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Современный этап развития мировой космонавтики характеризуется услож-
нением решаемых в условиях космического пространства задач, требующих
для этих целей применения достаточно громоздких вспомогательных систем и
средств. Значительная масса топлива расходуется при переходе космического
аппарата с пролетной траектории на орбиту спутника планеты. Использова-
ние промежуточной эллиптической орбиты, у которой перицентр находится
в верхних слоях атмосферы планеты, позволяет уменьшить расход топлива.
Рассмотрен вопрос использования атмосферы планеты для торможения кос-
мического аппарата при его переходе на орбиту спутника в условиях неопре-
деленности знания параметров атмосферы.
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The current stage of space exploration is characterized by complication of the
problems being solved in space that require quite cumbersome auxiliary systems
and tools. A considerable mass of fuel is consumed during the spacecraft transition
from the planet gravitation assist trajectory into the planet satellite orbit. The use
of an intermediate elliptical orbit with the pericenter located in the planet’s upper
atmosphere can reduce the fuel consumption. The article is devoted to the use of the
planet’s atmosphere for slowing down the spacecraft during its transition into the
satellite orbit with uncertain atmospheric parameters.
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Обсуждение проблемы. В работах [1–3] показано, что использо-
вание торможения космического аппарата (КА) в верхних слоях атмо-
сферы планеты при его переводе на орбиту спутника приводит к эконо-
мии топлива на 20–30 %. Однако реализация движения КА в верхних
слоях атмосферы сталкивается с большими трудностями. В работах
[4, 5] рассмотрены некоторые проблемы стратегии и реализации тор-
можения КА в верхних слоях атмосферы. Приведены особенности
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такого торможения в космических миссиях Odyssey и Mars Global
Surveyor. Торможение скорости КА осуществлялось в основном за
счет энергии солнечных батарей. При этом максимальная допустимая
температура нагрева поверхности солнечных батарей не должна бы-
ла превышать 175 ◦С. Температура поверхности солнечных батарей во
многом определяется суммарным количеством теплоты, подведенным
к ней за время движения КА в верхних слоях атмосферы. Суммар-
ное количество теплоты является интегральной характеристикой от
теплового потока. Кроме того, на панели солнечных батарей действу-
ет силовая нагрузка, пропорциональная скоростному напору. Поэтому
в процессе движения КА в верхних слоях атмосферы необходимо кон-
тролировать как тепловой поток, так и скоростной напор.

Неточность знания параметров атмосферы значительно затрудняет
выбор высоты перицентра переходной орбиты для торможения КА [6].
Например, плотность в верхних слоях атмосферы Марса для одной
и той же высоты может сильно отличатся от плотности атмосферы
основной модели. В табл. 1 показаны значения плотности в атмосфере
Марса, взятые из работы [7].

Таблица 1
Значения плотности для различных моделей атмосферы Марса

Высота H, км Плотность атмосферы, кг∙м−3

основная максимальная минимальная
140 1,27∙10−9 2,03∙10−8 1,17∙10−10

120 1,40∙10−8 2,24∙10−7 1,29∙10−9

100 1,54∙10−7 2,47∙10−6 1,42∙10−8

80 1,70∙10−6 2,72∙10−5 1,57∙10−7

Рассмотрим основные моменты движения КА, перицентр орбиты
которого находится в атмосфере, а апоцентр — на достаточно большом
расстоянии от планеты.

Математическая модель движения КА. Выберем математиче-
скую модель пространственного движения КА в соответствии с ра-
ботами [8–10], сформированную при следующем допущении: плане-
та постоянного радиуса (R) вращается с постоянной угловой скоро-
стью (ω):

dV

dt
=rω2(cosϕ sin θ− sinϕ cos θ sinψ) cosϕ−

− gR sin θ + gT cos θ sinψ − Sбq;

dθ

dt
=
1

V

(
rω2(cosϕ cos θ + sinϕ sin θ sinψ) cosϕ− gR cos θ−

− gT sin θ sinψ + 2V ω cosϕ cosψ
)−1
+
V cos θ

r
;
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dψ

dt
=

1

V cos θ

(
−rω2 cosϕ sin θ sinψ+

+2V ω(cosϕ sinψ sin θ−sinϕ cos θ)+gT cosψ
)−1
−
V tgϕ cos θ cosψ

r
;

dh

dt
= V sin θ;

dϕ

dt
=
V cos θ sinψ

r
;

dλ

dt
=
V cos θ cosψ

r cosϕ
, (1)

