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Мусоросборщик и фрагмент мусора движутся по произвольным некомпланарным ор-
битам в диапазоне высот 400…2000 км. Мусоросборщик отстыковывается от базовой 
станции, перелетает в плоскость орбиты фрагмента мусора, фазируется, сближается с 
фрагментом, захватывает его и возвращается на базовую станцию. Время выполнения 
полетного задания — сутки. Рассмотрен только первый этап перелета мусоросборщика 
из своей плоскости в плоскость орбиты фрагмента мусора. Показано, что такой орби-
тальный перелет — это колебательный процесс с сильным затуханием. Затухание обес-
печено несколькими включениями перспективного маршевого двигателя, тяга которо-
го не меньше 20 000 Н, а удельный импульс топлива не ниже 15 000 м/с. Анализ дина-
мики орбитального перелета выполнен численным интегрированием уравнений 
орбитального движения мусоросборщика и фрагмента мусора методом Рунге — Кутты 
четвертого порядка. Критерий пересечения плоскости целевой орбиты — изменение 
знака скалярного произведения вектора интеграла площадей орбиты фрагмента мусора 
и радиуса-вектора мусоросборщика. Учтена выработка топлива и несферичность гра-
витационного поля Земли по второй зональной гармонике. Приведен пример расчета. 
Даны оценки сходимости процедуры интегрирования по наклонению целевой орбиты 
и ее эксцентриситету. 
Ключевые слова: космический мусоросборщик, фрагмент мусора, некомпланарный 
перелет, несферичность гравитационного поля 

A space debris collector and a debris fragment move along random noncoplanar orbits 
ranging from 400 to 2000 km in height. The space collector leaves the base station, transfers 
into the orbital plane of a debris fragment, aligns itself with and approaches the fragment, 
grabs it and returns to the base station. The execution time of the flight mission is 24 hours. 
This paper examines only the stage when the debris collector transfers from its orbital plane 
to the fragment’s orbital plane. Dampening is provided by repeated activation of a cruise 
propulsion unit with the thrust of no less than 20000 N and the fuel specific impulse of no 
less than 15000 m/s. An analysis of dynamics of the orbital flight is performed by 
numerically integrating the equations of orbital movement of the debris collector and the 
debris fragment using the fourth order Runge-Kutta methods. The change of the scalar 
product sign of the vector of the orbit area integral of the debris fragment and the radius-
vector of the debris collector is the criterion for intersecting the final orbit plane. Fuel 
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depletion and the nonsphericity of the Earth’s gravitational field in the second zonal 
harmonic are taken into account, and an example of the calculations is given. Convergence 
estimates for the integration procedure with regard to the final orbit inclination relative to 
the orbit’s eccentricity are provided. 
Keywords: space debris collector, debris fragment, noncoplanar flight, nonsphericity of 
gravitational field 

Существуют разные способы уборки космиче-
ского мусора: перевод на орбиту захоронения 
[1], сталкивание малогабаритного мусора с ор-
биты лазером [2] и т. п. Сюда же относятся бал-
листические проблемы инспекции космических 
аппаратов на околоземных орбитах [3, 4]. Об-
щие вопросы планирования траекторий сборки 
мусора рассмотрены в работе [5]. Как правило, 
в целях экономии ресурсов такие орбитальные 
перелеты не ограничивают во времени. 

В настоящей статье космический мусоро-
сборщик (КМ) и фрагмент мусора (ФМ) дви-
жутся по произвольным некомпланарным ор-
битам в диапазоне высот 400…2000 км. КМ от-
стыковывается от базовой станции, перелетает 
из своей плоскости в плоскость орбиты ФМ, 
фазируется, сближается с ФМ, захватывает его 
и возвращается на базовую станцию. Время вы-
полнения полетного задания — сутки. 

Возможность уборки мусора с околоземной 
орбиты во многом определяется энергетиче-
скими возможностями двигательной установки 
(ДУ) космического аппарата. Традиционные 
жидкостные ракетные двигатели создают до-
статочно большую тягу, но требуют много топ-
лива [6–8]. Так, удельный импульс наиболее 
распространенной пары компонентов топлива 
несимметричный диметилгидразин — тетраок-
сид азота примерно равен 3000 м/с. 

