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La Near Rectilinear Halo Orbit (NRHO) è uno dei protagonisti del programma Artemis. 
Questo progetto mira a costruire una stazione abitabile orbitante intorno alla Luna, la 
quale verrà utilizzata per scopi scientifici e come punto di partenza per missioni verso 
Marte. La sostenibilità di tale programma è data dalla NRHO, la quale garantisce vari 
vantaggi rispetto ad altre orbite lunari, come, ad esempio, stabilità ed economicità nei 
trasferimenti in termini di propellente.

A seguito della definizione del sistema d’interesse Terra-Luna e del Problema Ristretto 
dei Tre Corpi (CR3BP), verrà analizzata l’operatività della NRHO nella sua interezza, 
facendo particolare attenzione a soluzioni per aumentarne l’efficienza. Nel dettaglio 
saranno studiate manovre per giungere in NRHO, station keeping, phasing e 
trasferimento verso (e dalla) Low Lunar Orbit (LLO).
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Nel CR3BP un oggetto di massa trascurabile è influenzato simultaneamente dalla Terra e dalla 
Luna. In questo sistema emergono cinque punti di Lagrange (L1-L5), dove le forze gravitazionali 
delle due masse maggiori, combinate con la forza centrifuga del sistema rotante, si bilanciano. 

Credits [1]
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È stata scelta un’orbita NRHO della famiglia L2 per vari motivi: migliore visibilità del lato 
nascosto della Luna per le comunicazioni e migliori caratteristiche di stabilità portando a minori 
requisiti di manutenzione dell’orbita in termini di propellente e delta-V.
Inoltre è stata scelta una NRHO della famiglia meridionale. Questo perché offre minori requisiti di 
delta-V e propellente per il ritorno di Orion dalla NRHO, inoltre ha come vantaggio una copertura 
di comunicazione molto buona con la superficie per i siti vicino al polo sud lunare.

Indice di stabilità:

Credits [10]
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• Le orbite LLO offrono 
alte risoluzioni per la 
raccolta immagini e 
facile discesa sul suolo 
lunare, ma richiedono 
alto station keeping e la 
copertura comunicativa 
è discontinua.

• Le orbite DRO hanno 
elevata flessibilità per 
missioni logistiche e 
possono essere 
utilizzate come orbite 
parcheggio ma 
richiedono un alto ∆� per l’accesso alla 
superficie e le 
comunicazioni non 
sono ottimali.

• Le orbite NRHO portano diversi vantaggi al Lunar Gateway: trasferimenti dalla 
Terra economici, possibilità di trasferimenti a basso costo dalla NRHO ad altre 
orbite nello spazio cislunare, possibilità di utilizzarla per missioni 
interplanetarie, comportamento quasi stabile, orientazione continua verso la 
Terra che consente una comunicazione ininterrotta, facile accesso alla superficie 
lunare con tempi di volo brevi, il veicolo spaziale può essere fasato nell’orbita 
per evitare eclissi dovute all’ombra della Terra, ma, con una risonanza 9:2, 
evitano completamente le eclissi prolungate.
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Di seguito è riportato un programma in Python al fine di calcolare il delta-V di inserimento per una LLO, una DRO e una NRHO:
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Questo metodo inietta la navicella in un’orbita ellittica 
lunga dopo il Power Lunar Swing-By. La navicella 
attende finché il piano orbitale non coincide con l’NRHO 
e poi viene iniettata nell’NRHO con una piccola quantità 
di delta-V al perilunio. 

Lo studio [13] mostra che il PRM può essere progettato 
sotto le condizioni analitiche della piena efemeride 
DE440; è, quindi, indipendente dall’epoca e può essere 
utilizzato per progettare traiettorie di trasferimento con 
tutti i tempi di rendezvous. 

Credits [13], [14]
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Il PRM collega l’orbita lunare alla NRHO, ma un semiasse maggiore richiede più rivoluzioni e può far scendere θ sotto 0°, rendendo impossibile 
il collegamento diretto. L’EPRM risolve il problema orbitando in un’ellisse lunare per oltre due settimane, ottimizzando ΔV e periodi di 
transizione per connettersi efficacemente all’NRHO.

2)

1) 3)

4)

Credits [14]
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• Perturbazione del terzo corpo dovuta all’attrazione gravitazionale della Terra e del Sole: 

• Armonica del Selenopotenziale:

 L’X-Axis Crossing Control è 
una tecnica di controllo orbitale 
che mantiene la velocità lungo 
l’asse x (��) al valore nominale 
durante l’attraversamento del 
piano x=0, solitamente vicino al 
perilunio. La correzione viene 
effettuata con una manovra 
impulsiva al perilunio, punto 
favorevole per controllare ��. 
Ogni manovra è progettata per 
riportare il satellite al valore 
corretto di �� dopo circa 6,5 
orbite; se non è possibile, 
l’orizzonte di targeting viene 
ridotto progressivamente.

