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Prepare	
  a	
  coordinated	
  response	
  protocol	
  to	
  an	
  impact	
  
threat	
  scenario	
  
	
  
§  Criteria	
  and	
  thresholds	
  for	
  impact	
  response	
  ac?ons	
  
§  Mi?ga?on	
  mission	
  types/technologies	
  to	
  be	
  

considered	
  
§  Mapping	
  of	
  threat	
  scenarios	
  to	
  mission	
  types	
  
§  Reference	
  missions	
  for	
  different	
  NEO	
  threat	
  

scenarios	
  
§  A	
  plan	
  for	
  ac?on	
  in	
  case	
  of	
  a	
  credible	
  threat	
  
§  Communica?on	
  guidelines	
  in	
  case	
  of	
  a	
  credible	
  

threat	
  
§  Roadmap	
  for	
  future	
  work	
  on	
  planetary	
  defence	
  
§  Criteria	
  for	
  deflec?on	
  targe?ng	
  
§  Toolbox	
  for	
  a	
  characterisa?on	
  payload	
  

Space	
  Mission	
  Planning	
  Advisory	
  Group	
  (SMPAG)	
  

Tunguska,	
  Siberia	
  (1908),	
  
fla:ening	
  2000	
  km2	
  of	
  
forest,	
  50-­‐70	
  m	
  asteroid	
  

Chelyabinsk,	
  Russia	
  (2013),	
  
17-­‐30	
  m	
  diameter	
  asteroid	
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§  Define	
  a	
  number	
  of	
  typical	
  Near	
  Earth	
  Objects	
  (NEOs)	
  threat	
  cases	
  (based	
  on	
  
?me	
  to	
  closest	
  approach,	
  material	
  characteris?cs,	
  dynamical	
  proper?es)	
  

§  Set	
  of	
  reference	
  mission	
  iden?fied	
  (e.g.	
  mass;	
  orbit;	
  ?me-­‐to-­‐closest-­‐approach)	
  
and	
  evaluated	
  in	
  accordance	
  with	
  criteria	
  defined	
  (e.g.	
  ?me	
  between	
  the	
  
impact	
  alert	
  and	
  the	
  launch	
  window	
  opening,	
  etc).	
  

§  Sensi?vity	
  analysis	
  on	
  accuracy	
  of	
  orbit	
  determina?on	
  
§  Robust	
  control	
  on	
  the	
  magnitude	
  and	
  direc?on	
  of	
  the	
  imparted	
  delta-­‐velocity,	
  

centre	
  of	
  impact	
  point	
  
§  For	
  each	
  reference	
  mission	
  inves?gate	
  poli?cal	
  and	
  financial	
  implica?ons	
  and	
  

constraints	
  in	
  the	
  risk	
  mi?ga?on	
  analysis	
  
§  Considering	
  several	
  deflec?on	
  strategies	
  

Reference	
  missions	
  for	
  different	
  threat	
  scenarios	
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§  Different	
  NEO	
  threat	
  cases	
  analysed	
  to	
  iden?fy	
  a	
  restricted	
  number	
  of	
  
scenarios,	
  to	
  be	
  adopted	
  as	
  reference	
  use-­‐cases	
  for	
  the	
  mission	
  defini?on.	
  
•  Dimensions	
  of	
  NEO	
  
•  Type	
  of	
  orbit	
  (direct-­‐impact,	
  resonant,	
  …)	
  
•  Time	
  to	
  closest	
  approach	
  
•  Amount	
  of	
  available	
  informa?on	
  
•  Representa?veness	
  of	
  known	
  NEOs	
  popula?on	
  

§  To	
  guarantee	
  the	
  representa?veness	
  of	
  the	
  scenarios	
  a	
  “reverse	
  approach”	
  has	
  
been	
  adopted	
  through	
  “adjustments”	
  of	
  representa?ve	
  real	
  NEO	
  cases	
  to	
  fulfil	
  
all	
  desired	
  characteris?cs	
  

Criteria	
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§  Adopted	
  NEOs	
  classifica?on:	
  
•  Small-­‐size	
  NEOs:	
   	
