2str{Ra, "\n %g');

w_hat = zero_to 368(J2008 elements{9,5)+ (cent_rates{9,5)/3c80)*ta);
app.LongituddelperihelioTextarea.value = num2str{w_hat, ''\n Xg');

L = zero_to_368(J2008_clements(3,6)+ (cemt_rates(s,5)/3c80)%ta);
app.LongitudmediaTextarea.value = num2str{L,'%n %g");

w = zero_to_3sa{w_hat - RA);
app.ArgumentodelperigeoTextarea.value = num2striw,"\n Z2");

M = zero_to 368({L - w_hat));
app.ancmalamediaTextarea. value = num2strim™, "\n %g');

L. ..Algorithm 2.1 (for which M must be in radians)
%E = kepler_E{e, M*deg);

error = 1le-g8;

%...5elect a starting value for E:

s1@ Ml=M*deg;

Fuente: [Autor]
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Apéndice A. Primer Apéndice

Figura A.11: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada
una fecha (continuacion 10)

9132 if {(M1)epi

o113 E=M1+ &/2;

514 else

%15 E=M1- &/2;

916 end

o7 %...Iterate on Equation 3.14 until E is determined to within
518 Z...the error tolerance:

519 ratio = 1;

528 while abs{ratic)} » error

521 ratio = (E - e*sin(E} - M1)/{1 - e¥*cos{E)};

5232 E=E- ratio;

523 end

924 app.Anomalaexcentricakmrextarea.value = num2str{E/deg, \n %2");
926 %...Equaticn 3.18 (convertimg the result to degrees):

527 Ta = zero_toc_3ee...

(2=atan{sart((1 + e}/(1 - e))*tan{E/2]))/deg);

529 app.AncmalaverdaderaTextarea.Value = num2str(Ta, ' \n Zg');

931 Z...Algorithm 4.2 (for which all angles must be im radians):
533 RALl = RA¥deg;

934 incll = incl*deg;

535 Wl = wdeg;

536 TAL = Ta*deg;

538 X...EBquations 4.37 and 4.3& (rp and vp are column vectors):
939 rp = (h*2/mu) * (1/{1 + e*cos{TAL1))) * (cos{TAl)*[1;@8;8] + sin(TAL)*[@;1;8]);
548 vp = (mu/h) #* (-sin{TAa1}*[1;@;8] + (e + cos{TAl))*[@;1;2]);
541 %...Equation 4.39:

543 R3 W = [ cos{ral) sin(RA1) @

943 -5in{R&1) cos(RAl) @

544 e 8 11;

S E Fmirmdes e A A

Fuente: [Autor]

51



Algoritmos computacionales para orbitas de transferencia

Figura A.12: Algoritmo para el calculo de vectores de estado y elementos orbitales dada

una fecha (continuacién 11)

Y a a 11;

ga% %...Equaticn 4.44:
R1_i =[1 a ]
o047 8 cos{incll) sin{incli)
8 -sin{incll) cos{incll)];
049 %...Equaticn 4.41:
58 B3 w = [ cos{wl) sin{wl) @

951 -sin{wl) cos{wl) @
952 2 2 1];
953 %...Equaticon 4.44:

0 p¥ = A3 WOFAL_1'FRI_W';

555 %...Equations 4.46 (r and v are column vectors):
ro= Q_pXFrp;

57 v o= QpXFup;

558 #...Convert r and v into row vectors:

r=r';
Vo= v
61
53 app.vectorposicinkmTextarea.value = num2str{real{r), "\n [Xg e EE1T);
24 app.MagnitudposicinTextarea.value = num2str{norm{real{r}}, '"n %g\n');
app.vectorvelocidadkmsTextarea. Value = num2str{real{v), "\n [%g g 1)
3 app.MagnitudvelocidadTextarea.value = num2strinorm{real({v)), \n Xg'n"};
378 end
71
572 app.DalulianoTextarea.Value = num2str{jd, "\n\n %11.3F'});
o475 end
376 end