где V — скорость КА; r — радиус; h — высота; θ — угол наклона вектора
скорости; ψ — угол поворота траектории; ϕ, λ — широта и долгота по-
ложения КА; q = 0,5ρV 2 — скоростной напор; ρ — плотность атмосфе-

ры; S — площадь миделевого сечения; Sб =
SCx

m
— баллистический

коэффициент; Cx — аэродинамический коэффициент силы лобового

сопротивления; m – масса КА; gR = μ
(1 + 0,002948(1− 3 sin2 ϕ)R2

r2
−

−
0,005126 cos2 ϕr2

R2

)
r2 — радиальная составляющая ускорения тяго-

тения; gT = −μ
((0,002948 sin2 ϕR2

r2
−
0,002563 sin2 ϕr2

R2

)
r2 — транс-

версальная составляющая ускорения тяготения; μ — гравитационный
параметр поля тяготения планеты.

Определение условий учета неопределенности параметров ат-
мосферы. Температура поверхности тела при наличии отвода теплоты
излучением определяется из условия баланса теплоты [11]:

qW − εσT
4
W = qλ, (2)

где qw — тепловой поток, подводимый к поверхности от газа; qλ —
тепловой поток, отводимый внутрь материала (во многих задачах при
оценке теплового баланса считают qλ = 0); Tw — температура по-
верхности материала; ε — излучательная способность материала; σ —
постоянная Стефана – Больцмана.

При движении КА со скоростью порядка 3,5. . . 4,5 км/с в атмосфе-
ре плотностью 10−7 . . . 10−10 кг∙м−3 можно считать подводимый те-
пловой поток конвективным. Для конвективного теплового потока в
критической точке поверхности, согласно работе [12], можно записать
следующее выражение:

qконS =
AконS
√
rн

(
ρ

ρ0

)n(
V

V1k

)m
, (3)
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где АконS = (4,5 . . . 5,3) ∙ 104, rн = 1, ρ0, V1k — начальные значения
плотности и скорости; n = 0,5, m = 3,0 . . . 3,2.

В настоящей работе будем использовать формулу (3) для оценки
подводимого теплового потока в следующем виде:

qT = k1ρ
0,5V 3. (4)

Рассмотрим пример расчета движения КА по орбите вокруг Марса
при следующих параметрах: высота перицентра hп = 100 км, высо-
та апоцентра hA = 500 . . . 10000 км, модель атмосферы — основная.
Результаты расчетов приведены на рис. 1 и 2.

Отметим, что максимальные значения скоростного напора qmax и
теплового потока qtmax возникают одновременно в момент прохожде-
ния КА перицентра орбиты. Изменение qmax соответствует изменению

Рис. 1. Графики изменения относительного значения теплового потока qtqtqt и апо-
центра hA = 10000hA = 10000hA = 10000 (а) и 500 км (б):
1 — максимальные значения теплового потока qtmax и 2 — максимальные значения
скоростного напора qmax

Рис. 2. График изменения максимального скоростного напора qmax в зависимо-
сти от высоты апоцентра орбиты hAhAhA при hп = 100км
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qtmax. Таким образом, контролируя максимальный скоростной напор
одновременно контролируем максимальный тепловой поток.

При фиксированной высоте перицентра наибольший максималь-
ный скоростной напор будет в начале движения КА по переходной ор-
бите. Поэтому выбирать начальное значение высоты перицентра надо
по параметрам орбиты с максимальным значением высоты апоцентра.

При наличии акселерометра, расположенного по продольной оси
КА, определяется осевая перегрузка. По максимальному значению пе-
регрузки вычисляется максимальное значение скоростного напора при
каждом витке прохождении КА атмосферного участка орбиты. Это
значение qmax сравнивается с заранее рассчитанным допустимым зна-
чением максимального скоростного напора qmax доп и таким образом
определяется отклонение максимального скоростного напора от его
допустимого значения

Δqmax = qmax − qmax доп. (5)

Если Δqmax > 0, то определяется значение корректирующего импульса
ΔVа в апоцентре последующего витка орбиты. Заранее по параметрам
номинальной траектории и для основной атмосферы рассчитываются

элементы матрицы частных производных
( ∂hп

∂qmax

)

i
для каждого витка

орбиты КА. Далее определяется изменение высоты движения КА в
перицентре орбиты

Δhп =
∂hп

∂qmax
Δqmax. (6)

Также заранее рассчитываются элементы матрицы частных произ-

водных
(∂VA

∂hп

)

i
для каждого витка переходной орбиты. Корректирую-

щий импульс скорости в апоцентре рассчитывается по формуле

ΔVA =
∂VA

∂hп
Δhп. (7)

Методика определения корректирующих импульсов скорости
в апоцентре переходной орбиты в условиях неопределенности па-
раметров атмосферы планеты. 1. Выбираем параметры номиналь-
ной орбиты (высоты перицентра и апоцентра), которые обеспечивают
заданное время перехода КА на требуемую орбиту спутника планеты.