С другой стороны, солнечные тепловые ДУ, 
электроракетные, ядерные и другие двигатели 
имеют высокий удельный импульс (до 
100 000 м/с), но обеспечивают крайне малую 
тягу (F 10 Н) [9–14]. В настоящей статье рас-
смотрена перспективная ДУ на новых физиче-
ских принципах с тягой не менее 20 000 Н и 
удельным импульсом не ниже 15 000 м/с. 

Для надежного захвата ФМ необходимо под-
лететь к нему на расстояние порядка 1 м с отно-
сительной скоростью ~1 м/с. Перелет такой точ-
ности невозможно рассчитать путем исследова-
ния модели орбиты, составленной из кусков 
стандартных кривых. Необходимо интегриро-
вать уравнения орбитального движения в декар-
товых координатах с учетом несферичности гра-
витационного поля Земли и выработки топлива. 

Несферичность гравитационного поля учитыва-
ется разложением возмущенного геопотенциала 
в ряд по сферическим функциям с удержанием 
второй зональной гармоники [15]. 

Общие вопросы численного интегрирования 
уравнений орбитального движения рассмотрены 
в работе [16]. В настоящей статье исследована 
кратковременная миссия в течение суток. Пока-
зано, что в таких условиях приемлемую точность 
интегрирования дает хорошо известный метод 
Рунге — Кутты четвертого порядка [17]. 

Цель работы — анализ динамики перелета 
КМ из плоскости своей орбиты в плоскость ор-
биты ФМ. 

 
Уравнения орбитального движения. Уравне-
ния орбитального движения КМ и ФМ в декар-
товых координатах будем рассматривать сов-
местно. Объекты не взаимодействуют друг с 
другом. При этом движение одного объекта 
организовано с учетом движения другого. 

Вследствие несферичности Земли (в резуль-
тате учета второй зональной гармоники разло-
жения возмущенного геопотенциала Земли в 
ряд по сферическим функциям [15]) уравнения 
совместного орбитального движения двух тел 
имеют вид 
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где   = 3,9860044 · 1014 м3/с2 — гравитационная 
постоянная Земли; , ,c c cx y z  и , ,f f fx y z  — де-
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картовы координаты КМ (англ. debris collector) 
и ФМ (англ. debris fragment) соответственно; cr  
и fr  — модули радиусов-векторов КМ cr  и 
ФМ ,fr    2 2 2 1/2( ) ,c c c cr x y z    2 2 2 1/2( ) ;f f f fr x y z  

2J  — коэффициент второй зональной гармо-
ники разложения возмущенного геопотенциала 
Земли в ряд по сферическим функциям, 2J  = 
= 1082,636023 · 10–6; ea  — средний радиус Зем-
ли, ea  = 6 378 136 м; , ,x y za a a  — декартовы 
составляющие ускорения КМ, обусловленные 
(многократным) включением двигателя в про-
цессе орбитального перелета КМ из плоскости 
своей орбиты в плоскость орбиты ФМ. 

Фрагмент мусора ДУ не имеет. Принято, что 
для выдачи импульса аппарат разворачивается 
мгновенно. Инерция вращения аппарата не 
учитывается. 

Система уравнений (1) в декартовых коор-
динатах интегрируется с заданными начальны-
ми условиями методом Рунге — Кутты четвер-
того порядка с автоматическим выбором шага. 
Как правило, начальные условия задаются как 
шесть параметров эллипса начальной эллипти-
ческой орбиты   , , , , , ,a e i  где a  — большая 
полуось; e  — эксцентриситет;   — долгота 
восходящего узла;   — аргумент перигея; i  — 
наклонение орбиты;   — истинная аномалия. 

Указанные шесть параметров преобразуются 
в три декартовы координаты тела , ,x y z  и три 
декартовы составляющие его скорости движе-
ния   , , .x y z  Такие прямое и обратное преобра-

зования хорошо известны [15]. Они имеют ите-
рационный характер. Отметим, что в течение 
всего полета (в течение суток) как орбита КМ, 
так и орбита ФМ «уходят» (оскулируют). 

