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Заключение. Используя метод дифференциальной коррекции, мы 

можем легко получить резонансные периодические орбиты в рамках ог-

раниченной задачи трёх тел для системы Земля-Луна. Предложенная ме-

тодика сначала не учитывает гравитационное воздействие Луны, а полу-

чает начальные фазовые координаты орбиты. Затем, используя 

преобразование координат и метод дифференциальной коррекции, полу-

чается требуемая периодическая орбита. Используя полученные резо-

нансные орбиты, можно в определённой степени снижать расход рабоче-

го тела на осуществление перелётов с двигателями малой тяги.  
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БАЛЛИСТИЧЕСКОЕ ПРОЕКТИРОВАНИЕ ПЕРЕЛЁТА  

ЗЕМЛЯ–МАРС–ЗЕМЛЯ МИССИИ ПО ДОСТАВКЕ  

ОБРАЗЦОВ МАРСИАНСКОГО ГРУНТА 

Введение. Разрабатывается схема перелёта автоматической межпла-

нетной станции (АМС), которая способна выполнить миссию по доставке 

образцов марсианского грунта на Землю. На рис. 1 представлена компо-

новочная схема АМС с указанием основных функциональных элементов. 
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Рис. 1. Структурная схема автоматической межпланетной станции 

 

АМС стартует с околоземной орбиты высотой 200 км. С помощью 

разгонного блока выполняется переход на гиперболическую траекторию 

отлёта от Земли. После выработки топлива разгонный блок отделяется. 

Для межпланетного перелёта выбрана энергетически эффективная Гома-

новская траектория [1]. 

Разделение модулей производится за пределами сферы влияния 

Марса, что позволяет минимизировать топливные затраты. Десантный 

модуль (ДМ) направляется в атмосферу Марса, орбитальный модуль 

(ОМ) – на круговую орбиту искусственного спутника Марса (ИСМ) вы-

сотой 500 км.  

После завершения работ на поверхности и запуска возвращаемой ра-

кеты-носителя (ВРН), контейнер с образцами грунта сближается с ОМ, 

где осуществляется его захват и упаковка в возвращаемую капсулу. Да-

лее АМС выполняет манёвр для выхода на обратную межпланетную тра-

екторию. 

При приближении к Земле капсула с образцами отделяется и совер-

шает посадку на Земле. ОМ выводится на гелиоцентрическую орбиту, 

исключающую повторное сближение с Землёй. Старт миссии с космо-

дрома Восточный запланирован на сентябрь 2039 г. [2]. Полная схема 

перелёта представлена на рис. 2. Для каждого манёвра произведён расчёт 

необходимой массы топлива по формуле, полученной из уравнения Ци-

олковского: 
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где    – масса израсходованного топлива, кг;    – начальная масса аппа-

рата перед манёвром, кг;    – изменение характеристической скорости, 

м/с;    – скорость истечения рабочего тела, м/с. Обобщённые результаты 

расчётов представлены в табл. 1. 

 

 
 

Рис. 2. Баллистическая схема перелёта Земля–Марс–Земля 

 

Табл. 1. Результаты расчёта затрат характеристической скорости и массы 

топлива 

Наименование манёвра 

Характеристи-

ческая скорость, 

  , м/с 

Масса 

потребного 

топлива, 

  , кг 

Старт с низкой околоземной орбиты 

Земли и переход на межпланетную 

траекторию 

3612 12801 

Коррекции на перелёту Земля-Марс 50 95 

Увод ОМ от столкновения с Марсом 323 348 

Выход ОМ на орбиту вокруг Марса 2235 1649 

Старт ВРН с поверхности Марса и 

выход на орбиту ИСМ 
3480 195 

Старт с орбиты ИСМ и переход на 

межпланетную траекторию 
2069 780 

Коррекции на перелёте Марс-Земля 50 14 

Увод ОМ от столкновения с Землёй 207 50 
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Заключение. Ключевая особенность разработанной схемы – её це-

лостность: все элементы перелёта реализуются в рамках одного полёта. 

Реализация такого перелёта возможна в настоящее время на основе суще-

ствующих технологий и технических решений. 

Полученные результаты могут быть использованы при проектирова-

нии реальных космических миссий, направленных на исследование Мар-

са и других планет. 
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ДИНАМИКА ОТНОСИТЕЛЬНОГО ДВИЖЕНИЯ  

КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ С УЧЁТОМ J2  

И ДАВЛЕНИЯ СОЛНЕЧНОГО ИЗЛУЧЕНИЯ 

Введение. Возмущённое движение космических аппаратов опреде-

ляется совокупностью факторов, включая гармоники гравитационного 

поля (  ,   , …) и солнечное радиационное излучение (СРД). На низких 

околоземных орбитах (НОО) обычно преобладает   , тогда как на боль-

ших высотах возрастает роль СРД [1–3]. Для аппаратов с крупными от-

ражающими поверхностями (параболические рефлекторы для энергети-

ческих задач) СРД способно превысить влияние    даже на НОО [4–7]. 

Цель работы – сопоставить влияние    и СРД на относительное движение 

пары «пассивный – активный космические аппараты (КА)» для четырёх 

различных круговых орбит: низкая околоземная орбита НОО (500 км, 

28,5°), геостационарная орбита ГСО (35 786 км, 0°), низкая ареоцентри-

ческая орбита НАО (400 км, 45°), высокая ареоцентрическая орбита ВАО 

(2000 км, 30°). 


