3
Mouvement eiliptique

* Exercice d’application

T_D__ FL);. Zcﬁte

: E#erciccz.:‘ Um. mgcnemmemk s MW‘O\—Q&_

Do M ool s (xkAanAz woame;
m\\,eklwm,] MNE.Q:.&WW\/}«QA .
' - dos ’r’b’ ol s, 2,';'(‘\'1_ '-:e'vx-’rmgﬂu:v

| m#LmWQMW%wMLWMJJQ&

WMZ mw Co. eb)

- "'>:<i'.

£ . $fcs |

§ - X . y

P 1 (%*M&QW) hligmiod
8 DE @ oo G- N .
s8ysgf€2 SS -
SN 2 et ot T
=E 9 O = w o .

g: E*mﬁgg § = WML ag W‘v_\m—c\&»\

S"u gﬁ §§'§ ' 0(\,‘_‘;/)—& r)@wm /h‘.ﬁl—b s~ O

Birel )
fm/wwﬁ.n.&B
J_._(;L
de
= dlw
&
»r
T
|}
Q
A
E

Lty
Up ; (
= A
3
84
\
)
23
3

0 3

— ~ . oSlsradcale

‘? ji 5o : A) PMMQ,V-Q_Q_GJA/\ Are da o Ko

3 X LN . ?

J: ;_, l; Wr\lnp/ﬁ—t‘w M‘Qf\l—l

3 3 BUEN _

3 J) 0 Mw,&w_mm,&

R S ik da 1.7

c,é § 2) Wﬁm i’w M,LM& é&d}(‘n]

3 %. A il |

/%a\aa/cv«x-m&-&: e

3) Dw,«,@é &W&Hlb«g&mﬁm
ALQA,\MQ,Q,M_ MQAM&W&/U‘D ALQQ.



’

COPIE AUTORISEE

p)

Distance de plus courte approche d’un météore
Un météore de masse m , négligeable devant la
masse My de la Terre, arrive de linfini avec la
vitesse ¥, par rapport & la Terre. Son parametre
d’impact est OH =-b-(doc. 10). Calculer sa dis-
tance rmin de plus courte approche de la Terre, en

- fonctionde vo, b, My, G constante de gravita-
tion et Ry rayon de la Terre.

D)

=Y

" “Caractéristiques d*un sate'lliAteAelliptiq'ué. :
Le premier satellite artificiel avait son apogée a une
altitude h =327km et son périgée @ hp=180km.

1) Déterminer les caractéristiques géométriques
(a,b,c,e et p) de satrajectoire, sachant que le
rayon terrestre est Rr=6370km.

2) L’intensité du champ de gravitation au sol étant
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Doc. 10. Le météore arrive de My a Uinfini avec la

PARLECFC,
H-prepo wmiea -2

de go=981m.s2, en déduire sa pétiode T de
révolution. : : :

vitesse U et le paramétre d’impact OH=b.

Voyage interplanétaire de la Terre a Mars

Pour envoyer un vaisseau spatial vers une autre plandte, Mars dans cet exercice, on le place au préalable
sur une orbite (dite de parking) autour de la Terre. Un moteur auxiliaire lui fournit alors I’énergie néces-
saire pour le placer sur I'orbite interplanétaire ; le moment adéquat du transfert dépendant des positions
relatives de la Terre et de la plandte de destination. On suppose que la Terre et Mars décrivent des orbites
circulaires autour du soleil, de rayons respectifs Ry =1UA et Ry =152 UA (on rappelle que
1 UA = 150.106 km), situées dans le méme plan (plan de I’écliptique), leurs vitesses respectives étant
u =298 km.s™! et z,=24,2 km.s™. Lorbite de transfert (dite « orbite de Hohman » du nom de I’as-
tronome qui I’a étudié le premier) est une ellipse tangente 2 ’orbite de la Terre au départ et 2 I'orbite de
Mars a I'arrivée. Le départ du vaisseau a lieu quand il se trouve sur la face sombre de la Terre (point D),
la vitesse du vaisseau sur son orbite de parking et celle de la Terre sur son orbite autour du Soleil étant de
méme sens. La position de Mars coincide avec celle du vaisseau 2 I’arrivée de celui-ci (point A).

On suppose que le vaisseau n’est soumis qu’a I’at-
traction gravitationnelle du Soleil (on néglige celle
de la Terre), que le rayon de I’ orbite de parking est
négligeable devant la distance Terre-Soleil et que
la vitesse du vaisseau dans le référentiel héliocen-
trique au départ est la méme que celle de la Terre
sur son orbite autour du Soleil.

1) Calculer la vitesse »;, du vaisseau en D sur
’ellipse de Hohman. En déduire la variation de
vitesse du vaisseau et I’énergie que doivent fournir
les moteurs. '

2) Calculer la vitesse v, du vaisseau en A sur
I’ellipse de Hohman. En déduire la variation de
vitesse du vaisseau et I'énergie que doivent fournir
les moteurs. Commenter.

3) Calculer la durée du transfert.

4) Quelle était la position de Mars sur son orbite au départ du vaisseau pour que la rencontre soit pos-
sible ? On donnera la valeur de 'angle (ST, , SM, ) , od T, et M, désigne les positions de la Terre et
de Mars a I’instant ol part le vaisseau. :
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