 
Критерий пересечения плоскости орбиты 
ФМ. Критерий пересечения мусоросборщиком 
плоскости орбиты ФМ — это скалярное произ-
ведение вектора интегралов площадей fc  
(оскулирующей) орбиты ФМ и радиуса-вектора 
КМ cr  (рис. 1): 
     1 2 3, .f c f c f c f cp c x c y c zc r  (2) 

Здесь 
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где ,i  ,j  k  — орты координатных осей; 1,fc  

2 ,fc  3fc  — составляющие вектора .fc  
Мусоросборщик переходит на круговую ор-

биту в плоскости орбиты ФМ (см. рис. 1). Это 
облегчает организацию его последующего фа-
зирования. Скорость движения КМ по круго-
вой орбите 
    / .cf cf cv rv  

Введем в рассмотрение вспомогательный 
вектор (см. рис. 1) 
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где , ,x y zd d d  — компоненты вектора .d  
Модуль вектора d  определяется выраже-

нием 
    2 2 2 .x y zd d d dd  

Вектор d  параллелен вектору скорости 
движения КМ cfv  на его круговой орбите в 
плоскости орбиты ФМ. Направляющие косину-
сы этих векторов одинаковы: 
  1cos ;xd d     2cos ;yd d     3cos ,zd d  

где   1 2 3, ,  — углы между вектором d и ося-
ми координат. 

 
Рис. 1. Схема пересечения плоскости орбиты КМ  

с плоскостью орбиты ФМ: 
1 — прямая пересечения плоскостей орбит; А — точка  

пересечения орбиты КМ с плоскостью орбиты ФМ;  
cfv  и  cfv  — вектор скорости движения КМ по круговой 
 орбите и вектор ее изменения; cv — вектор скорости  
движения КМ; a — вектор ускорения, создаваемого  

ДУ КМ; d — вспомогательный вектор 



66 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ  #1(718) 2020 

Таким образом: 
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где , ,cfx cfy cfzv v v  — компоненты скорости .cfv  
Вектор изменения скорости движения КМ 

по круговой орбите  cfv , необходимой для его 
перехода на круговую орбиту в плоскости ор-
биты ФМ (см. рис. 1), имеет вид 
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где   , ,cfx cfy cfzv v v  — компоненты вектора 
 .cfv  

Модуль вектора изменения скорости движе-
ния КМ по круговой орбите определяется вы-
ражением 
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Вектор ускорения ,a  создаваемого ДУ мусо-
росборщика (с учетом выработки топлива), па-
раллелен вектору изменения скорости  .cfv  Их 
направляющие косинусы одинаковы, поэтому 
вектор ускорения 
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Здесь 
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где F  — сила тяги перспективной ДУ (не менее 
20 000 Н); strm  — масса конструкции КМ; 

fuelm  — остаток топлива на момент включения 
двигателя; t — текущее время работы двигателя, 
с;   — удельный импульс перспективного топ-
лива (не ниже 15 000 м/с); , ,x y za a a  — компо-
ненты вектора .a  

Принято, что на рассматриваемый орби-
тальный перелет отведено не более 1/3 началь-
ного запаса топлива. Далее показано, что при 
его совершении двигатель достаточно вклю-
чить 4 раза. 

Оценим продолжительность включения 
двигателя Т для обеспечения потребного изме-
нения скорости движения КМ по круговой ор-
бите с учетом выработки топлива путем интег-
рирования: 

  
   

  


 

  

 
0 0

( )
/

ln .
/

T T

cf
str fuel

str fuel

str fuel

Fv a t dt dt
m m Ft

m m
m m FT

 

Отсюда продолжительность включения дви-
гателя 
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Пример расчета. Исходными данными явля-
ются: 

• масса конструкции strm  = 1000 кг; 
• начальная масса топлива fuelm = 2000 кг; 
• удельный импульс перспективного топлива 

 = 18 000 м/с; 
• тяга перспективной ДУ F = 20 000… 

30 000 Н. 
На орбитальный перелет выделена 1/3 на-

чальной массы топлива, т. е. после окончания 
перелета должно остаться 2000 · 2/3 = 
= 1333,333 кг топлива. 

