
w
w

w
.d

ii.
u

n
ip

d
.it

Corso di Laurea in Ingegneria …

Relazione per la prova finale
Lunar Gateway: Orbita Halo Quasi-

Rettilinea

Tutor universitario: Prof.

Carlo Bettanini Fecia di Cossato

Padova, 21/11/2024

Laureando: Crestan Marco

Università degli Studi di Padova – Dipartimento di Ingegneria Industriale

Corso di Laurea in Ingegneria Aerospaziale



w
w

w
.d

ii.
u

n
ip

d
.it

Corso di Laurea in Ingegneria … 2

INDICE

1. IL PROGRAMMA ARTEMIS

2. IL PROBLEMA DEI TRE CORPI RISTRETTO

CIRCOLARE

3. ORBITE HALO & NRHO

4. SELEZIONE DELL’ORBITA



w
w

w
.d

ii.
u

n
ip

d
.it

Corso di Laurea in Ingegneria … 3

INTRODUZIONE

➢ Artemis I: 
➢ Test del lanciatore SLS (Space Launch System) e della 

navicella Orion 
➢ Artemis II:

➢ Test di volo della navicella Orion con astronauti a bordo
➢ Controllo della strumentazione
➢ Test delle procedure di emergenza

➢ Artemis III:
➢ Inserimento di Orion in un’orbita NRHO
➢ Allunaggio tramite il modulo lunare Starship

➢ Artemis IV: Lunar Gateway
➢ Stazionamento dei primi due moduli della stazione 

spaziale: PPE (Power and Propulsion Element) e HALO 
(Habitation and Logistic Outpost)

➢ Arrivo del secondo modulo abitabile (I-HAB) insieme 
all’equipaggio di Artemis IV

Lunar Gateway concept art

IL PROGRAMMA ARTEMIS
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PROBLEMA DEI TRE CORPI RISTRETTO CIRCOLARE

PREMESSE
Assunzioni:
➢ I due corpi più massivi, detti primari, ruotano intorno al loro 

comune centro di massa lungo orbite circolari
➢ La massa del terzo corpo è trascurabile rispetto alle masse dei 

primari 𝑀1 e 𝑀2

𝑅 = 𝑅1 + 𝑅2 = 1

Parametri di interesse: [2]

➢ Distanza tra le due masse normalizzata:

➢ Energia cinetica:

➢ Potenziale gravitazionale:

➢

𝑇 =
1

2
𝑀3( ሶ𝑥2 + ሶ𝑦2)

𝑉 = −
𝐺𝑀3𝑀1

𝑝1
−
𝐺𝑀3𝑀2

𝑝2

𝜇 =
𝑀2

𝑀1 +𝑀2

[2]
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PROBLEMA DEI TRE CORPI RISTRETTO CIRCOLARE

EQUAZIONI DEL MOTO

Introducendo un sistema di riferimento mobile con origine 
coincidente con il sistema fisso che ruota con velocità angolare 
pari alla velocità di rotazione dei primari, tramite l’equazione di 
Lagrange (1) è possibile esprimere le equazioni del moto (2) in 
funzione del solo parametro 𝜇:

𝑑

𝑑𝑡

𝜕𝐿

𝜕 ሶ𝑞𝑗
−

𝜕𝐿

𝜕𝑞𝑗
= 0

ሷ𝑥 = 2 ሶ𝑦 + 𝑥 −
(1 − 𝜇)(𝑥 + 𝜇)

𝑝1
3 −

𝜇(𝑥 − 1 + 𝜇)

𝑝2
3

ሷ𝑦 = −2 ሶ𝑥 + 𝑦 −
(1 − 𝜇)𝑦

𝑝1
3 −

𝜇𝑦

𝑝2
3

(1)

(2.1)

(2.2)

[2] 

[2] 

[2] 

[2] 
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PROBLEMA DEI TRE CORPI RISTRETTO CIRCOLARE

PUNTI DI LAGRANGE

Punti di equilibrio per il terzo corpo

Nel sistema di riferimento rotante sono statici 

Le velocità e le accelerazioni nelle equazioni del moto risultano nulle: 

𝑦 =
1 − 𝜇 𝑦

𝑝1
3 +

𝜇𝑦

𝑝2
3

𝑥 =
1 − 𝜇 𝑥 + 𝜇

𝑝1
3 +

𝜇 𝑥 − 1 + 𝜇

𝑝2
3

[2] 