Fuente: [Autor]
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Figura B.1: Algoritmo para
planeta 2

SALIDA/DEPARTURE
Pangl o8 entrada Plansta de sallda

Escoger Planeta de sada (g g T |

[ ] s0i-200m
[ Jumw
[ Ju-=
—en
—
Sequndo |:| {0 - &)

Reaultada Plansta de Salida

Vieclor posician del planeta [km ]

Magnitud pasicidn

Veclor velocidad del planeta [kmis]

L]

Mes

Dia

Hara

Minuio

Magnitud velocidad

Wecior velocidad de s nave espacial & la salida [keis]

Magnitud velocidad nave espadal

w-infinita a la salida [kmis]

Magnitud velocidad infinita salids

Tiempa de vuelo

Apéndice B

Segundo Apéndice

el calculo de la trayectoria desde un planeta 1 hasta a un

LLEGADA/ARRIVAL
Panal da enfrada Planets os Negada

Escopger Planeta de llegada [0 iin r |

—

)

Ao
Mes
Dia
Haora X3y
Minuto Ll

Sepundo By

Rasultada Plansta de Liegada

Diiaa Juliana
Verior posicitn del planeta [km ]

Magnitsd posicién

Werior velocidad ded planeta [kmis]

Magnitud velocidad

Wecior velocidad de la nave espacial & b llegada kmis]

Magnitud velocidad nave espacal

w-infinita a la legada [kn's]

T

Fuente: [Autor]

23

Elementos orbitales de la trayectoria de vuslo
Mamantum sngubar [km*2/s]
Excentricidad

RA del nodo ascendente [ # ]
Inclinacian de la ediptica [*]
Argumenin del peribelio [ ]
Anomalia verdadera salida [#]

Anamaliz verdadera legada [°]

Semieje mayor flum]

Prioda [dins]



Algoritmos computacionales para drbitas de transferencia

Figura B.2: Algoritmo para el calculo de la trayectoria desde un

planeta 2 (continuacién 1)

17

global =

U = 13271200680,

global au

au = 149557871;

*d
de

eg = 188/pi;
g = pifise;

45.33167
76.68869
-11.26884
49, 57554
188.55615
112.71584
74.22988
121.721689

17.14175 118.38347

k1288 TABLAS

J28a88_elements = ...

[ 2.38729893 ©.2856385% 7.80487
2.7233319% @.8as77322 3,32471
1.09206811 @.81671822 &, 02885
1.52266231 8.89341233 1,85851
5.28336381 @.84839266 1,3286538
9,53727832 @.25415258 2,48445

19,12126393 @.84716771 2.76886
32, BEE86348 @,2888585587 1,76817
39.48165677 8. 24858766
cent_rates = ...

[ @.00820065 ©.00822527 -23.51
2.02220022 -2.00824938 -2.86
-2, B2E2aeas -2.00023564 -45.594
-2.822e7121 ©.00811982 -25.47
2.02858737 -2.08812538 -4.15
-2.88381522 -2.00836762 &.11
@.88152825 -2.8881915%8 -2.80
-2, B21251%: 2.00822514 -3.84
-2, 82876212 2.0a0254685 11.87

EFIN 128@ TABLAS

-4456,38
-995. 89

-18228.25%

-1l@2g.19
1217.17
-1591.85
-1681.4
-151.25
-37.33

Fuente: [Autor]

o4

77.45645
131.52238
182.247139
3326.04885

14.75385

92.43184
178.96424
44,97135

planeta 1 hasta a un

%...0btain the data for the selected plamet from Table 5.1:

252.25884
181.97972
128 .46435
3E55.45332
34,4438

49,94432
313.23218
Jg4.88882

224, BEETE 233.92881];

573.57
-188. 58
1198.28
1568.78

839.93
-1848 .89

1312.56

-844,43

-132.25

538181528, 29
219654136, B
129597748, 63
53985103.78
18925078.35
4491852, 95
1542547,79
736449, 21
522747.38];



