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Рассмотрена сложная схема межпланетного перелета с использованием гравитацион-
ных маневров у планеты и резонансных с ее орбитой гелиоцентрических участков 
траектории космического аппарата. На траектории между гравитационными манев-
рами не предусмотрена работа маршевой двигательной установки, но предполагается 
импульсная коррекция траектории. Проанализированы затраты характеристической 
скорости космического аппарата на коррекцию траектории при движении по резо-
нансной орбите. Проведен сравнительный анализ характеристик перелетных орбит, 
полученных с учетом реального движения планеты и допущением о невозмущенно-
сти ее траектории. Показано, что для межпланетной траектории с четырьмя резо-
нансными гелиоцентрическими с орбитой планеты орбитами затраты суммарного 
корректирующего импульса скорости составляют менее 11 м/с. При этом характери-
стики траектории (включая элементы гелиоцентрических траекторий и параметры 
гравитационных маневров) изменяются незначительно. По результатам исследования 
установлено, что проектирование рассмотренных схем межпланетных траекторий 
можно проводить при допущении о невозмущенности планетной орбиты. 
Ключевые слова: межпланетная траектория, гравитационные маневры, резонансная 
орбита, импульсная коррекция 

The paper examines a complex scheme of interplanetary flight with a sequence of near-planet 
gravity assist maneuvers and resonant with its orbit heliocentric sections of the spacecraft tra-
jectory. The trajectory between gravity assist maneuvers does not imply the propulsion sys-
tem, but it does have its pulse correction. The study estimates how much relative velocity is 
spent on the correction when spacecraft is moving in a resonant orbit; comparatively analyzes 
the characteristics of the flight orbits obtained by taking into consideration the planet's real 
motion and assuming the stability of its trajectory. The study reveals that for an interplanetary 
trajectory with four resonant orbits, which are heliocentric with the planet's orbit, the total 
amount of the correcting pulse is less than 11 m/s. In this case, the trajectory characteristics, 
including the elements of heliocentric trajectories and the parameters of gravity assist maneu-
vers, change insignificantly. Findings of the research show that the considered schemes of in-
terplanetary trajectories can be designed if the planet's orbit stability is assumed. 
Keywords: interplanetary trajectory, gravity assist maneuvers, resonant orbit, pulse correc-
tion 
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При реализации многих проектов межпланет-
ного перелета (исследований дальнего космоса, 
Солнца и Меркурия) целесообразно использо-
вать его сложные схемы [1–4]. В настоящее 
время выполняются два проекта исследования 
Солнца с низких гелиоцентрических орбит 
(ГЦО). 

Солнечный зонд Parker Solar Probe [1] — 
проект NASA, в котором космический аппарат 
(КА) осуществит 25 оборотов вокруг Солнца, 
сделает семь гравитационных маневров (ГМ) у 
Венеры и в итоге выйдет на орбиту с очень низ-
ким перигелием (около девяти с половиной ра-
диусов Солнца). 

Солнечный зонд Solar Orbiter [2, 3] — проект 
ESA при участии NASA. В этом проекте периге-
лий рабочих ГЦО существенно выше (около 
60 радиусов Солнца), но последняя рабочая ор-
бита имеет большое наклонение к плоскости 
солнечного экватора, что позволит исследовать 
околополярные солнечные области. 

Некоторое время назад активно обсуждался 
российский проект солнечного зонда «Интерге-
лио-Зонд». Предполагалось создать КА, предна-
значенный для исследования Солнца с близких 
расстояний из внеэклиптических положений 
КА на ГЦО [5, 6]. 

Традиционное проектирование таких схем 
межпланетного полета основано на предполо-
жении, что траектория планеты, у которой со-
вершается ГМ, является невозмущенной кепле-
ровской, соответствующей оскулирующим эле-
ментам орбиты планеты, подсчитанным на 
некоторую эпоху [7–9]. 

Для указанной траектории гелиоцентриче-
ская скорость и координаты планеты при фик-
сированном моменте времени будут равны та-
ковым через промежуток времени, равный пе-
риоду орбиты планеты. В силу влияния на 
движение планеты возмущающих факторов ее 
реальная траектория отличается от невозму-
щенной кеплеровской орбиты. 

