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Рассмотрен вопрос выполнения маневров космическими аппаратами. Составлена ма-
тематическая модель небесного тела и космического аппарата, находящегося в грави-
тационном поле Земли. Создано шесть видов изменения положения космического 
аппарата на орбите, что обеспечило возможность корректировки его местоположе-
ния в разных плоскостях. На основе составленной модели, разработаны алгоритм и 
программа для моделирования движения тел. С помощью программы исследованы 
четыре вида маневров: двух- и трехимпульсные, изменения наклонения орбиты и 
увеличения высоты орбиты. Для увеличения высоты орбиты использован ионный 
двигатель малой мощности. Характеристики двигателя имели следующие значения: 
тяга — 0,001 Н, массовый расход — 5210–9 кг/c. Приведены расчетные выражения и 
построены диаграммы траекторий космического аппарата в ходе выполнения указан-
ных маневров. Разработанная программа дает возможность анализа траектории кос-
мического аппарата с двигателями малой мощности. 
EDN: GOSXQN, https://elibrary/gosxqn 
Ключевые слова: изменение ориентации, местоположение космического аппарата, 
космический мусор, ионный двигатель, плазменный двигатель 

The paper considers a problem of the spacecraft maneuverability. It compiles a mathematical 
model of the celestial body and a model of the spacecraft in the Earth's gravitational field. Six 
types of alteration in the spacecraft position in orbit are created making it possible to adjust its 
position in the different planes. Based on the compiled model, the paper develops an algo-
rithm and a program to simulate the motion of bodies. Using the program makes it possible to 
study four types of maneuvers including the two-impulse, three-impulse, orbit inclination al-
teration and an increase in orbit altitude. The orbit altitude is increased using a low-power ion 
engine. The engine characteristics have the following parameters: thrust — 0.001 N, mass flow 
rate — 5210–9 kg/s. Computation expressions are given, and the diagrams of the spacecraft 
flight trajectories are constructed for these maneuvers. The developed program makes it pos-
sible to analyze flight trajectories when using the low-power engines. 
EDN: GOSXQN, https://elibrary/gosxqn 
Keywords: orientation alteration, spacecraft position, space debris, ion engine, plasma  
engine 
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Выполнение различных задач космическими 
аппаратами (КА) на орбите требует смены по-
ложения и траектории. Это может быть кор-
ректировка орбиты, управление полетом для 
научных исследований, избегание столкнове-
ний и другие операции. Следовательно, невоз-
можно освоить космическое пространство без 
решения задач точного управления движением 
КА. Актуальность этой задачи обусловлена сле-
дующими причинами. 

Во-первых, с учетом ограниченных запасов 
топлива на борту КА требуется поиск опти-
мальных маневров [1, 2]. 

Во-вторых, возрастающая плотность раз-
личных объектов, в том числе космического 
мусора на околоземных орбитах делает преду-
преждение столкновения достаточно важной 
задачей. В таких случаях необходимы алгорит-
мы маневрирования КА для уклонения от объ-
ектов [3]. 

В-третьих, актуальна проблема замусорива-
ния околоземного пространства [4]. Для ее ре-
шения необходима разработка новых алгорит-
мов изменения положения с целью увода КА на 
более низкие орбиты и сжигание объектов в ат-
мосфере. Следовательно, нужны расчет и моде-
лирование траекторий буксирующего устрой-
ства, с помощью которого можно удалить круп-
ные объекты с орбиты, которыми могут быть 
отработавшие спутники или ступени ракет-
носителей. Для сбора достаточно мелких объек-
тов разрабатываются различные технологии и 
средства, например, сети, гарпуны и электроди-
намические тросы. Все эти технические решения 
и технологии предполагают сложные маневры 
для захвата и утилизации объектов [5]. 

В космической механике существует боль-
шое множество различных маневров [6]. К ос-
новным из них можно отнести импульсные и 
маневры с постоянной тягой, например, со-
зданные ионными и плазменными двигателя-
ми. Основные типы маневров включают в себя 
корректировку орбиты, изменение положения, 
переход с одной орбиты на другую и изменение 
плоскости орбиты. Для обеспечения изменения 
положения применяются реактивные двигате-
ли. Двигатели с высокой тягой предназначены 
для высокоэнергетических маневров. Мало-
мощные двигатели используются для коррек-
ции орбиты [7]. 

Цель работы — создание универсального 
инструмента, способного моделировать раз-
личные траектории КА.  

