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Попкова Д.А. 

ПРОЕКТНО-БАЛЛИСТИЧЕСКИЙ АНАЛИЗ  

ПО ДОСТАВКЕ ГРУНТА С ЦЕРЕРЫ  

В последние годы повысился интерес к исследованию других планет и астероидов, 

их климата, атмосферы и рельефа. Главной задачей для реализации таких проектов 

является проектно-баллистическая оптимизация транспортного космического 

аппарата (ТКА): 
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Баланс масс на орбите старта [1]: 
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где mTi – масса топлива на i-ом участке, mб – масса баков, mк – масса конструкции,  

mДУ – масса двигательной установки, mЭУ – масса энергоустановки. 

mЭУ = αэN, mДУ = γДР, mк = αКN + γКР, .
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Полный цикл доставки полезной нагрузки на планету назначения и обратно 

состоит из следующих участков:  

1 – вывод космического аппарата на орбиту 

ожидания; 2, 4, 7, 9 – планетоцентрические 

участки набора параболической скорости или 

торможения и формирование заданной 

орбиты; 3, 8 – гелиоцентрические участки 

(прямой и обратный перелеты); 5 – спуск на 

поверхность планеты назначения; 6 – старт с 

поверхности планеты назначения. Схема 

межпланетного перелета представлена на 

рисунке 1. 

 

 

 

 

Рисунок 1 – Схема межпланетного перелёта 
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Набор скорости на планетоцентрических участках ведется в одной плоскости под 

действием тангенциально направленного ускорения.  

Изменение радиуса во времени описывается следующей зависимостью [2]: 
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где r, a0, c0 – безразмерные величины. 

Длительность маневра определяется по формуле: 
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Масса топлива для совершения маневра: 
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На гелиоцентрических участках траектории принимается, что орбита старта – 

круговая с радиусом r0, двигатель работает без выключения и ускорение мало (a < 0,1g). 

Изменение радиуса описывается следующей зависимостью: 
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где φ – угловая дальность; α – угол между радиус-вектором и вектором скорости. 
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где λ – угол между радиус-вектором и вектором ускорения. 

Угол λ подбирается таким образом, чтобы выполнялось равенство: 
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Длительность маневра: 
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Время ожидания на орбите определяется следующей формулой: 
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где  гот s f   – разность истинных аномалий Земли и астероида Церера на момент 

готовности, рад;  s  – разность положений Земли и астероида на момент готовности, 

рад;   – изменение угловой дальности за время гелиоцентрического перелета, рад;   – 

круговая скорость вращения Цереры, рад/с; t – время гелиоцентрического перелета, с;  

  – разность круговых скоростей вращения Цереры и Земли, рад/с.  

Эквивалентная стоимость за весь срок существования СT рассчитывается по 

следующей формуле [3]: 
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где KAC  – стоимость проектирования, изготовления и испытаний космического аппарата; 

PHC  – стоимость выведения на орбиту ожидания. 
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где уд
конС  – удельная стоимость 1 кг конструкции. 
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где уд
РТС  – удельная стоимость 1 кг рабочего тела (ксенона). 
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где уд
ЭУС  – цена 1 Вт мощности солнечных батарей, N – мощность энергоустановки. 
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где уд
прС  – удельная стоимость проектирования 1 кг ТКА. 
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где Ср – стоимость ракеты-носителя, nКА – количество космических аппаратов, 

выводимых одной ракетой, СРБ – стоимость разгонного блока. 
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где  ,уд
пнС Н i  – удельная стоимость 1 кг ПН для ракеты в зависимости от высоты и 

наклонения орбиты выведения. 
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В таблице 1 приведены варианты решений задачи проектно-баллистической 

оптимизации ТКА. Исследовались зависимости времени перелета и стартовой массы от 

скорости истечения. Графики зависимостей представлены на рисунке 2. 

 

Рисунок 2 – Зависимость стартовой массы и времени перелета от скорости истечения 

Для расчета в качестве исходных данных использовались эфемериды планет и 

астероидов, полученные с сайта NASA [4]. На рисунке 3 представлены некоторые из них. 

 

Рисунок 3 – Эфемериды астероида Церера на 5.06.2024 

Таблица 1 – Проектно-баллистические параметры ТКА при полете к Церере 

№ с, м/с т0, кг Т, лет 
1 100000 2766 9,594 
2 90000 2736 9,515 
3 80000 2722 9,448 
4 70000 2733 9,397 
5 60000 2782 9,372 
6 50000 2893 9,384 
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