   	
  ~10	
  m	
  equivalent	
  diameter	
  
•  Medium-­‐size	
  NEOs:	
   	
  ~100÷200	
  m	
  equivalent	
  diameter	
  
•  Large-­‐size	
  NEOs:	
   	
   	
  ~1000÷2000	
  m	
  equivalent	
  diameter	
  

Synthe?c	
  case	
  

Reference	
  diameter	
   100	
  m 
Magnitude	
   21÷20	
  
Mean	
  density	
   2600	
  kg/m3	
  
Es/mated	
  Total	
  Mass	
   1.3614	
  x	
  109	
  kg	
  
Detec/on	
  Time	
   2085	
  
Expected	
  Impact	
  Time	
   2095	
  
Type	
  of	
  impact	
   Direct	
  hit	
  
Orbital	
  parameters	
   as	
  2010RF12	
  

Reference	
  diameter	
   1000	
  m 
Magnitude	
   17÷18	
  
Mean	
  density	
   2600	
  kg/m3	
  
Es/mated	
  Total	
  Mass	
   1.3614	
  x	
  1012	
  kg	
  
Detec/on	
  Time	
   2085	
  
Expected	
  Impact	
  Time	
   2020	
  
Type	
  of	
  impact	
   Resonant	
  hit	
  
Orbital	
  parameters	
   as	
  2010RF12	
  

Scenario	
  A:	
  Direct	
  hit	
  scenario	
   Scenario	
  B:	
  Resonant	
  hit	
  scenario	
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§  2010	
  RF12	
  is	
  a	
  small	
  Near	
  Earth	
  Asteroid;	
  its	
  absolute	
  magnitude	
  H	
  is	
  28.4	
  
corresponding	
  to	
  a	
  diameter	
  between	
  5	
  m	
  and	
  12	
  m	
  

§  Currently	
  it	
  has	
  the	
  highest	
  probability	
  of	
  hijng	
  the	
  Earth:	
  in	
  both	
  the	
  risk	
  
pages	
  of	
  NEODyS	
  and	
  of	
  Sentry	
  the	
  impact	
  probability	
  is	
  es?mated	
  to	
  be	
  
around	
  6%	
  for	
  an	
  impact	
  on	
  6	
  September	
  2095	
  

§  The	
  energy	
  liberated	
  by	
  such	
  an	
  impact	
  will	
  be	
  of	
  the	
  order	
  of	
  the	
  energy	
  of	
  the	
  
Hiroshima	
  bomb	
  

§  2010	
  RF12	
  was	
  discovered	
  on	
  5	
  September	
  2010,	
  and	
  observed	
  for	
  3	
  days,	
  un?l	
  
8	
  September,	
  during	
  a	
  close	
  encounter	
  with	
  the	
  Earth	
  that	
  brought	
  it,	
  on	
  8	
  
September,	
  within	
  79	
  400	
  km	
  from	
  the	
  centre	
  of	
  the	
  Earth	
  

2010	
  RF12	
  

Ø  h:p://newton.dm.unipi.it/neodys/index.php?pc=1.1.2&n=2010RF12	
  
Ø  h:p://neo.jpl.nasa.gov/risk/2010rf12.html	
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§  Near	
  Earth	
  Asteroids	
  (NEAs)	
  move	
  on	
  a	
  
wide	
  variety	
  of	
  orbits;	
  no	
  par?cular	
  
choice	
  can	
  be	
  considered	
  representa?ve	
  
of	
  the	
  whole	
  popula?on	
  

§  2010	
  RF12	
  will	
  lead	
  to	
  either	
  an	
  impact	
  
the	
  Earth,	
  or	
  a	
  very	
  close	
  encounter	
  with	
  
it,	
  at	
  the	
  end	
  of	
  the	
  current	
  century	
  

§  It	
  can	
  be	
  considered	
  a	
  “realis?c"	
  
impactor	
  orbit,	
  and	
  is	
  as	
  good	
  candidate	
  
for	
  tes?ng	
  and	
  preparing	
  the	
  simula?on	
  
tools	
  

2010	
  RF12	
  

Eccentricity	
  

Semi	
  major	
  axis	
  	
  [AU]	
  
In
cl
in
a?