Apéndice B. Segundo Apéndice

Figura B.3: Algoritmo para el calculo de

S DEPARTURE

. .Equation 5.48:
= J&(year, momth, day);

yvearl = str2double{strsplit{app.ascEditrield_2z.value)};
monthl = stradouble{strsplit{app.MesEditField_2.value}};
dayl = str2double{strsplit{app.Dacditrield_2.value)};

hourl = strzdouble(strsplit{app.Horabditrield_z.value}};
minutel = str2double{strsplit{app.MinutoEditField 2.value)};
secondl = str2double{strsplit{app.SegundoEditrield 2.value});

¥pia Julianc salidas

781 = E7*yearl - Ffix{7*{yearl + fix({{momthl + 9)/12))/4)...
+ fix(275*monthl/9) + dayl + 1721813.5;

utl = (hourl + minutel/ed + secondl/36088)/24;

%...Equation 5.47

jdi = je1l + utl;

app.DalulianoTextarea.value = num2str{jdl, "n'n %11.3F");

%Fin dia Juliano

%Ecuacion 5.184a
8l = (jdl - 2451545)/3E525;
%Fin 8.184a

Fuente: [Autor]
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Algoritmos computacionales para orbitas de transferencia

Figura B.4: Algoritmo para el célculo de la trayectoria desde un planeta 1 hasta a un
planeta 2 (continuacién 3)

181 %« ..Convert from AU to km:

182

183 = if{strcep(app.EscogerrlanetadesalidabropDown.value, 'Mercurio'}}

184 al = 12228 _elements(1,1)* au+ cemt_rates({l,1)¥zu*tel;

185 tapp.semiejemayorkmTextaArea.value = num2stria,''wn %g°);
185

187 = el = 12828_elements(1,2)+ cent_rates(1,2)*te1;

188 Xapp.ExcentricidadTextArea.Value = num2strie,'\n %g'};
183

198 hl = sgri{mu*al*(1 - e1"2});

191 Zapp.momertumangularke2sTextarea.value = nuezstri{h);

192

193 = incll = 12882 elements(l,3)+ {cemt_rates(l,2)/3680)181;

194 kapp.InclinacinTextArea.value = numzstri{incl, '\n ¥g");

135

196 RAL = zero_to 2ee(lzeea_elements(l,4)+ (cent_rates(1,4)/3608)%te1);
157 Xapp.RAdelnodoascendenteTextArea.Value = num2str(RA, "\n 22');

1293

199 - w_hatl = zero_to 3e8(12822 elements(l,5)+ (cemt_rates{l,5)/3588)%t81);
288 %app.LongituddelperihelioTextarea.value = num2str{w_hat,'\n Xg');
281

283 L1 = zero_to_3ee{l2eed_elements(l,8)+ {cent_rates(1,5)/368@)*tal);
283 ¥app.LongitudmediaTextarea.value = num2str(L,'\n Hg");

285 = wl = zero_te_3sd{w_hatl - RAa1);

286 %app.AargumentodelperigeoTextarea.value = num2striw, "\n %g'};
288 M1 = zero_to_3ea({{L1 - w_hat1));

289 kapp.AnomalamediaTextarea.value = num2str(M, '\n %2");

218

11 %...Algorithm 2.1 (for which M must be in radians)

132 %E = kepler_E(e, M*deg);

13 = error = 1e-§;

Fuente: [Autor]
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Apéndice B. Segundo Apéndice

Figura B.5: Algoritmo para el célculo de la trayectoria desde un planeta 1 hasta a un
planeta 2 (continuacién 4)

114 %...5elect a starting value for E:
s = M11=M1*deg;
216
17 = if {M11)«pi
pal:] El=M11+ el/2;
219 = else
338 El=M11- &1/2;
221 = end
232 X...Iterate on Equation 3.14 until E is determined to within
223 %...the error tolerance:
224 ratio = 1;
25 = while abs(ratioc} » error
136 ratio = (E1 - e1®*sin{El} - MI11)/(1 - el1¥cos{El})};
127 = El=El- ratic;
end