Точность результирующего сближения со-
ставляет примерно 1 м по дальности и порядка 
1 м/с по относительной скорости. Поэтому 
уравнения орбитального движения (1) инте-
грируются с двойной точностью (16 значащих 
цифр). Для решения поставленной задачи 
написана программа на языке Фортран.  

Начальные условия орбитального движения 
 КМ ФМ 
Высота, км . . . . . . . . . . . . . . . 400 2000 
Большая  
полуось, м . . . . . . . . . . 6778136,0 8378136,0 
Эксцентриситет . . . . . . . . 0,001 0,003 
Долгота восходящего  
узла, град . . . . . . . . . . . . . . . . . 30 10 
Аргумент перигея . . . . . . . . . 45 15 
Наклонение орбиты, град . . 52* 28** 
Истинная аномалия, град . . . 0 0 
Декартовы координаты (двойная точность), м: 
     x . . . . . . . 646905,3215094395 6557077,598856055 
     y . . . . . . . 717372,4875852490 4809439,963837972 
     z . . . . . . . 4815021,7785670000 1912955,902297011 
Декартовы составляющие скорости движения, м/c: 
     x . . . . . . −7016,430473914445 −4244,866187483476 
     y . . . . . . −1697,189906045279 4668,040868425594 
     z . . . . . . 2609,032587952423 2836,260703155766 
————— 

* Космодром Восточный, РФ.  
** Мыс Канаверал, США. 
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Представляет интерес оценка «уходов» ор-
бит вследствие несферичности Земли. На 
рис. 2, а и б показаны орбиты КМ за сутки 
(86 400 с). На каждом рисунке изображены две 
кривые: yc = f(xc) и zc = f(xc). Кривые, представ-
ленные на рис. 2, а, характеризуют движение 
КМ с учетом несферичности возмущенного 
геопотенциала Земли по второй зональной 
гармонике, поэтому они имеют переменную 
толщину. На рис. 2, б возмущения отсутствуют, 
и с течением времени линии остаются тонкими. 
Движение ФМ происходит аналогично. 

Пусть через сутки с учетом несферичности 
КМ (ФМ) попадает в точку А. Если возмуще-
ний нет, то КМ (ФМ) попадает в точку В. 
Сравнение точек А и В (для указанных началь-
ных условий орбитального движения КМ и 
ФМ) показывает, что для КМ расстояние АВ 
составляет 473,456 км, а для ФМ — 853,551 км. 
Соответственно, у КМ изменение скорости 
равно 0,6776 км/с, а у ФМ — 0,7056 км/с. 

Таким образом, для обеспечения требуемой 
точности результирующего сближения тел учет 
несферичности гравитационного поля Земли 
совершенно необходим. 

Как уже указывалось, критерием пересече-
ния плоскости орбиты ФМ является изменение 
знака скалярного произведения векторов p (2). 
Графическая зависимость скалярного произве-
дения векторов p от времени полета в течение 
суток приведена на рис. 3, а. Здесь видно, что 
КМ многократно пересекает плоскость орби-
ты ФМ. 

Также представляет интерес первое пересе-
чение мусоросборщиком плоскости орбиты 
ФМ, произошедшее на 2402 с полета (рис. 3, б). 
В этот момент двигатель КМ включается пер-
вый раз, и начинается его орбитальный перелет 
из плоскости своей орбиты в плоскость орби-
ты ФМ. 

Соответствующий переходный процесс p(t) 
приведен на рис. 4. Данный процесс имеет ко-
лебательный характер с сильным затуханием, 
обеспечиваемый четырехкратным включением 
двигателя, т. е. осуществляется четырехкратное 
пересечение плоскости орбиты ФМ. 

