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Проведено имитационное моделирование совместного движения ракеты-носителя, 
выводящей спутник на околокруговые орбиты высотой до 2 100 км с наклонением до 
45°, и группировки каталогизированных космических объектов в детерминированной 
постановке. Получены распределения относительного расстояния, относительной 
скорости, угла встречи и моментов времени сближения на относительное расстояние 
менее 5 км. Определена зависимость средней концентрации сближений от распреде-
ления космических объектов по средней высоте орбиты и наклонения целевой орби-
ты ракеты-носителя. Оценена средняя вероятность сближения ракеты-носителя с ка-
талогизированными космическими объектами в запуске на расстояние менее 100 м. 
Ключевые слова: ракета-носитель, каталогизированные космические объекты, сов-
местное движение, опасные сближения 

A simulation modeling of mutual motion of a launch vehicle inserting a satellite into near-
circular orbits of heights up to 2100 km and inclinations up to 45 degrees, and a group of 
catalogued space objects in a deterministic formulation was carried out.  Distributions of 
relative distance, relative velocity, incidence angles and moments of time of approach by the 
distance of less than 5 km were obtained. The dependence of the average density of ap-
proaches on the distribution of space objects by the average height and inclination of the 
target orbit of the launch vehicle was determined. The average probability of rendezvous of 
the launch vehicle with catalogued space objects when launching at a distance of less than 
100 m was evaluated. 
Keywords: launch vehicle, cataloged space objects, mutual motion, dangerous rendezvous 
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4 октября 1957 г. вместе с запуском первого  
искусственного спутника Земли началось ак-
тивное освоение околоземного космического 
пространства. За прошедшие шесть десятиле-
тий запущены десятки тысяч космических ап-
паратов, обеспечивающих разнообразные по-
требности человечества. Однако процесс выве-
дения космического аппарата сопровождается 
обязательным появлением космического мусо-
ра (КМ) — верхних ступеней ракеты-носителя 
(РН), отделяемых элементов конструкции и 
самого аппарата после окончания срока его 
эксплуатации. Часть этих оставленных на око-
лоземных орбитах объектов со временем нача-
ла разрушаться и взрываться, образуя облака 
обломков. В течение первых тридцати лет счи-
талось, что космос безграничен, и вопросы 
утилизации космических объектов (КО) не 
рассматривались. Впервые на проблему нали-
чия КМ обратил внимание Дональд Кесслер в 
своей работе «Collision Frequency of Artificial 
Satellites: The Creation of a Debris Belt», которая 
послужила начальной точкой отсчета в борьбе 
с загрязнением околоземного космического 
пространства. 

В настоящее время количество объектов КМ 
движущихся со скоростью до 11,2 км/с, сум-
марной массой, более десятков тысяч тонн пре-
вышает миллионы единиц. При этом количе-
ство наблюдаемых и сопровождаемых сред-
ствами контроля космического пространства 
различных государств объектов составляет не-
сколько десятков тысяч, а количество функци-
онирующих космических аппаратов — около 
тысячи. Распределение КМ по околоземным 
орбитам неравномерное, наибольшее его коли-
чество накапливается в области низких, полу-
суточных и геостационарных орбит. 

КМ уже стал реальной угрозой для пилоти-
руемых полетов и функционирующих косми-
ческих аппаратов, начиная с участка выведе-
ния РН. Активные участки траектории (АУТ) 
большинства современных РН проходят через 
область низких околоземных орбит, где 
наблюдается наибольшая концентрация КМ и 
могут произойти столкновения. При этом ко-
личество потенциально опасных КО может 
превышать тысячи единиц. Учитывая суще-
ствующую динамику засорения околоземного 
космического пространства, в ближайшие де-
сятилетия следует ожидать начала лавинооб-
разного увеличения количества объектов КМ, 
называемого эффектом Кесслера, которое мо-

жет привести к существенным проблемам ис-
пользования околоземного пространства. Как 
следствие этого значительно повысится веро-
ятность столкновения и возникнет необходи-
мость разработки и внедрения различных си-
стем защиты, область применения которых 
требует знания вероятностных распределений 
параметров совместного движения РН и КО, 
таких как относительное взаимное расстояние, 
относительная скорость и угол встречи, а так-
же вероятность столкновения. 