on
	
  [d

eg
]	
  

Theore&cal  NEO  distribu&on,  
probability  density  in  a,  e,  i


Ø  Sanchez,	
  Colombo,	
  “Impact	
  Hazard	
  
Protec?on	
  Efficiency	
  by	
  a	
  Small	
  Kine?c	
  
Impactor”,	
  JSR	
  2013	
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Direct	
  hit	
  scenario	
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Expected	
  impact	
  ?me	
  2095	
  
Asteroid	
  detected	
  10	
  year	
  in	
  advance	
  
	
  

The	
  design	
  parameters	
  for	
  the	
  deflec?on	
  mission	
  
	
  
	
  
ToF:	
   	
   	
  ?me	
  of	
  flight	
  for	
  the	
  interplanetary	
  trajectory	
  
Δv0,	
  α0,	
  δ0	
  : 	
  magnitude,	
  in-­‐plane	
  and	
  out-­‐of-­‐plane	
  angles	
  of	
  the	
  of	
  the	
  delta	
  
velocity	
  at	
  departure	
  from	
  Earth,	
  with	
  respect	
  to	
  the	
  heliocentric	
  velocity	
  
msc0: 	
   	
  wet	
  mass	
  of	
  the	
  spacecray	
  at	
  launch	
  
ηt0,	
  ηDSM: 	
  ?ming	
  of	
  departure	
  and	
  deep	
  space	
  manoeuvre	
  
	
  

Problem	
  formula?on	
  

0,min 10 yearsMOIDt t= −

Earth  and  NEA  trajectory


0 0 0 0 / 0t DSM s cx ToF v mη η α δ⎡ ⎤= Δ⎣ ⎦
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Minimise	
  spacecray	
  mass	
  at	
  launch	
  (i.e.	
  cost	
  of	
  the	
  mission)	
  
Maximise	
  radius	
  of	
  the	
  perigee	
  at	
  the	
  hyperbolic	
  passage	
  of	
  the	
  asteroid	
  from	
  
Earth	
  during	
  the	
  close	
  approach	
  of	
  2095.	
  
	
  
	
  
Deflec?on	
  manoeuvre	
  
	
  
	
  

•  Gauss	
  equa?ons,	
  rela?ve	
  mo?on	
  equa?ons,	
  gravita?onal	
  focussing	
  factor	
  
•  Deflec?on	
  measured	
  on	
  the	
  b-­‐plane	
  

Problem	
  formula?on	
  

0sc pJ m r⎡ ⎤= Δ⎣ ⎦

( ) ( ),
/

,

sc d
NEA d s c d

NEA sc d

m
v t v t

m m
δ β= Δ

+

Ø  Vasile,	
  Colombo,	
  “Op?mal	
  Impact	
  Strategies	
  for	
  Asteroid	
  Deflec?on”,	
  JGCD	
  2008	
  

( ) ( )impact impact , d dt t t tδ δ⎡ ⎤≈ ⎣ ⎦r Φ v
2

*2
4 2pr b
v v
µ µ⊕ ⊕

∞ ∞

= + −
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Sample  of  deflec&on  trajectories
 Direc&on  of  the  deflec&on  manoeuvre  
applied  to  the  asteroid
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SpacecraA  ini&al  mass  vs  propellant  
mass  ra&o


SpacecraA  ini&al  mass  as  func&on  of  the  
achievable  deflec&on  at  the  MOID
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Probability	
  of	
  a	
  deflec?on	
  system	
  to	
  deflect	
  a	
  generic	
  impact	
  threat	
  

Type	
  of	
  event	
   Approximate	
  range	
  of	
  
impact	
  energies	
  (MT)	
  

Approximate	
  range	
  
size	
  of	
  impactor	
  

Rela/ve	
  event	
  
frequency	
  

Airburst	
   1	
  to	
  10	
  MT	
   15	
  to	
  75	
  m	
   ~177,000	
  of	
  200,000	
  
Local	
  Scale	
   10	
  to	
  100	
  MT	
   30	
  to	
  170	
  m	
   ~20,000	
  of	
  200,000	
  

Regional	
  Scale	
   100	
  to	
  1,000	
  MT	
   70	
  to	
  360	
  m	
   ~2400	
  of	
  200,000	
  