 

 
Рис. 2. Оценка уходов орбит КМ yc = f(xc) ( )  

и zc = f(xc) ( ) за сутки с учетом (а)  
и без учета (б) несферичности  
гравитационного поля Земли  

по второй зональной гармонике 
 

 

 
Рис. 3. Зависимости скалярного произведения p  

от времени полета t: 
а — в течение суток; б — на 2402 с 
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Результаты анализа сходимости переходного 
процесса по продолжительности включения ДУ 
приведены в табл. 1, где видно, что продолжи-
тельность последовательных включений быстро 
убывает. Четырех включений двигателя доста-
точно для организации перелета. Продолжи-
тельность последнего (четвертого) включения 
соизмерима со временем выхода ДУ на рабочий 
режим. При перелете с тягой ДУ F = 20 000 Н 
топлива не хватает. 

Анализ результатов расчета показал, что 
время первого попадания КМ в плоскость ор-
биты ФМ равно 2402,109375 с. Время последне-
го (четвертого) отключения двигателя при тяге 
ДУ F = 30000 Н составляет 8420,715827 с. Про-
должительность перелета при тяге ДУ F = 
= 3000 Н равна 8420,715827 – 2402,109375 = 
= 6018,606452 с ≈ 1,67 ч. Это примерно один 
виток. 

Большой интерес представляет анализ 
функциональных возможностей метода Рун-
ге — Кутты четвертого порядка, использован-

ного для интегрирования уравнений орбиталь-
ного движения (1). Результаты сходимости та-
кой процедуры интегрирования (на момент за-
вершения орбитального перелета) приведены в 
табл. 2. Варьировалось пороговое значение 
приращения фазовых координат на шаге инте-
грирования Δ (если Δ превышает пороговое 
значение, то шаг интегрирования делится). 

Таблица 2 
Сходимость процедуры интегрирования  

Рунге — Кутты по наклонению i  
и эксцентриситету e результирующей круговой 
 орбиты в момент окончания перелета (8500 с) 

Δ i, град е 

105 27,154890 0,00404535629 
104 27,992617 0,000376148925 
103 27,991161 0,00011770629 
102 27,990755 (27,989599) 0,000046915868 
10 27,9907581 0,0000469297386 

 
Рис. 4. Переходный колебательный процесс р(t) с сильным затуханием при перелете КМ  

с тягой ДУ F = 20000 ( ), 25000 ( ) и 30000 Н ( ) 
Таблица 1 

Сходимость переходного колебательного процесса по продолжительности включения ДУ 

Включение ДУ 
Продолжительность включения ДУ, с, при тяге F, Н 

20 000 25 000 30 000 

Первое 486,5895161445098 389,2716129156078 324,393010763006500 
Второе 122,3609658279391 81,38962789503013 58,840476848319180 
Третье Нет топлива 4,501117828715502 2,535868996132433 
Четвертое Нет топлива 1,170461839006865 0,9502017441808213 
Остаток топлива, кг 1333,333 1338,758 1355,599 
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Из табл. 2 следует, что сходимость по накло-
нению орбиты существенно выше, чем по ее 
эксцентриситету. Так, изменению наклонения 
целевой орбиты в пятой значащей цифре соот-
ветствует изменение эксцентриситета в первой 
значащей цифре. 

Следует отметить, что со временем угол 
наклонения орбиты ФМ не остается постоян-
ным и равным 28. Он также уходит. Соответ-

ствующее целевое наклонение указано в табл. 2 
в скобках. Сходимость процедуры интегриро-
вания по эксцентриситету целевой (круговой) 
орбиты дополнительно проиллюстрирована на 
рис. 5. 

Выводы 
1. Показано, что перелет КМ из плоскости 

своей орбиты в плоскость орбиты ФМ — это 
колебательный процесс с сильным затуханием. 
Затухание обеспечено четырехкратным вклю-
чением ДУ. 

2. В качестве критерия пересечения мусоро-
сборщиком плоскости орбиты ФМ предложено 
изменение знака скалярного произведения век-
тора интеграла площадей орбиты ФМ и радиу-
са-вектора КМ. 

3. Установлено, что для интегрирования 
уравнений орбитального движения двух тел с 
учетом выработки топлива и несферичности 
гравитационного поля Земли в течение суток 
можно использовать метод Рунге — Кутты чет-
вертого порядка. Даны оценки сходимости 
процедуры интегрирования по наклонению це-
левой орбиты и ее эксцентриситету. 
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