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ОЦЕНКА ОБЛАС ТИ ПРИМЕНЕНИЯ ЛИНЕАРИЗОВАННОЙ ТЕОРИИ 

ОТНОСИТЕЛЬНОГО ДВИЖЕНИЯ

Рассматривается относительное движ ение материальной точки в центральных грави

тационны х полях различной мощ ности.

Н а рис. 1 изображ ена материальная точка М, ко

торая движ ется в орбитальной системе координат xCyz. 

связанной с другой точкой С, движущ ейся по эллиптиче

ской орбите в поле притягиваю щ его центра О. Ось Су 

направлена вдоль радиус-вектора гс от центра, ось Сх -  

перпендикулярно Су в сторону движения, ось Cz допол

няет систему до правой.

Как известно, относительное движение в цен

тральном  силовом поле описы вается векторным диффе

ренциальным уравнением.

m ar = F  -  т а. ( 1)

где т ас , т а к - переносная и кориолиса силы инерции, соответственно.

После неслож ны х алгебраических преобразований уравнение (1) в проекциях на оси 

подвижной системы  координат сводится к трем диф ф еренциальны м  уравнениям относитель

ного движ ения [I ]:

/и х
—  + 0 2х  - в  у -  2 &у,

[х 2 +(гг + у ) 2 + : 2]2

r f y  + rc)
— +  4- О  A' -t- - (2)

[х2+(г.+у)2 + г 2]:
_____

[ х2 + (гс + у ) 2 + z : У
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где д -  гравитационный параметр притягивающего центра. 

Если ввести безразмерные параметры:

где а -б о л ь ш а я  полуось орбиты цели,

то уравнения (2) можно записать в безразмерном виде:

X  = - Y Q - 2 Y Q  + Q l X - ~ ,
Л

Y = X Q  + 2 X Q  + & 1 Y + - X r - 1 - ^ , (4)
Rc 2 Л,

Если относительные расстояния x,y,z малы по сравнению  с большой полуосью орбиты 

цели, то есть

X « l ,  Y « 1 , Z « 1 ,

и орбита цели мало отличается от круговой, то есть эксцентриситет мал ( е « 1 ) ,  то по

лучим систему линеаризованных дифференциальных уравнений:

* , = - 2  К

У , = 2 Х 1 + ЗУ„ (5)

z,=-z„
которая имеет аналитическое решение.

Вопрос о степени применимости уравнений (5) рассматриватся и раньше, но исследо

вания ограничивались рамками одного притягиваю щ его центра, в частности, Земли. О днако
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дальнейш ее развитие теории и практики космических полетов, особенно в пределах Солнеч

ной системы , приведет к необходим ости использования энергосберегаю щ их траекторий от

носительного движ ения и более соверш енны х систем управления. Такие траектории могут 

быть получены , если  для управления движ ением  использую тся методы, основанные на зако

нах орбитального движ ения (методы  свободны х траекторий) и, в частности, метод коорди

натно-скоростной коррекции [2]. При этом стрем ление к увеличению  полезного груза на бор

ту космического аппарата повы ш ает требования к простоте и компактности алгоритмов авто

номного управлении. П оэтом у задача оценки области применения линеаризованной теории в 

гравитационны х полях планет С олнечной системы является актуальной.

Для реш ения этой задачи бы ла разработана програм м а численного решения уравнений 

(4) и (5) для разных начальны х условий. И нтегрирование дифференциальны х уравнений дви

жения осущ ествлялось методом Р ун ге-К утта  Были проведены численные исследования не

управляемого и управляемого относительны х движ ений, начальные условия и результаты 

расчетов для которых сведены  в табл. 1 и табл. 2, соответственно. Необходимо отметить, что 

исходны е данны е для неуправляемого движ ения в поле лю бого притягивающего центра вы

бирались таким  образом, что отнош ение относительной дальности  к большой полуоси опор

ной орбиты не превыш ало 0.01. Н ачальная относительная скорость при расчетах принима

лась равной нулю. В таблицах 1 и 2:

Xo,Yo,Zo -  начальны е относительны е расстояния по осям Сх, Су и Cz соответственно,

км;

R -  расстояние, на котором приближ енная и точная траектории близки, км; 

ti -  время, в течение которого траектории сохраняю т "близость", с;

AV -  модуль разности скоростей в конце участка "близости" траекторий, м/с;