Con/nental	
  

Scale	
  
1,000	
  MT	
  to	
  20,000	
  MT	
   150	
  m	
  to	
  1	
  km	
   ~600	
  of	
  200,000	
  

Global	
   20,000	
  MT	
  to	
  10,000,000	
  MT	
   400	
  m	
  to	
  8	
  km	
   ~100	
  of	
  200,000	
  
Mass	
  Ex/nc/on	
   Above	
  10,000,000	
  MT	
   >3.5	
  km	
   ~1	
  of	
  200,000	
  

Impact	
  hazard	
  categories	
  Seriousness	
  of	
  an	
  impact	
  
based	
  on	
  the	
  impact	
  energy	
  

Combina?on	
  of	
  
rela?ve	
  frequency	
  
of	
  impact	
  and	
  size	
  

Ø  Sanchez,	
  Colombo,	
  “Impact	
  Hazard	
  Protec?on	
  Efficiency	
  by	
  a	
  Small	
  Kine?c	
  Impactor”,	
  JSR	
  2013	
  

Type	
  of	
  event	
   Warning	
  /me	
  	
  
20	
  year	
   15	
  years	
   10	
  years	
   5	
  years	
   2.5	
  years	
  

Airburst	
   99.4%	
   99.0%	
   98.1%	
   88.8%	
   26.9%	
  
Local	
  Damage	
   92.5%	
   88.3%	
   80.7%	
   51.4%	
   9%	
  

Regional	
  Damage	
   43.0%	
   31.7%	
   22.8%	
   9.5%	
   0.6%	
  
Con/nental	
  Damage	
   3.9%	
   1.8%	
   0.6%	
   0.03%	
   0%	
  

Global	
  Damage	
   0%	
   0%	
   0%	
   0%	
   0%	
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Direct	
  hit	
  scenario	
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§  The	
  spacecray	
  shall	
  be	
  able	
  to	
  perform	
  autonomously	
  the	
  naviga?on	
  toward	
  
the	
  asteroid	
  and	
  the	
  final	
  targe?ng	
  of	
  the	
  impact	
  point	
  by	
  use	
  of	
  OBC	
  and	
  high	
  
resolu?on	
  images;	
  	
  

§  The	
  spacecray	
  shall	
  be	
  able	
  to	
  operate	
  at	
  a	
  maximum	
  distance	
  of	
  1.5	
  AU	
  from	
  
the	
  Sun	
  and	
  to	
  communicate	
  with	
  Earth	
  at	
  a	
  maximum	
  distance	
  of	
  2	
  AU;	
  

§  Low	
  cost	
  technologies	
  with	
  a	
  TRL	
  ≥	
  7	
  shall	
  be	
  adopted	
  for	
  the	
  spacecray	
  design	
  
and	
  integra?on	
  to	
  reduce	
  the	
  ?me	
  required	
  by	
  the	
  spacecray	
  development	
  
phase	
  

§  The	
  spacecray	
  shall	
  be	
  configured	
  in	
  order	
  to	
  assure	
  a	
  high	
  level	
  of	
  AOC	
  
performances,	
  mainly	
  in	
  the	
  targe?ng	
  and	
  approaching	
  phase	
  

Requirements	
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System	
  design	
  

§  Payload:	
  instruments	
  devoted	
  to	
  the	
  
asteroid	
  imaging	
  and	
  the	
  op?cal	
  S/C	
  
naviga?on	
  

§  Real-­‐?me	
  naviga?on	
  and	
  guidance	
  is	
  
performed	
  on-­‐board	
  with	
  a	
  high	
  
degree	
  of	
  autonomy.	
  