Составлены математическая модель и про-
грамма для обеспечения расчета положения 
КА. Эта модель позволяет выполнять расчеты 
орбитальных маневров КА, включая изменение 
орбиты, корректировку и изменение ориента-
ции в пространстве. 

Перейдем к теоретическому описанию моде-
ли и построению траекторий КА относительно 
Земли [8]. 

 
Построение модели. Рассмотрим возможность 
маневрирования КА на заданных орбитах [9]. 
Составим математическую модель небесного 
тела (далее тело) и КА. Разработаем алгоритм 
их взаимодействия на основе закона Ньютона о 
гравитации и законах движения. 

Построим модель взаимодействия КА с Зем-
лей. Используя вектор гравитации от другого 
тела, получаем гравитационное ускорение 

  
2

ˆ ,GM
r

g u  

где G  — гравитационная постоянная; M  — 
масса другого тела; r — расстояние до другого 
тела; û  — единичный вектор в направлении 
другого тела (от центра притяжения к КА). 

Если есть два тела массами 1m  и 2m , кото-
рые имеют радиус-векторы r1 и r2 в заданной 
системе координат, то вектор силы гравитации, 
действующей на второе тело со стороны перво-
го, имеет вид 

  

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  (1) 

Пусть имеются два тела, расположенные в 
точках   1 1 1, ,x y z1r  и   2 2 2, ,x y z2r , тогда 
вектор расстояния 

       2 1 2 1 2 1, , .x x y y z z12 2 1r r r  

Модуль вектора расстояния 

           2 2 2
2 1 2 1 2 1 .x x y y z z12r  

Отсюда единичный вектор 
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После подстановки формулы (2) в выраже-
ние (1) получаем 
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Преобразуем абсолютные координаты, вы-
ровненные относительно единой центральной 
оси другого тела. Пусть (x, y, z) — исходные ко-
ординаты, (x0, y0, z0) — координаты другого тела 
и ijO  — элементы матрицы ориентации другого 
тела. Тогда новые координаты   ( , , )x y z  опре-
деляются как 

 
    

          
       
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Запишем выражение (3) в общем виде 

      ,0r O r r  

где r  — вектор координат в локальной системе 
после поворота и смещения; O  — матрица 
ориентации; r  — вектор координат в глобаль-
ной исходной системе; 0r  — вектор положения 
начала новой локальной системы координат в 
глобальной системе. 

Таким образом, преобразование координат 
выполняется с помощью сдвига их начала к 
новому центру и вращения координатной си-
стемы согласно ориентации нового центра. 
Представленные преобразования позволяют 
выполнять анализ положения одного тела от-
носительно другого и их взаимодействия. 

Плотность атмосферы на заданной высоте 
над уровнем моря 

 
 

  
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Здесь h  — высота над уровнем моря; 0  — 
плотность атмосферы на уровне моря; R — ра-
диус Земли; H — масштабная высота, соответ-
ствующая увеличению расстояния над уровнем 
моря, при котором атмосферное давление 
уменьшается в e раз, 

  ,BK TH
mg

 

где BK  — постоянная Больцмана; T — темпера-
тура воздуха; m — средняя масса молекулы воз-
духа; g — ускорение силы тяжести. 

Определяем ориентацию Земли с учетом ее 
вращения, для чего вычисляем угол ее поворота 

  
д

360 ,t
T

 

где t  — шаг времени расчета; дT  — продол-
жительность дня. 

Следовательно, тело поворачивается на угол 
  вокруг оси вращения. 

Определяем угловой радиус, который пока-
зывает, насколько большим объект кажется с 
определенной точки наблюдения, 

   arctg ,R
d

 

где d  — расстояние от точки наблюдения до 
объекта. 

Скорость полета тела с учетом его ускорения 
a за интервал времени расчета t  имеет вид 

    .tv v a   (4) 

Тогда положение тела с учетом его скорости 
за интервал времени расчета определяется как 

    .tr r v   (5) 

Приведенное математическое описание учи-
тывает гравитационное взаимодействие Земли 
и КА, скорость и положение тела в простран-
стве, положение тел относительно друг друга.  

Разработаем математическую модель КА с 
возможностью взаимодействия с другими те-
лами в пространстве. Найдем положение КА 
относительно другого объекта — Земли. Вектор 
положения текущего объекта относительно 
другого тела 
  т об ,r r r   (6) 

где r и обr  — векторы положения КА и объекта 
(Земли). 