AR -  модуль разности расстояний в конце участка "близости" траекторий, км.
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Таблица 1. Результаты расчетов для неуправляемого движения

Планета Р,

км3/с3

Хо,

км

Yo,

км

Zo,

км

R,

км

ti,

с

да,
км

AV,

м/с

Меркурий 2,16-104 24 8 5 100 2400 5 3

Венера 6,2-105 60 16 12 150 1550 7 5

Земля 3,98-105 62 17 13 210 2300 10 7

Марс 4,2-104 32 10 7 120 2600 8 6

Ю питер 1,26-108 709 120 22 760 3800 17 23

Сатурн 3,78-107 583 96 16 630 5200 15 20

! У ран 5,8-10* 258 50 7 350 4000 14 25

Н ептун 6,86-106 253 40 6 250 3500 10 15

Л уна 4 ,8 9 -103 17,5 3 1 21 2500 2
'

В качестве примера, для Земли фазовая траектория неуправляемого движения пред

ставлена на рис. 2.

Рис. 2. Ф азовая траектория неуправляемого движения

О тметим следую щ ее. П редварительны е расчеты показали, что точность линеаризован

ной траектории сильно зависит от  времени. С увеличением продолжительности движения 

отклонение приближ енной траектории (по относительным дальности и скорости) от точной
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перестает соответствовать необходимы м условиям  точности расчета (превышает 1%). В таб

лице 1 это время обозначено символом  t |.  В приведенном примере (рис.2) точная траектория 

"опереж ает" приближ енную  как по относительной скорости, так и по относительному рас

стоянию. Как показали численны е исследования, линеаризованные уравнения описывают от

носительное движ ение с достаточной степенью  точности на более продолжительном участке 

траектории в гравитационны х полях больш ей мощности.

В качестве примера управляемого движ ения рассмотрен маневр попадания в зону 300 

м от "цели" по координатной схем е [3].

Т аблица 2. Результаты  расчетов для управляемого движения

П ланета
Х 0>

км

Yo,

км

ДУ , м/с tK, с R k, км V .. м/с

К С К С к С К С

М еркурий 6,6 1,5 3,11 3,02 3350,6 3291,8 0,294 0,424 0,41 0,14

Венера 9,5 2,5 5,02 4,90 3295,1 3208,0 0,291 0,532 0,66 0,15

Земля 9,5 2,5 5,20 5,08 3177,9 3093,9 0,293 0,533 0,69 0,16

М арс 8,2 2,5 5,2 4,27 3590,9 3458,8 0,296 0,535 0,51 0,16

Ю питер 16,8 6 5,93 5,81 5966,9 5670,1 0,291 0,994 0,77 0,10

Сатурн 16,8 6 4,17 4,09 8481,8 8059,9 0,290 0,992 0,54 0,07

Уран 14 5 5,14 5,03 5737,7 5452,3 0,290 0,857 0,65 0,11

Нептун 15 5 5,16 5,05 5873,7 5616,4 0,292 0,857 0,67 0,10

Луна 5,5 1 1,63 1,58 4551,2 4524.4 0,290 0,374 0,25 0,08

Сухая м асса косм ического аппарата составляет 5000 кг, масса топлива -  3000 кг, мас

совый расход топлива -  1,5 кг/с, скорость истечения газов -  2500 м/с.

Для получения информации по реш ению  поставленной задачи оказалось весьма эф

фективным исследование управляемого относительного движ ения в фазовой плоскости ана

логично том у, как это было сделано для неуправляемого движ ения. В табл. 2 приведены на

чальные координаты  (Хо, Y0) и для двух видов маневров ("К" -  координатного и "С" -  скоро

стного) величины  управляю щ их им пульсов скорости (AV), время маневра (tK), конечная отно

сительная дальность (R K) и конечная относительная скорость (V K). С целью использования 

полученны х результатов при отработке функционирования метода координатно-скоростном 

коррекции в задаче облета  Луны с выходом на гелиоцентрическую  орбиту были проведены



соответствующие исследования в гравитационном  поле естественного спутника Земли. В в 

качестве примера, на рис. 3 приведены результаты расчетов для двух планет -  М еркурия и

Рис. 3. Фазовые траектории сближения
Из рис.З следует, что для планет, имею щ их больш ую  мощность гравитационного поля

(Ю питер) фазовые траектории (точная и линеаризованная) достаточно близки на значитель

ной части траектории и лиш ь на конечных участках имею т сущ ественную разницу.
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