 Il CGT Targeting sfrutta le proprietà 
locali del flusso dinamico per 
individuare le direzioni in cui le 
perturbazioni si amplificano o si 
riducono nello spazio delle fasi, 
scegliendo così la direzione più 
efficace del delta-V. La manovra 
mira a minimizzare l’errore rispetto 
al target con un delta-V fissato, 
regolabile in magnitudine per 
estendere la regione raggiungibile. 
Rispetto all’X-Axis Crossing 
Control, offre un miglior 
contenimento dell’errore in 
condizioni dinamiche sfavorevoli, a 
fronte di maggiori costi 
computazionali.

Credits [9], [10]
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’X

Il metodo X-Axis Crossing Control agisce sulla velocità �� ​ al passaggio per x=0, imponendo �� ​ entro una tolleranza 
prefissata. Questa tecnica (<��-only targeting=), con manovre a TA=180°, stabilizza l’orbita ma non controlla la fase 
temporale.
Per vincolare anche il tempo di passaggio al perigeo (��) si introduce la strategia <�� + �� targeting=, che sincronizza 
la fase orbitale con manovre più costose, tipicamente a TA=160° o 200°.
Infine, per ridurre le oscillazioni residue trasversali dovute a perturbazioni, si aggiunge un terzo vincolo sulla 
coordinata y al passaggio per x=0: la strategia <�� + �� + � targeting=, che migliora il recupero post-perturbazione ma 
richiede il delta-V maggiore.

Credits [11]
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 Trasferimento a due impulsi: si basa sul trasferimento 
di Lambert, il quale si appoggia all’omonimo problema 
(problema di Lambert): 

 Trasferimento a bassa energia con tre impulsi: sfrutta le 
strutture dinamiche del sistema Terra-Luna, più 
precisamente i manifold stabili (che convergono 
naturalmente verso un’orbita periodica) e instabili (che si 
allontanano naturalmente da un’orbita periodica), per 
eseguire phasing a basso consumo energetico utilizzando 
tre impulsi: il primo in uscita dalla NRHO lungo un 
manifold instabile, il secondo come manovra di 
correzione nel tratto intermedio e il terzo come 
inserimento nella NRHO target tramite un manifold
stabile. 

Questo trasferimento consiste nel calcolare una 
traiettoria ellittica che collega due punti (uno di 
partenza e uno di arrivo) in un dato tempo, 
restituendone le manovre impulsive necessarie per 
immettersi e uscire dalla traiettoria di trasferimento.

Credits [12]
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 Orbite target con ascensione retta del nodo ascendente 
(RAAN) libera, in cui viene sfruttata una tecnica di 
ottimizzazione globale basata su un algoritmo euristico 
per ottenere il minimo consumo e vengono considerate 
diverse inclinazioni dell’orbita target.

 Orbite target con RAAN specificata, in cui sono proposte 
due tecniche distinte: trasferimento basato sul raffinamento 
locale di una soluzione del problema di Lambert e un 
approccio puramente euristico. È considerata solo la prima 
tecnica in quanto offre costi computazionali ridotti per 
giungere a risultati simili, a tratti analoghi, rispetto quelli 
dell’altra tecnica. 

Credits [9]

È interessante notare che le traiettorie associate al delta-V totale più 
basso mostrano un cambiamento di direzione ridotto dopo il primo 
cambio di velocità. D’altra parte, i valori più elevati del delta-V 
totale sono associati ad un significativo cambiamento del piano 
orbitale. Per finire, si nota che l’iniezione in orbita avviene sempre 
all’emisfero nord. 

Si può notare dal grafico che il delta-V totale cala all’aumentare 
dell’inclinazione. Pertanto i trasferimenti verso LLO polari o quasi 
polari richiedono un minor cambiamento del piano orbitale e, di 
conseguenza, un consumo di carburante ridotto. 
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Il metodo, che sfrutta anch’esso il problema di Lambert, può essere riassunto in due step: inizialmente si sceglie un 
punto di partenza e uno d’arrivo, poi si determina, con un primo tentativo, la velocità di partenza dalla LLO e, 
successivamente, si applica una correzione differenziale di propagazione al fine di correggere la velocità iniziale trovata 
in precedenza; questa correzione si basa sulle condizioni al contorno finali, in modo tale da far si che il veicolo spaziale 
arrivi a destinazione con un errore accettabile. 

Credits [20]
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La tesi esplora la dinamica orbitale della Near Rectilinear Halo Orbit (NRHO), scelta per accogliere il Lunar Gateway 
nel programma Artemis. 

Dopo aver fornito un contesto sull'esplorazione lunare e un confronto con altre orbite (come LLO e DRO), si 
approfondisce la NRHO, mettendo in luce i suoi vantaggi per il Gateway. 

La parte centrale si concentra su simulazioni numeriche per calcolare il delta-V e i tempi di trasferimento da LEO a 
NRHO, insieme a studi su station keeping, fasi orbitali e trasferimenti con LLO. 

In conclusione, si evidenzia come l'adozione della NRHO rappresenti una scelta strategica e ottimale per rafforzare la 
presenza umana nello spazio cislunare.
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