Цель работы — учесть и оценить влияние 
возмущенного движения планеты на характе-
ристики межпланетной траектории КА, вклю-
чающей в себя серию пассивных ГМ у планеты 
и резонансные с ней участки траектории пере-
лета. 

В качестве модельной задачи рассмотрено 
выведение КА для исследования Солнца на 
ГЦО с относительно большим наклонением 
(около 30) и малым радиусом перицентра (не 
менее 60 и не более 150 радиусов Солнца). 

Такие ограничения на траекторию КА вы-
званы необходимостью исследования припо-
лярных областей Солнца с расстояния, доста-
точного для получения научных данных, отве-
чающих целям миссии. Ограниченный срок 
службы систем КА приводит к дополнительно-
му ограничению — время выведения КА на ра-
бочую ГЦО не должно превышать 5 лет. 

 
Схема выведения КА. В работе [10] приведено 
решение задачи оптимизации сложной схемы 
межпланетного перелета в традиционной по-
становке [10], которая подразумевает, что ор-
бита планеты является эллипсом, а ее элементы 
определены на некоторую эпоху. 

В данной работе рассмотрено возмущенное 
движение планеты с одновременным возму-
щенным управляемым (с использованием кор-
ректирующих импульсов скорости) движением 
КА. Использована схема выведения КА на ГЦО, 
предложенная в работе [10]. На участке выве-
дения КА на рабочую ГЦО с заданным накло-
нением предусмотрено выполнение пяти пас-
сивных ГМ у Венеры. 

После первого ГМ КА попадает на первую 
рабочую ГЦО. Параметры ГМ ( — угол, опреде-
ляющий положение плоскости пролетной ги-
перболы;  — угол поворота между асимптотами 
пролетной гиперболы) выбирают так, чтобы КА 
вышел на резонансную с Венерой орбиту с по-
рядком резонанса (отношением периода ГЦО 
КА n к периоду ГЦО Венеры m) n :m = 3:4. После 
второго–четвертого ГМ КА переходит на орбиту 
с порядком резонанса 1:1. Последний пятый ГМ 
переводит КА на орбиту с наклонением к плос-
кости солнечного экватора, равным 30. 

Критерием выбора параметров ГМ служит 
попадание КА в окрестность Венеры в предпо-
ложении ее невозмущенного движения. Для 
обеспечения встречи КА с Венерой, реальная 
траектория которой является возмущенной, на 
гелиоцентрической траектории КА предусмот-
рена ее коррекция. 

В определенной точке орбиты (выбираемой 
из условия минимума импульса скорости) КА 
сообщается импульс скорости, и он оказывает-
ся на переходной орбите, характеристики кото-
рой обеспечивают попадание КА в окрестность 
Венеры для последующего ГМ. 

 
Постановка задачи. Из анализа участка Зем-
ля — Венера [11–13] и схемы выведения [10] 
считаются известными следующие параметры: 
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• дата первого ГМ — 30 мая 2028 г.; 
• гиперболический избыток скорости при 

подлете к Венере 15, 450v
   км/с; 

• порядки резонансов ГЦО после первых че-
тырех ГМ у Венеры: 3:4, 1 :1, 1 :1, 1:1. 

Для реализации всей схемы перелета необ-
ходима коррекция орбит, которая обеспечит 
попадание КА в окрестность Венеры. Предпо-
лагается, что на каждой резонансной орбите 
осуществляется один корректирующий им-
пульс скорости. При этом общее количество 
корректирующих импульсов на рассматривае-
мом участке межпланетного перелета равно 
четырем. Так как после первого ГМ КА перехо-
дит на орбиту с порядком резонанса 3:4 по от-
ношению к орбите Венеры, коррекция орбиты 
КА происходит на последнем (четвертом) витке 
КА перед вторым ГМ. 

Критерием оптимизации является значение 
корректирующего вектора импульса скорости 
при единичном перелете, которое минимизиру-
ется: 
   0 min,jj  v  1, ..., ,j l  

где 0 j  — корректирующий импульс скорости. 
Выбираемые параметры схемы перелета: 
• даты ГМ (за исключением первого ГМ); 
• истинная аномалия точки орбиты КА, в 

которой ему сообщается корректирующий им-
пульс скорости 0 ;j  

• значение и направление корректирующего 
вектора импульса скорости. 