Xapp.anomalaexcentricakmTextArea. Value = num2str{El/deg, "\n ¥2"'};
E...Equaticn 3.1@ (converting the result to degrees):

- TAl = zero to_3ed...
(2*atan{sgrt{{1 + e1)/{1 - el))*tan(E1/2)}/deg};
¥app.anomalaverdaderaTextArea.value = num2str(TA,'\n %g°);
%...Algorithm 4.2 (for which all angles must be in radians):

I RAll = RAl*deg;

- inclll = incll*deg;
Wll = wi*deg;

2 - TAll = TAl®deg;

%...Equations 4.327 and 4.38 {rp and vp are column vectors)
rpl = {h1~2/mu} * (1/(1 + el®*cos(TAL1l))) * (cos(TAl1l)*[1;8;8] + sin(TAll)*[@;1;8]);

Fuente: [Autor]
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Algoritmos computacionales para orbitas de transferencia

Figura B.6: Algoritmo para el calculo de la trayectoria desde un planeta 1 hasta a un
planeta 2 (continuacion 5)
245 X%...Equations 4.37 and 4.28 (rp and vp are columm vectors):
245 rpl = (h1~2/mu) * (1/{1 + el®cos(TAL11})) *= (cos(TA1l)*[1;8;8] + sin(TAll)*[&;1;8]);
247 wpl = (mufhl) * (-sin{TA11)*[1;8;8] + (el + cos{TAl1l)}*[@;1;8]);
248 %...Equaticn 4.39:
249 R3_Wl = [ ces(RAl1l} sin{RA11) @
58 -sin{RA11) cos(RA11} @
@ a 113

%...Equaticn 4.44:
A1 i1 = [1 @ 2

8 cos{incl11) sin{imcli1)

8 -sin{inclll} cos{inclil}];
%...Equaticn 4.41:
257 R3_wl = [ cos(wll) sin{wll)} @
-zin{wll) cos(wll) @

@ 2 1];
268 %...Equation 4.44:
261 Q pXl = R3_W1'*R1_i1"*R3_wl";

362 Z...Equaticns 4.46 (r and v are column vectors):
263 rl = Q pX1¥rpl;
264 vl = @ _pX1¥vpl;

5 Z...Cconvert r and v intc row vectors:

266 ;ﬁi =ri';

267 vpl = v1';

- app.vectorposicindelplanetakmrextarea. value = nuezstri{real(Rpl), 'n [%g g 1)y
i:l app.MagnitudposicinTextarea.value = num2str{norm{real{Rpl)},"\n %g\n");

Z:f app.vectorvelocidaddelplanetakmsTextarea.value = num2str{real{¥pl), ''n [%g g %2]1');

275 app.MagnitudvelocidadTextArea.value = num2strinorm{real({\vpl)},"'\n ¥gin');

277 elseif(strcmp(app.EscogerPlanetadesalidabropDown.value, "Venus'})
378 al = J2e8a_elements(2,1)* au+ cenmt_rates(2,1)*au*te1;

Fuente: [Autor]
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Apéndice C

Tercer Apéndice

Figura C.1: Algoritmo para el calculo de la trayectoria desde un planeta 1 hasta a un
planeta 2 realizado por el Autor

Ul Figure
SALIDA/DEPARTURE LLEGADA/ARRIVAL
Panel de entrada Planeta de salida Panel de entrada Planeta de llegada
Escoger Planeta de salida | Tigrra - | Escoger Planeta de llegada | varte
Afio [ 1996 (1901 - 2099) Afio (1901 - 2099)

s a-m o & o

a-3n -2

Sequndo [0 | (0-8D) [ Caedar | gginge o o

Resultado Planeta de Salida Resultado Planeta de Liegada Elementos orbitales de la trayectoria de vuelo