Основные направления исследований, близ-
ких к рассматриваемому вопросу, посвящены: 

• разработке модели пространственно-вре-
менного распределения плотности потока 
КМ [1]; 

• моделированию КМ [2, 3]; 
• исследованию процессов развития косми-

ческой обстановки [4–6]; 
• разработке методов маневрирования целе-

вого объекта от потенциально опасного КМ, 
включая расчет вероятности столкновения с 
определением оптимального маневра увода [7]; 

• моделированию столкновения космиче-
ских аппаратов [8–11]; 

• выработке рекомендаций по стандартиза-
ции процесса выполнения маневра увода РН от 
опасного КО [12]; 

• выявлению и оценке сближений космиче-
ского аппарата с объектами КМ [13]. 

Анализ научных публикаций показал, что, 
согласно доступным источникам, вопросы мо-
делирования сближения РН с группировкой 
КО в запуске с определением распределений 
таких параметров опасных сближений, как от-
носительное расстояние, относительная ско-
рость, угол встречи, момент времени встречи и 
вероятность сближения, на критические рас-
стояния являются малоисследованными. 

Сформулируем постановку задачи следую-
щим образом. Даны: 

• основные характеристики РН в составе 
аэродинамических и массово-инерционных ха-
рактеристик, характеристик двигательной уста-
новки (ДУ), компоновочной схемы, цикло-
граммы работы системы управления и угловых 
программ полета; 

• целевые орбиты РН — околокруговые вы-
сотой 500…2 100 км с наклонением 0, 15, 30, 45; 

• характеристики точки старта РН; 
• окно времен запуска РН; 
• каталогизированная космическая обста-

новка. 
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Необходимо: 
• исследовать процесс сближения РН с 

группировкой каталогизированных КО в про-
цессе выведения полезной нагрузки на целе-
вые орбиты; 

• определить зависимость средней концен-
трации опасных сближений (относительное 
расстояние менее 5 км) от наклонения целевой 
орбиты РН и распределения КО по средней вы-
соте орбиты; 

• оценить среднюю вероятность сближения 
РН с группировкой каталогизированных КО в 
запуске на относительное расстояние менее 
100 м. 

 
Основной материал исследования. Введем 
следующие допущения: 

• атмосфера Земли стандартная — до 120 км, 
для расчета АУТ РН используется ГОСТ 4401–81, 
атмосфера Земли верхняя — более 120 км 
(ГОСТ 25645.115–84); 

• гравитационный потенциал Земли нор-
мальный, учитывается влияние второй, третьей 
и четвертой гармоник [14]; 

• рассматривается АУТ РН с траекторией, 
построенной по двухимпульсной схеме вклю-
чения ДУ, от момента выхода из плотных слоев 
атмосферы (высота 120 км) до момента отделе-
ния полезной нагрузки на целевой орбите; 

• КО, высота перигея которых ниже верхней 
границы плотных слоев атмосферы, считаются 
прекратившими существование; 

• количество КО в исследуемом окне запуска 
постоянно; 

• КО пассивные и не совершают маневров по 
изменению орбиты; 

• РН и КО — материальные точки; 
• опасным считается сближение РН и КО на 

относительное расстояние менее 5 км. 
В качестве начальных условий движения 

приняты гипотетическая РН легкого класса с 
характеристиками, приведенными в работе [15], 
и точкой старта на космодроме Алькантара 
(Бразилия), а также каталог космической обста-
новки NORAD от 20.06.13. С учетом малой веро-
ятности сближения, составляющей для космиче-
ских аппаратов 0,01 в год при относительном 
расстоянии 10 м [4], для получения большего 
количества статистических данных о совмест-
ном движении принято суточное окно запуска 
РН от 00:00:00 21.06.13 до 00:00:00 22.06.13. 