 
Метод исследования. Траектория гелиоцентри-
ческого перелета в условиях возмущенной орби-
ты планеты состоит из двух участков. Первый 
участок — орбита КА после ГМ у Венеры, харак-
теристики которой определены по гелиоцентри-
ческой скорости и радиус-вектору КА после ГМ. 
В некоторой (выбираемой) точке этой орбиты 
КА прикладывается импульс скорости, и КА пе-
реходит на второй участок траектории гелио-
центрического перелета. Конечная точка второ-
го участка траектории соответствует положению 
Венеры в дату очередного ГМ. 

Решение уравнения Ламберта [14, 15] поз-
воляет определить векторы гелиоцентриче-
ской скорости КА в начальной и конечной 
точках второго участка перелетной ГЦО. Век-
торы корректирующего импульса скорости 
определяют как разность вектора гелиоцен-
трической скорости КА в начальной точке 
второго участка перелетной орбиты и вектора 

гелиоцентрической скорости в конечной точке 
первого участка траектории гелиоцентриче-
ского перелета. 

Знание вектора гелиоцентрической скорости 
в конечной точке второго участка перелета поз-
воляет найти вектор гиперболического избытка 
скорости КА при подлете к планете для очеред-
ного ГМ около нее. 

Для определения координат и скорости Ве-
неры в гелиоцентрической эклиптической си-
стеме координат в требуемые моменты времени 
(даты ГМ) используют эфемеридное программ-
ное обеспечение JPL DE405 [16]. 

 
Результаты исследования. Приведем резуль-
таты сравнительного анализа характеристик 
межпланетной траектории, полученных в тра-
диционной постановке (первый вариант дви-
жения Венеры) и с учетом реального возму-
щенного движения планеты (второй вариант). 

Изолинии наклонения, радиуса перигелия и 
периода ГЦО КА после первого ГМ у Венеры на 
плоскости параметров этого ГМ  —  приведе-
ны на рис. 1, где max — максимальное значение 
угла поворота между асимптотами пролетной 
гиперболы. 

Максимальное наклонение орбиты КА со-
ставляет 9,692°, минимальное — 0,545°. Для ра-
диуса перигелия орбиты КА максимальное и 
минимальное значения составляют 116,9 и 58,0 
радиусов Солнца соответственно. 

Период орбиты КА (рис. 1, в) изменяется в 
пределах 150,3…364,9 сут. 

Как уже отмечалось, параметры ГМ ( и ) 
определены в предположении невозмущенного 
движения Венеры. Для второго варианта дви-
жения Венеры время между ГМ у планеты 
определялось с использованием оскулирующе-
го периода орбиты Венеры, подсчитанного по 
радиус-вектору и вектору скорости Венеры в 
момент предыдущего ГМ с учетом порядка ре-
зонанса. Для первого варианта время между 
ГМ, принятое постоянным и равным оскули-
рующему периоду орбиты Венеры, подсчитан-
ному по радиус-вектору и вектору скорости Ве-
неры в дату первого ГМ, составило 224,705 сут. 

Полученные параметры ГМ и характеристи-
ки ГЦО (наклонение ГЦО к плоскости солнеч-
ного экватора э ,i  радиус перигелия ,R  отне-
сенный к радиусу Солнца ,sR  и период орбит 
КА Т) для первого и второго вариантов движе-
ния Венеры приведены в табл. 1. Там же указа-
но время сообщения корректирующего им-
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пульса скорости КА ,kT  отсчитываемое в годах 
от даты старта с Земли. 

Из табл. 1 следует, что для обоих вариантов 
движения Венеры минимальный радиус пери-
гелия, достигаемый на первой ГЦО (после пер-
вого ГМ), составляет 71,42084 радиусов Солнца, 
а минимальное наклонение ГЦО к плоскости 
солнечного экватора — около 15. В процессе 
перелета ГМ увеличивают наклонение рабочих 
ГЦО, что приводит к возрастанию радиуса пе-
ригелия. Наклонение конечной ГЦО КА к 
плоскости солнечного экватора составляет 

примерно 30°. Максимальный радиус периге-
лия орбиты КА, достигаемый на четвертой ГЦО 
КА, не превышает 150 радиусов Солнца. 