§  Tradi?onal	
  orbit	
  determina?on	
  by	
  
means	
  of	
  DDOR	
  technique	
  during	
  
the	
  cruise	
  phase	
  making	
  use	
  of	
  the	
  
on-­‐board	
  telecommunica?on	
  sub-­‐
system	
  

§  Real-­‐?me	
  naviga?on	
  and	
  guidance	
  
with	
  op?cal	
  camera	
  and	
  on	
  board	
  
data	
  processing	
  system	
  (e.g.	
  Deep	
  
Impact	
  NASA)	
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System	
  design	
  

§  The	
  spacecray	
  equipped	
  with	
  two	
  
cameras:	
  a	
  wide-­‐angle	
  medium	
  
resolu?on	
  instrument	
  and	
  a	
  high	
  
resolu?on	
  instrument	
  with	
  a	
  quite	
  
narrower	
  field	
  of	
  view	
  
•  (Wide	
  Angle	
  Camera	
  (WAC)	
  on	
  

ExoMars	
  Rover	
  2020)	
  
•  High	
  resolu?on	
  camera,	
  ECAM-­‐C50	
  

§  A	
  laser	
  al?meter,	
  light	
  detec?on	
  and	
  
ranging	
  (LIDAR)	
  for	
  the	
  final	
  approach	
  
(e.g.	
  like	
  the	
  one	
  mounted	
  on-­‐board	
  of	
  
Hayabusa	
  2	
  S/C)	
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System	
  design	
  

Spacecray	
  subsystem	
  through	
  sta?s?cal	
  
approach,	
  depending	
  on	
  spacecray	
  mass	
  
at	
  asteroid,	
  through	
  margins	
  
§  Chemical	
  hydrazine	
  monopropellant	
  

propulsion	
  system	
  (e.g.	
  Planck,	
  
Herschel	
  and	
  METOP	
  1	
  missions).	
  

§  Ajtude	
  determina?on	
  with	
  star-­‐
trackers.	
  Four	
  reac?on	
  wheels	
  are	
  
foreseen	
  in	
  a	
  skewed	
  configura?on	
  for	
  
3-­‐axis	
  control	
  (e.g.	
  GOSAT-­‐2	
  2018).	
  In	
  
addi?on,	
  hydrazine-­‐based	
  thrusters	
  
are	
  provided	
  for	
  wheels	
  desatura?on	
  
and	
  for	
  redundancy	
  in	
  case	
  of	
  wheels	
  
failure	
  (e.g.	
  Cosmo	
  Skymed	
  and	
  
Sen?nel	
  satellites)	
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SpacecraA  mass  budget  defini&ons

Preliminary  results  of  S/C  subsystems  
mass  budget  es&ma&on


	
   Max.	
  Value	
  (including	
  
25%	
  margin)	
  [kg] 

Payload 12.5 
	
   	
   
S/C	
  Subsystems 279 
ADCS 25 
OBC&DH 12 
Power 190 
Propulsion 17 
Thermal 10 
TT&C	
  (Comm) 25 
	
   	
   
Structures	
  &	
  

Mechanisms 
20%	
  of	
  S/C	
  dry	
  mass 
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Ballast  mass  percentage  as  func&on  of  S/C  
dry  mass


Ballast  mass  percentage  as  a  func&on  of  
S/C  wet  mass.


Minimum	
  feasible	
  S/C	
  dry	
  mass	
  is	
  about	
  370	
  kg,	
  which	
  corresponds	
  to	
  about	
  840	
  kg	
  
once	
  equipped	
  with	
  propellant	
  needed	
  to	
  perform	
  orbital	
  transfer	
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§  Preliminary	
  design	
  of	
  a	
  representa?ve	
  deflec?on	
  mission	
  to	
  a	
  synthe?c	
  Near	
  
Earth	
  Asteroid	
  (2010RF12	
  with	
  an	
  increased	
  mass)	
  

§  Simula?on	
  tools	
  for	
  parametric	
  study	
  of	
  trajectory.	
  

What’s	
  next	
  
§  Consider	
  effects	
  of	
  uncertain?es	
  in	
  the	
  

deflec?on	
  manoeuvre	
  and	
  the	
  asteroid’s	
  
response	
  to	
  the	
  deflec?on	
  ac?on	
  

§  Improve	
  deflec?on	
  efficiency	
  by	
  
considering	
  fly-­‐by	
  in	
  trajectory	
  and	
  
mul?ple	
  kine?c	
  impactors	
  

§  Earth’s	
  resonant	
  encounter	
  hit,	
  deflect	
  
“on	
  the	
  long	
  term”	
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