DiaJuliano | 2450394.300 Dia Juliano | 2450703 500 Momentum anqular [km2/s] | 484553e+09

Vector posicion del planeta [km ]

Vector posicion del planeta [km ]
‘[1 04994s-08  1.04855e-03 938.331] ‘

| [-2.08320e+07 -2.18404e+08 -4.06287e+06]
5 © 44,8942
Magnitud posicion 1.458244e+08 T AT 2194336408 RA del nodo ascendente [ ® ]

i inacis ipticag®] | 16621
Vector velocidad del planeta [km/s] Vector velocidzd del planeta [ke] Inclinacion de Ia ecliptica [ °]
[r215140 209885 0.000132283] |

[25.0385 0220288 -0.620822) | Argumento del perinelio [*] | 19.8741

Magnitud velocidad | 30.0554 Magnitud velocidad | 25 0472 Anomalia verdadera salida[®] | 340.039

ector velocidad de la nave espacial a la salida [km/s]
(244282 217519 0.845047] |

| Excentricidad | 0.205783

2 a a
Vector velocidad de la nave espacial a la llegada [kmis] Anomalia verdadera llegada [°] | 198.892

[R21s8 -01ss685  -0.457847) |

Magnitud velocidad nave espacial | 32.7427 Magnitud velocidad nave espacial | 22.1636 Semieje mayor [km] | 1.84742e+08
v-infinita a la salida [km/s]
[F2e1322 0795307 0847915 |

v-infinita a |a llegada [kmys] Periodo [dias] 501.254
| [-238049 00236029 0162775) |

3.16513
D I P TR e Magnitud velocidad infinita llegada | 2.88518
Tiempo de vuelo | 309 dias

Fuente: [Autor]
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Algoritmos computacionales para drbitas de transferencia

Figura C.2: Algoritmo para el calculo de la trayectoria desde un planeta 1 hasta a un
planeta 2 estipulado en [8] (a)

Example Mars Global Surveyor

Departure:

Planet: Earth
Year @ 1996
Month @ November

pay : 7
Hour 2
Minute: @
Second: @

Julian day: 2458394.588

Planet pesiticn vecter (km} = [1.245942+38 1.84E55e+28 988.331]
Magnitude = 1.48244¢+88

Planet wvelecity (km/s) = [-21.515 28.9865 2.828132284]
Magnitude = 38.8554

spacecraft velocity (km/s)
Magnitude

[-24.4282 21.7819 2.348849]
32.7427

v-infinity at departure (km/s) = [-2.91321 8.79542 8.947917]

Magnitude = 3.18513
Time of flight = 389 days
Arrival:

Planet: Mars
Year @ 1997
sMonth : September

pay @ 12
Hour : @
Minute: @
Second: @

Julian day: 2458783.588

Fuente: [8]
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Apéndice C. Tercer Apéndice

Figura C.3: Algoritmo para el calculo de la trayectoria desde un planeta 1 hasta a un
planeta 2 estipulado en [8] (b)

Planet positicn vector (km)
Magnitude

Planet wvelocity (km/s)
Magnitude

spacecraft velecity (km/s)
Magnitude

v-infinity at arrival (km/s}
Magnitude

[-2.8832%9e+87 -2.12484e+88 -4.862878+2E]
2.19433+88

[25.8386 -28.228288 -2.628623]
25.8472

[22.1581 -@.1%666 -8.457847]
22,1837

[-2.88842 8.823628 ©.162776]
2.88518

orbital elements of flight trajectory:

angular momentum (km"2/5)
Eccentricity

Right ascensicn of the ascending node (deg)

4.845548+89

8.285785
= 44,5847

Inclinaticn teo the ecliptic {(deg) = 1.8621
argument of perihelion (deg) = 19.9738
True ancmaly at departure (deg) = 348.839
True ancmaly at arrival (deg) = 199. 895

Semimajor axis (km}
prericd (days)

1.84742e+28
581,254

Fuente: [8]
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