2. На основании расчетов параметров теплового нагрева панелей
солнечных батарей для скоростей в перицентре номинальной орбиты
определяем максимальные значения теплового потока и скоростного
напора. Выбираем допустимое значение максимального скоростного
напора qmax доп.
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3. По параметрам номинальной орбиты и основной атмосферы

планеты для каждого витка рассчитываем элементы матриц
∂hп

∂qmax
и

∂VA

∂hп
.

4. Для атмосферы планеты с максимальной плотностью по значе-
нию qmax доп уточняем начальное значение высоты перицентра hп1 для
первого витка движения КА по орбите.

5. На каждом i-м витке орбиты определяем максимальный скорост-
ной напор qmax i. По формуле (5) рассчитываем Δqmax i.

6. Вычисляем по формуле (6) необходимое изменение высоты пе-
рицентра Δhпi.

7. По формуле (7) определяем корректирующий импульс скорости
в апоцентре орбиты — ΔVАi и проводим коррекцию орбиты.

8. Повторяем действия по п.п. 5–7 до момента достижения задан-
ной высоты апоцентра, равной высоте требуемой орбиты спутника
планеты.

Таким образом, в процессе движения КА по переходной орбите
на каждом витке корректируется высота перицентра по допустимому
максимальному скоростному напору и тем самым выполняется темпе-
ратурный режим на поверхности панелей солнечных батарей.

Пример использования методики учета неопределенности па-
раметров атмосферы. Рассмотрим пример расчета коррекций высоты
перицентра орбиты КА при его переводе на круговую орбиту спутни-
ка Марса с использованием торможения в атмосфере. Расчет тепло-
вой нагрузки на панели солнечных батарей, которые используются
для торможения в атмосфере Марса, показал, что значение скоростно-
го напора в перицентре должно удовлетворять условию qпв < qmax =
= 1,49 ккал∙м−2с−1. Это верхний предел зоны допустимого максималь-
ного скоростного напора. Выберем нижний предел зоны, удовлетво-
ряющей нашей задаче: qпн = 1,20 ккал∙м−2с−1.

Номинальная орбита для основной атмосферы Марса: hп = 100 км,
hA = 10000 км.

Предположим, что реальная плотность атмосферы несколько боль-
ше и на высоте 100 км составляет ρ100 = 2 ∙ 10−7. Поэтому выби-
раем начальное значение высоты перицентра hп0 = 116 км. Далее по
предложенной методике рассчитываем корректирующие импульсы для
осторожного понижения на 2 км высоты перицентра.

Результаты расчетов по предложенной методике приведены в
табл. 2 и на рис. 3

На первом витке qп1 < qпн, поэтому вычислен и проведен корректи-
рующий импульс для понижения на 2 км высоты перицентра. Далее до
пятого витка проводились корректирующие импульсы, пока значение
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Результаты расчета коррекций орбиты

Номер витка ΔVAi, мс−1 hпi, км qпi, кгм−1∙с−2

1 0 116 0,516

2 0,26 114 0,656

3 0,26 112 0,833

4 0,26 110 1,06

5 0,26 108 1,35

6 0 108 1,35

7 0 108 1,35

Рис. 3. Диаграмма изменения высоты перицентра орбиты в функции от номера
витка

скоростного напора не вошло в заданную зону. Таким образом, для
данной случайным образом выбранной атмосферы проведены коррек-
тирующие импульсы. Требуемая высота перицентра оказалась равной
108 км.

Выводы. 1. Разработана методика коррекции параметров переход-
ной орбиты КА с использованием торможения в атмосфере планеты
для случая неопределенности знания параметров атмосферы.

2. Методика позволяет учитывать влияние торможения в атмосфе-
ре на тепловые потоки, температуру и скоростной напор, определять
необходимые корректирующие импульсы скорости в апоцентре орби-
ты для сохранения температурного режима на поверхности панелей
солнечных батарей.

3. Анализ тепловых потоков и скоростных напоров на этапе движе-
ния КА в верхних слоях атмосферы показал адекватность изменения
их максимальных значений. Это позволило определять значения кор-
ректирующих импульсов только по скоростному напору в перицентре
орбиты.

4. Приведен пример расчета корректирующих импульсов скорости
в апоцентре орбиты при неопределенности знания параметров атмо-
сферы. Показана работоспособность предложенной методики.
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