[2] 
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PROBLEMA DEI TRE CORPI RISTRETTO CIRCOLARE

CURVE A VELOCITÀ NULLA

Funzione pseudo-potenziale U: 𝑈 =
1

2
𝑥2 + 𝑦2 +

1 − 𝜇

𝑝1
+

𝜇

𝑝2

Equazioni del moto:

ሷ𝑥 − 2 ሶ𝑦 =
𝜕𝑈

𝜕𝑥

ሷ𝑦 + 2 ሶ𝑥 =
𝜕𝑈

𝜕𝑦

Dalle quali si ottiene: 𝑉2 = 2𝑈 − 𝐶

Dove C è una costante detta Integrale di Jacobi e rappresenta l’energia del 
terzo corpo nel sistema di riferimento rotante

Curve a velocità nulla: 2𝑈 = 𝐶

[2] 

[2] 

[2] 
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PROBLEMA DEI TRE CORPI RISTRETTO CIRCOLARE

PERIODICITÀ DELLE ORBITE

Le orbite NRHO sono orbite tridimensionali perciò per studiarne la periodicità occorre introdurre un’equazione che 
ne descriva i moto lungo l’asse z: 

ሷ𝑧 =
𝜕𝑈

𝜕𝑧

Condizione iniziale: 𝑋₀ = 𝑥₀, 0, 𝑧₀, 0, 𝑦ሶ₀, 0 Condizione finale: 𝐹 𝑋 = 𝑦ℎ ሶ𝑥ℎ ሶ𝑧ℎ = 0

Il risultato si trova per iterazione risolvendo la seguente equazione: 𝑋𝑘+1 = 𝑋𝑘 − 𝐽 𝑋𝑘
−1𝐹 𝑋𝑘

𝐽 𝑋 =
𝜕𝐹 𝑋

𝜕𝑋
=

𝜕𝑦ℎ
𝜕𝑥0

𝜕𝑦ℎ
𝜕𝑧0

𝜕𝑦ℎ
𝜕 ሶ𝑦0

𝜕 ሶ𝑥ℎ
𝜕𝑥0

𝜕 ሶ𝑥ℎ
𝜕𝑧0

𝜕 ሶ𝑥ℎ
𝜕 ሶ𝑦0

𝜕 ሶ𝑧ℎ
𝜕𝑥0

𝜕 ሶ𝑧ℎ
𝜕𝑧0

𝜕 ሶ𝑧ℎ
𝜕 ሶ𝑦0

=

𝜑21 𝜑23 𝜑25

𝜑41 𝜑43 𝜑45
𝜑61 𝜑63 𝜑65

𝜑(𝑡, 𝑡₀) : State Transition Matrix [3] 

[3] 

[3] 

[3] 
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PROBLEMA DEI TRE CORPI RISTRETTO CIRCOLARE

STABILITÀ DELLE ORBITE

Un punto in prossimità di un punto di Lagrange si discosta da esso di un valore 𝛿𝑋;

Si dimostra che vale la seguente equazione differenziale: 𝛿𝑋′ = 𝐴 𝛿𝑋

𝐴 =
0 𝐼
𝑈𝑥𝑥 𝛺

𝛺 =
0 1 0
−1 0 0
0 0 0

Dato che la STM risolve tale sistema è possibile calcolarne i componenti 
risolvendo il seguente sistema:

𝜑′(𝑡, 𝑡₀) = 𝐴(𝑡)(𝑡, 𝑡₀)

𝜑′(𝑡₀, 𝑡₀) = 𝐼

Per determinare la stabilità di un’orbita 
occorre calcolare gli autovalori della STM al 
passare di un periodo orbitale T 

Indice di stabilità: 𝜈𝑖 =
1

2
𝜆𝑖 +

1

𝜆𝑖

Le orbite stabili possiedono un indice di 
stabilità minore o uguale di uno

[3] 

[3] 

[3] 

[4] 
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ORBITE HALO & NRHO

Famiglie di orbite Halo settentrionali intorno ai punti 
di librazione L1 ed L2. [5] 

Il grafico sottostante mette in correlazione
l’indice di stabilità con il raggio al perilunio delle
orbite Halo:

➢ L2 NRHO: 1850km ≤ 𝑟𝑝 ≤ 17.350km

➢ L1 NRHO: 900km ≤ 𝑟𝑝 ≤ 19.000km

[6] 
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MODELLO AD N-CORPI E ANGOLO DELLA LINEA DEGLI APSIDI

ORBITE HALO E NRHO

[7] [7] 
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SELEZIONE DELL’ORBITA

Tipologie di orbite prese in considerazione:

➢ Low Lunar Orbit (LLO)

➢ Elliptical Lunar Orbit (ELO)

➢ L2 Southern NRHO

➢ L2 Halo

➢ Distant Retrograde Orbit (DRO)
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SELEZIONE DELL’ORBITA

ACCESSO DA TERRA

Dati relativi alla navicella Orion: ➢ Peso: 25 tonnellate
➢ Quantità di propellente: 8 tonnellate

∆𝑉 = 1.250 𝑚/𝑠

➢ LLO:  ∆𝑉 = 900 𝑚/𝑠 (manovra di inserimento)

➢ ELO: ∆𝑉 = 940/1270 𝑚/𝑠

[11] [10] 

[10] 
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SELEZIONE DELL’ORBITA

ACCESSO ALLA SUPERFICIE LUNARE

Per valutare i costi di accesso alla superficie lunare si individuano i costi di trasferimento ad una LLO polare 

➢ Si assume che i trasferimenti 
avvengano tramite manovre 
Hohmann

➢ ∆𝑉𝑃𝐶 = 2𝑣 sin
∆𝑖

2

Dati relativi a diverse NRHO:

[10] 

[11] 
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SELEZIONE DELL’ORBITA

MANTENIMENTO DELL’ORBITA

COSTI DI MANTENIMENTO

Quantità di propellente necessaria a
mantenere il satellite lungo la
traiettoria desiderata

Dipende dalla stabilità dell’orbita

➢ LLO: ∆𝑉 = 50/100 m/s l’anno
➢ ELO: ∆𝑉 = 300 m/s l’anno
➢ L2 HALO: ∆𝑉 = 5/50 m/s l’anno
➢ NRHO: ∆V < 5 m/s l’anno
➢ DRO: ∆𝑉 = 0 m/s l’anno

VALUTAZIONE DELLE TELECOMUNICAZIONI

SISTEMA DI CONTROLLO TERMICO

➢ LLO: oscurata al 50%
➢ ELO: frequentemente oscurata
➢ L2 HALO:  non oscurata
➢ NRHO: non oscurata
➢ DRO: raramente oscurata

[10] [10] 

[10] 

[7] 
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SELEZIONE DELL’ORBITA

ECLISSI

Al fine di evitare e eclissi causate dall’ombra della Terra e della Luna la risonanza sinodica con il periodo di 
rivoluzione lunare diventa un fattore molto favorevole:

Orbita NRHO in risonanza sinodica 4:1, in grigio 
viene evidenziata l’ombra proiettata dalla Luna. [7] 

Orbita NRHO in risonanza sinodica 9:2, in grigio 
viene evidenziata l’ombra proiettata dalla Luna, 
mentre in rosso i periodi di eclissi. [7] 
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CONCLUSIONI

In questa presentazione si è voluto studiare le orbite NRHO in tutti i loro aspetti

A partire dal problema dei tre corpi ristretto circolare è stato possibile costruire diverse famiglie di orbite situate 
nello spazio cis-lunare. 
Gli obiettivi della nuova era dell’esplorazione spaziale (la costituzione di un avamposto sulla Luna ed il 
raggiungimento di Marte) richiedono lo sfruttamento di un’orbita di stazionamento stabile che permetta di 
compiere missioni umane e robotiche di lunga durata in questo ambiente ostile. 
In seguito a quest’analisi l’orbita designata ad ospitare il Lunar Gateway è proprio una NRHO in risonanza 
sinodica 9:2 con il periodo di rivoluzione lunare. Quest’orbita offre numerosi vantaggi:
➢ Costi di trasferimento dalla Terra e vero la Luna contenuti
➢ Costi di mantenimento orbitale ridotti
➢ Link per le telecomunicazioni affidabile e costante
➢ Possibilità di utilizzare sistemi di controllo termico passivo
➢ Minimizzazione dei periodi di eclissi dovuti alla Terra e alla Luna
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