Рассмотрим совместное движение РН и 
группировки КО в детерминированной поста-

новке. Представим модель их совместного дви-
жения в виде системы из КO6 11N  дифферен-
циальных уравнений в нормальной форме  
Коши КO(N  — количество КО): 
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где PHv  и КOiv  — векторы абсолютной скоро-
сти РН и КО (i — номер КО,  КO1, );i N  PHP  — 
вектор силы тяги двигательной установки РН; 

PHS и КOiS  — векторы силы аэродинамического 
сопротивления атмосферы Земли, воздейству-
ющей на РН и КО; PHm  и КOim  — масса РН и 
КО; PHg  и КOig  — векторы ускорения силы 
притяжения Земли, действующей на РН и КО; 

PHR  и КOiR  — векторы текущего положения 
РН и КО; PH  и PH  — кватернионы ориента-
ции и угловой скорости вращения вектора тяги 
РН;   — знак кватернионного умножения; 
 ДУm  — массовый секундный расход компонен-

тов топлива через ДУ РН. 
Кватернион угловой скорости вращения 

вектора тяги РН найдем из соотношения 
    PH PH PH2 ,M  (2) 

где  PHM  — сопряженный программный ква-
тернион, элементы которого определяются 
программными значениями углов ориентации 
вектора тяги (тангажа и рыскания). На участке 
функционального наведения программные уг-
лы определяются в соответствии с рекоменда-
циями, приведенными в работах [16–18], а на 
участке терминального — с использованием 
многошагового адаптивного алгоритма [19]. 

Относительные расстояние  iR  и скорость 
сближения  ,iv  а также угол встречи i  пары 
РН–КО определим из выражений 
   КO PH ;i iR R R  (3) 
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Дополнительно рассмотрим процессы сбли-
жения в плоскости орбиты и относительно этой 
плоскости, для чего введем орбитоцентриче-
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скую долготу A  и орбитоцентрическую широ-
ту U  опасного сближения (рис. 1), определяе-
мые соотношениями 
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В результате решения системы уравнений (1) 
с использованием выражений (2)(7) для вы-
бранных начальных условий движения получе-
ны гистограммы распределения количества 
опасных сближений по их основным парамет-
рам — относительному расстоянию сближения, 
относительной скорости сближения, орбито-
центрической долготе, орбитоцентрической 
широте, углу и времени встречи — при разном 
наклонении целевой орбиты РН (рис. 2). Стати-
стические характеристики основных парамет-
ров опасных сближений — относительного рас-
стояния, относительной скорости, орбитоцен-
трической долготы, орбитоцентрической 
широты, угла и времени встречи — приведены 
в табл. 1. Здесь и далее введены следующие обо-
значения: МО — математическое ожидание; 
СКО — среднее квадратическое отклонение; 
min — минимальное значение; max — макси-
мальное значение. 

 
Таблица 1 

Статистические характеристики основных параметров опасных сближений 

Характеристика 
Наклонение целевой орбиты, град 

Характеристика 
Наклонение целевой орбиты, град 

0 15 30 45 0 15 30 45 

Относительное расстояние Орбитоцентрическая широта 

МО, км 3,196 1,152 0,047 5,000 МО, град 0,310 77,909 –89,845 89,925 

СКО, км 3,205 1,164 0,017 5,000 СКО, град 4,585 76,713 –89,931 89,975 

min, км 3,207 1,170 0,052 5,000 min, град 10,988 69,727 –89,963 89,898 

max, км 3,207 1,157 0,015 5,000 max, град 13,791 63,153 –89,956 89,932 

Относительная скорость Угол встречи 

МО, км/с 10,098 1,628 0,371 14,262 МО, град 87,045 16,237 2,724 144,492 

СКО, км/с 10,196 1,762 0,860 14,389 СКО, град 88,247 18,270 6,481 156,959 

min, км/с 10,306 2,333 0,375 14,957 min, град 90,774 25,347 2,642 165,483 

max, км/с 10,591 2,787 0,869 15,830 max, град 95,607 31,736 6,758 166,542 

Орбитоцентрическая долгота Время встречи 

МО, град 122,430 102,735 0,011 359,997 МО, с 45220 25016 1795 89369 

СКО, град 131,599 112,752 0,009 359,994 СКО, с 45530 25357 1843 89369 

min, град 125,232 104,023 0,003 359,990 min, с 44656 24985 5 89841 

max, град 124,630 99,358 0,011 359,991 max, с 45795 24854 1820 89653 

 
Рис. 1. Схема к определению углов  

орбитоцентрической широты  
и орбитоцентрической долготы 
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Из полученных результатов следует, что 
наибольшее количество опасных сближений 
имеет место при относительных скоростях бо-
лее 9 км/с (рис. 2, б) и углах встречи 90…100 
(рис. 2, д). Сближения происходят в основном 
встречно или попутно (рис. 2, в). Для эквато-
риальных орбит сближения совершаются рав-