Характеристики ГЦО КА после ГМ (фо-
кальный параметр ,p  эксцентриситет ,e  ра-
диусы перицентра ,r  радиус апоцентра ,r  
истинная аномалия начального положения КА 

0 ,  долгота восходящего узла   и наклонение 
орбиты i  к плоскости эклиптики) для первого 
и второго вариантов движения Венеры приве-
дены в табл. 2, где а.е. — астрономические 
единицы. 

           

 
Рис. 1. Изолинии наклонения, град, (а), радиуса перигелия, радиусы Солнца, (б) и периода, сут, (в) ГЦО КА 

 после первого ГМ у Венеры на плоскости параметров  —  
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Из табл. 2 следует, что с увеличением накло-
нения орбиты КА фокальный параметр, радиус 
перигелия орбиты и ее долгота восходящего 
узла монотонно возрастают, а эксцентриситет, 
истинная аномалия начальной точки ГЦО — 
монотонно убывают. Радиус афелия рабочих 
орбит изменяется немонотонно, принимая мак-
симальное значение 0,96179 а.е. на второй ра-
бочей орбите (орбите КА после второго ГМ). 
Затем он монотонно убывает и принимает ми-
нимальное значение 0,72624 а.е. на пятой рабо-
чей орбите КА (после пятого ГМ). 

Как отмечалось ранее, в качестве критерия 
оптимизации схемы перелета рассмотрен кор-
ректирующий импульс скорости, обеспечива-

ющий попадание КА в окрестность Венеры для 
последующего ГМ у нее. Выбираемым парамет-
ром принята истинная аномалия, которая ва-
рьировалась в диапазоне возможных значений. 

Значения истинной аномалии 0υ ,  соответ-
ствующие минимальному корректирующему 
импульсу скорости, корректирующий импульс 
скорости v  и время его сообщения КА kT  
приведены в табл. 3. 

Суммарный корректирующий импульс ско-
рости составил 10,323 м/с. 

Результаты сравнения характеристик ГЦО 
КА после ГМ для первого и второго вариантов 
движения Венеры (фокальных параметров 

1 2, ,p p  эксцентриситетов 1 2, ,e e  радиусов пери-

Таблица 1 
Параметры ГМ и характеристики ГЦО КА после ГМ 

Событие Дата ГМ , град , град Т, сут sR R  э ,i  град ,kT  годы 

ГМ 1 30.05.2028 49,31362 
49,31362 

20,06358 
20,06358 

168,528 
168,528 

71,42084 
71,42084 

15,32673 
15,32662 

1,333 
1,333 

ГМ 2 04.04.2030 125,79377 
125,83994 

20,07565 
20,06358 

224,701 
224,705 

104,25686 
104,22182 

20,55514 
20,55042 

3,180 
3,180 

ГМ 3 14.11.2030 81,81508 
81,82249 

20,07705 
20,06358 

224,702 
224,705 

122,45085 
122,39613 

26,21299 
26,21143 

3,796 
3,796 

ГМ 4 27.06.2031 73,20578 
73,23289 

20,07669 
20,06358 

224,702 
224,705 

144,97112 
144,89562 

29,03870 
29,04324 

4,412 
4,412 

ГМ 5 07.02.2032 351,00000 
351,90000 

20,07422 
20,06358 

163,643 
164,069 

95,61131 
96,03159 

30,00983 
30,02028 

5,027 
5,027 

Примечание. В числителе дроби указаны значения для первого варианта движения Венеры, в знаменателе — для 
второго. 