новероятно снизу и сверху с углами встречи 
порядка 70…90 по модулю (рис. 2, г). С ро-
стом наклонения орбиты наблюдается посте-
пенное уменьшение разрыва между областью 
отрицательных и положительных значений, 
при этом большинство сближений осуществ-
ляется сверху. 

    
Рис. 2 (начало). Распределение количества опасных сближений Nс по их основным параметрам  

при разном наклонении целевой орбиты РН iРН: 
а — по относительному расстоянию сближения R; б — по относительной скорости сближения v;  

в — по орбитоцентрической долготе A 
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Рис. 2 (окончание). Распределение количества опасных сближений Nс по их основным параметрам  

при разном наклонении целевой орбиты РН iРН: 
 г — по орбитоцентрической широте U; д — по углу встречи ; е — по времени встречи t 

 
Распределение опасных сближений по вре-

мени встречи (рис. 2, е) близко к равномерному, 
что подтверждают полученные статистические 
характеристики распределения (см. табл. 1), но 
в соответствии с критерием Пирсона равно-
мерным не является. 

На основании полученных данных можно 
сделать вывод, что распределения статистиче-
ских характеристик опасных сближений в той 

или иной степени зависят от наклонения целе-
вой орбиты РН. Для определения степени зави-
симости между ними проведен корреляцион-
ный анализ. Его результаты показали, что пер-
вый (МО) и второй (СКО) центральные 
моменты относительной скорости, орбитоцен-
трической широты и угла встречи, а также раз-
мах распределений относительной скорости и 
угла встречи опасных сближений являются 
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функциями наклонения целевой орбиты РН 
(табл. 2). 

Кроме того, анализ показал наличие функ-
циональной зависимости относительной ско-
рости и угла встречи от распределения косми-
ческих КО по наклонению для экваториальных 
орбит РН (рис. 3), а также существование 
функциональной зависимости между относи-
тельной скоростью сближения и углом встречи 
для всех рассматриваемых наклонений целевых 
орбит (рис. 4). 

Аппроксимируем исследуемые функции с 
использованием метода наименьших квадратов 

Таблица 2 
Корреляционный анализ распределений  

параметров опасных сближений 

Параметр МО СКО Размах 

Относительное расстояние 0,88 0,35 0,40 

Относительная скорость 0,96 0,98 0,85 

Орбитоцентрическая долгота 0,01 –0,43 –0,66 

Орбитоцентрическая широта 0,99 –0,97 0,66 

Угол встречи 0,96 0,98 0,90 

Время встречи 0,22 –0,52 0,36 
 

 
Рис. 3. Зависимость относительной скорости сближения v (а) и угла встречи  (б) от наклонения орбиты 

опасных КО iКО для экваториальных орбит РН: 
точки — расчетные значения; кривая — аппроксимация 
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(см. рис. 3 и 4). Рассматриваемые зависимости 
имеют вид 
   0,8075

э КO275,0714 ;v i  

    э КO1,7844 0,9802 ;i  

             3 7 2 11 38,2 10 2,5 10 2,81 10 ,v v v  

где  эv  — аппроксимированное значение от-
носительной скорости опасных сближений для 
экваториальных орбит, м/с;  э  — аппроксими-
рованное значение угла встречи для экватори-
альных орбит, град; КOi  — наклонение орбиты 
опасного КО, град;   — аппроксимированное 
значение угла встречи, град; v  — относитель-
ная скорость сближения, м/с. 

Исследуем зависимость средней концентра-
ции опасных сближений от высоты полета и 
наклонения целевой орбиты РН с использова-
нием гистограмм распределения количества 
опасных сближений по высоте полета РН для 
всего рассматриваемого диапазона высот и 
наклонений целевых орбит. При этом получае-
мые значения количества опасных сближений 
будут прямо пропорциональны времени полета 
в диапазоне высот РН. 

Следовательно, среднюю концентрацию 
опасных сближений определим из выражения 

 



 3

1max

3 ,
4

LN
hi

iL hi

Nn
R N t

 

где  maxR  — максимальное относительное рас-
стояние опасного сближения,  max 5 км;R  

LN  — количество запусков; hiN  и hit  — коли-
чество опасных сближений и время движения 
РН в исследуемом диапазоне высот. 

Полученные для каждого рассматриваемого 
наклонения орбиты зависимости средней кон-
центрации опасных сближений в единицу вре-
мени приведены на рис. 5 и наложены на гисто-
грамму распределения КО по средней высоте 
орбиты, построенную на основании данных 
каталога NORAD. 

Из полученных результатов следует, что 
функция средней концентрации опасных сбли-
жений повторяет гистограмму распределения 
КО. Кроме того, она возрастает пропорцио-
нально росту наклонения целевой орбиты РН. 
Следует также обратить внимание на близость 
полученных оценок к данным о средней кон-
центрации КО [2–5]. Проведенный корреляци-
онный анализ показал наличие функциональ-
ной зависимости концентрации от высотного 
распределения КО для каждого из рассматри-
ваемых наклонений орбит РН. 

Определим зависимость средней концен-
трации опасных сближений от высоты полета h 
и наклонения целевой орбиты РН. Для этого 
аппроксимируем гистограмму распределения 
КО по средней высоте орбиты Н (см. рис. 5) 
полигауссовым распределением: 
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где КO 10 837N  согласно данным каталога 
NORAD для исследуемого диапазона высот 
(см. рис. 5). 

 
Рис. 4. Зависимость угла встречи  от относительной скорости сближения v  

для всех рассматриваемых наклонений целевых орбит: 
точки — расчетные значения; кривая — аппроксимация 
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Введем предположение о линейности иско-
мой зависимости, т. е. 

  ,n n H  (8) 

где n  — аппроксимирующая функция средней 
концентрации опасных сближений в единицу 
времени; n  — весовой коэффициент. 

В результате аппроксимации выражения (8) 
по каждому из рассматриваемых наклонений 
получены значения весового коэффициента 
(табл. 3), которые представим в виде полинома 
второй степени 

 
    3

КO(2,32 2,91 10n i  

     4 2 11
КO2,62 10 ) 10 .i  (9) 

Подставив выражение (9) в соотношение (8), 
получим 

      3
КO(2,32 2,91 10n i  

    4 2 11
КO2,62 10 ) 10 .i H  (10) 

Выражение (10) позволяет оценить среднюю 
концентрацию (км–3) опасных сближений РН 
с группировкой наблюдаемых объектов КМ на 
относительное расстояние менее 5 км в зависи-
мости от наклонения целевой орбиты РН и 
распределения КО по средней высоте орбиты. 

Результаты моделирования подтвердили 
возможность сближения РН с объектами ката-
логизированного КМ на относительное рассто-
яние менее 100 м. Статистика по сближениям 
приведена в табл. 4. 

Определим среднюю вероятность сближе-
ния РН с каталогизированными объектами в 
запуске на относительное расстояние менее 
100 м 

      с
с

з
100 ,NP P R

N
 (11) 

где P  — функция вероятности; сN  — количе-
ство сближений на относительное расстояние 
менее 100 м; зN  — количество промоделиро-
ванных запусков РН. 

На основании данных табл. 4 с использова-
нием выражения (11) и, учитывая, что количе-
ство промоделированных запусков в рассмат-
риваемом окне и диапазоне высот целевых ор-
бит составляет 777 600, получим табличную 
зависимость средней вероятности сближения в 
запуске от наклонения целевой орбиты РН 
(табл. 5). Принимая во внимание, что на «хво-
стах» распределений зависимость чаще всего 
близка к линейной, определим вероятность 
сближения в запуске на относительное рассто-
яние 1 и 10 м. 