Таблица 2 
Характеристики ГЦО КА после ГМ 

Событие n:m p, a.e. e  ,r  a.e. ,r  a.e. 0 ,  град ,  град ,i  град 

ГМ 1 3:4 0,47965 
0,47965 

0,44351 
0,44351 

0,33228 
0,33228 

0,86192 
0,86192 

–139,81040 
–139,81042 

243,58361 
243,58361 

8,16960 
8,16960 

ГМ 2 1:1 0,64484 
0,64474 

0,32942 
0,32965 

0,48505 
0,48489 

0,96161 
0,96179 

–109,71200 
–109,72108 

245,11517 
245,09127 

13,39363 
13,38935 

ГМ 3 1:1 0,69070 
0,69060 

0,21240 
0,21276 

0,56970 
0,56944 

0,87697 
0,87724 

–103,03470 
–103,04364 

245,82548 
245,80222 

19,04986 
19,04891 

ГМ 4 1:1 0,72003 
0,71999 

0,06755 
0,06804 

0,67447 
0,67412 

0,77220 
0,77256 

–96,343890 
–96,32783 

246,05324 
246,02346 

21,87528 
21,88047 

ГМ 5 – 0,55172 
0,55323 

0,24022 
0,23825 

0,44483 
0,44678 

0,72624 
0,72626 

175,372590 
175,09471 

246,12177 
246,08762 

22,84622 
22,85755 

Примечание. В числителе дроби указаны значения для первого варианта движения Венеры, в знаменателе — для 
второго. 
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гелия 1 2, ,r r   радиусов афелия 1 2, ,r r   долгот 
восходящего узла 1 2,   и наклонений 1 2,i i ) 
приведены в табл. 4. Нижний индекс парамет-
ров соответствует номеру варианта. 

Из табл. 4 следует, что максимальное рас-
хождение фокальных параметров 1 2 ,p p  до-
стигаемое на конечной рабочей орбите (после 
пятого ГМ) составляет 0,00151 а.е. Расхождение 
эксцентриситетов орбиты 1 2e e  не превышает 

0,00197. Для радиусов перигелия и афелия мак-
симальная разность составляет 0,00195 и 
0,00036 а.е. соответственно. Наклонение орби-
ты КА для первого варианта движения Венеры 
на 0,01133 больше, чем у второго. Максималь-
ное расхождение долгот восходящего узла со-
ставляет 0,03415. 

Проекции гелиоцентрических траекторий 
КА после серии ГМ у Венеры на плоскость 
эклиптики XY и плоскость XZ приведены на 
рис. 2, где точками обозначены перигелии ор-
бит КА. Там же показана траектория Венеры. 
Плюсом обозначено положение КА на орбите, 
соответствующее моменту времени, когда КА 
сообщается корректирующий импульс скоро-
сти для перевода КА на переходную орбиту с 
целью встречи КА с Венерой для последующе-
го ГМ. 

Следует отметить, что все корректирующие 
импульсы расположены на восходящей ветви 
гелиоцентрических траекторий достаточно да-

Таблица 3 
Оптимизированные характеристики  

корректирующих импульсов скорости 

Номер 
орбиты 0,  град ,v  м/с ,kT  годы 

1 121,176 6,499 1,847 
2 141,286 0,561 3,484 
3 142,968 1,983 4,061 
4 155,675 1,280 4,616 

     

Таблица 4 
Результаты сравнительного анализа характеристик ГЦО КА после ГМ 

Событие n :m 1 2 ,p p a.e. 1 2e e  π1 π2 ,r r a.e. α1 α2 ,r r a.e. 1 2 ,  град 1 2 ,i i  град 

ГМ 1 3 :4  0 0 0 0 0 0 
ГМ 2 1 :1  0,00010 0,00023 0,00016 0,00018 0,02390 0,00428 
ГМ 3 1 :1  0,00010 0,00036 0,00026 0,00027 0,02326 0,00095 
ГМ 4 1 :1  0,00004 0,00049 0,00035 0,00036 0,02978 0,00519 
ГМ 5 – 0,00151 0,00197 0,00195 0,00002 0,03415 0,01133 
 

   
Рис. 2. Проекции гелиоцентрических траекторий КА после ГМ у Венеры на плоскость эклиптики XY (а)  

и плоскость XZ (б): 
 — траектория Венеры; , , , ,  — орбита КА после первого, второго, третьего, четвертого  

и пятого ГМ соответственно 
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леко от их начальной точки. Это дает возмож-
ность совместить анализируемую в настоящей 
работе коррекцию с требуемой коррекцией тра-
ектории КА, обусловленной ошибками реали-
зации траектории и погрешностями навигации. 

Выводы 
1. Выполнен сравнительный анализ характе-

ристик ГЦО с учетом реального движения Ве-

неры и допущением о невозмущенности траек-
тории ее движения. 

2. Анализ полученных результатов показал, 
что учет возмущенного движения Венеры при 
анализе сложной схемы межпланетного переле-
та с пятью ГМ у Венеры незначительно дефор-
мировал траекторию перелета КА. При этом 
суммарные затраты на коррекцию траектории 
КА оказались относительно небольшими и со-
ставили около 11 м/с. 
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