Таблица 3 
Зависимость весового коэффициента  

средней концентрации опасных сближений  
от наклонения целевой орбиты РН 

Наклонение  
целевой орбиты, град 

Весовой коэффициент 

  1110 ,n  км–3 

0 2,32 
15 2,40 
30 2,67 
45 2,97 

 

 
Рис. 5. Гистограмма распределения КО по средней высоте орбиты и зависимость средней концентрации n  

опасных сближений от высоты h полета РН при разном наклонении орбиты: 
1 — iРН = 45; 2 — iРН = 30; 3 — iРН = 15; 4 — iРН = 0 
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Таблица 5 
Зависимость средней вероятности сближения  

в запуске на относительное расстояние менее 100 м 
 от наклонения целевой орбиты РН 

Наклонение  
целевой орбиты, 

град 

Вероятность сближения  
на относительное расстояние 

< 1 м < 10 м < 100 м 

0 1,310–8 1,310–7 1,310–6 
15 2,610–8 2,610–7 2,610–6 
30 5,110–8 5,110–7 5,110–6 
45 3,910–8 3,910–7 3,910–6 

 
Исходя из того, что время АУТ для рассмат-

риваемой РН и схемы полета составляет около 
1 ч, вероятность сближения на относительное 
расстояние менее 10 м в годовом эквиваленте 
будет равно 0,001…0,005 в зависимости от 
наклонения целевой орбиты. Полученные оцен-
ки меньше вероятности столкновения КО раз-
мером более 10 м с каталогизированным КО на 
высотах 800…1 000 км в течение 2000 г., состав-
ляющей 0,01 в годовом эквиваленте [4]. В то же 
время оценка вероятности сближения спутника 
диаметром 10 м с объектом КМ на солнечно 
синхронной орбите высотой 800 км согласно 
данным, приведенным Данканом Стилом [10], 
примерно равно 0,001 в годовом эквиваленте. 

Выводы 
1. Получены распределения относительного 

расстояния, относительной скорости, орбито-
центрических широты и долготы, угла встречи 

и времени встречи опасных сближений РН с 
объектами каталогизированного КМ. 

2. Большинство опасных сближений наблю-
дается при относительных скоростях выше 
9 км/с и углах встречи более 90, причем в 
плоскости орбиты РН — в основном встречно 
или попутно, а относительно плоскости орби-
ты — чаще сверху, чем снизу. 

3. Распределения параметров сближения РН 
с объектами группировки КМ имеют сложный 
характер. При этом распределения относитель-
ного расстояния, относительной скорости и 
угла встречи функционально зависят от накло-
нения целевой орбиты РН. 

4. Распределения опасных сближений по 
времени встречи близки к равномерным, но в 
соответствии с критерием Пирсона таковыми 
не являются. 

5. Определены зависимости относительной 
скорости и угла встречи опасных сближений от 
наклонения орбиты опасных КО для случая 
выведения РН на экваториальную орбиту. 

6. Найдена зависимость угла встречи от от-
носительной скорости опасных сближений. 

7. Найдено выражение для средней концен-
трации опасных сближений РН с группировкой 
наблюдаемых объектов КМ на относительное 
расстояние менее 5 км в зависимости от накло-
нения целевой орбиты РН и распределения КО 
по средней высоте орбиты. 

8. Оценена средняя вероятность опасных 
сближений на относительное расстояние менее 
100 м, показана близость полученной оценки к 
известным результатам. 

Таблица 4 
Параметры опасных сближений на относительное расстояние менее 100 м 

Наклонение 
целевой 

 орбиты, град 

Относительное 
расстояние, м 

Относительная 
скорость, км/с 

Орбитоцен-
трическая  

долгота, град 

Орбитоцен-
трическая 

широта, град 

Угол встречи, 
град 

Средняя высота 
орбиты опасного 

КО, км 

0 47 11,308 186,789 80,807 99,128 757,167 
15 17 10,427 39,454 88,205 88,614 669,676 

93 6,092 2,33 45,38 45,426 270,159 
30 52 8,099 4,975 63,137 63,246 548,369 

61 9,253 1,372 –77,771 77,774 862,756 
64 4,945 3,054 –40,977 41,071 1367,570 
68 12,329 186,788 48,567 131,079 1873,557 

45 15 13,810 181,408 39,172 140,807 827,545 
56 11,448 192,08 –79,854 99,919 924,976 
84 12,687 184,472 65,437 114,484 651,472 
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