Запишем выражение (6) в декартовых коор-
динатах 
     т об об об, , .x x y y z zr   (7) 

Тогда, если есть два объекта — КА и Земля, 
то с помощью выражения (7) можно опреде-
лить положение КА относительно Земли. 

После определения этого положения нахо-
дим скорость полета относительно другого 
объекта 
  т об ,v v v  

где v  и обv  — векторы скорости КА и Земли 
соответственно. 

Определяем модуль относительной скорости 
КА относительно Земли 
 тv  

                2 2 2
об об об ,x x y y z z   (8) 

где x ,  ,y  z  и  обx ,  об ,y   обz  — компонен-
ты скорости полета КА и Земли в направлении 
осей x, y, z соответственно. 
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С помощью выражения (8) можно оценить, 
насколько быстро КА движется относительно 
Земли.  

Определяем расстояние от КА до центра 
Земли 
           2 2 2

об об об .x x y y z zd  

Тогда высота над поверхностью Земли 
   ,h d R  

где d — расстояние до центра тела. 
По аналогии с выражением (1) находим еди-

ничный вектор положения КА относительно 
Земли 

 


об

об
ˆ .r ru

r r
 

Далее следует преобразовать абсолютные 
координаты в координаты, выровненные отно-
сительно центральной оси. Центрирование от-
носительно другого тела выполним по выраже-
нию (6). 

Преобразуем абсолютные скорости по осям 
x, y, z в скорости, центрированные относитель-
но другого тела, следующим образом: 
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Гравитационное ускорение, создаваемое 
другим телом, имеет вид 

  
2

ˆ.GM
d

g u  

Рассмотрим возможность получения грави-
тационного ускорения в случае возмущения 2J  
[10]. Это актуально для более точного описания 
гравитационного поля 

 
2

2
5

3 ,
2

J Rp
d

 

где 2J  — второй зональный коэффициент гра-
витационного потенциала, характеризующий 
экваториальное выпячивание тела;   — грави-
тационный коэффициент; R  — средний ради-
ус Земли. 

Ускорение КА 

 
     
        
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где x, y, z — компоненты вектора положения в 
направлении координат Земли; r  — вектор по-

ложения КА относительно центра Земли в гло-
бальной системе координат. 

С учетом возмущения 2J  гравитационное 
ускорение имеет вид 
  2 .J pg g a  

В случае возмущения добавляется дополни-
тельная компонента к вектору гравитационного 
ускорения, что позволяет учесть отклонение 
формы Земли от идеальной сферы. Для моде-
лирования идеального случая этот параметр 
можно не учитывать. 

Скорость полета КА с учетом его ускорения 
за интервал времени расчета находим по вы-
ражению (4), а его положение — по форму-
ле (5). 

Определим типы ориентации КА в про-
странстве и используем их для обеспечения ма-
неврирования [11]. Рассмотрим положение КА 
относительно Земли в зависимости от направ-
ления движения. Каждую ориентацию обозна-
чим терминами «проградная», «ретроградная», 
«радиальная внутрь», «радиальная наружу», 
«нормаль» и «противонормаль». 

Проградная ориентация — направление 
движения КА вдоль вектора скорости. Направ-
ление скорости полета совпадает с направлени-
ем движения КА, что можно описать как 

 


об
прог

об
.v vv

v v
 

Ретроградная ориентация — направление 
движения КА навстречу вектору скорости по-
лета КА: 
  ретр прог .v v  

Радиальная ориентация внутрь — направ-
ление движения КА к центральному телу: 

 


об
рад.вн

об
.r ru

r r
 

Радиальная ориентация наружу — направ-
ление движения КА от центра тела к объекту 
вдоль линии радиуса: 
  рад.нар рад.вн .u u  

Ориентация по нормали — направление 
движения КА перпендикулярно плоскости объ-
екта в направлении орбитального углового мо-
мента: 

    
   

  

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об об

норм
об об

.
v v r r

v
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Ориентация противонормали противопо-
ложна ориентации по нормали, т. е. перпенди-
кулярна орбитальной плоскости в противопо-
ложном направлении: 
  пр.норм норм .v v  

Управление трехмерными трансформация-
ми, такими как повороты объекта и его пере-
мещение в пространстве реализовано с помо-
щью формулы Родрига [12], которая позволяет 
вычислить поворот вектора вокруг оси K на 
угол .  Если ось поворота не нормализована, 
то ее необходимо нормализовать с помощью 
выражения 

  .KK
K

 

Матрица поворота вокруг единичного век-
тора K на угол   имеет вид 
       2sin (1 cos ) ,rotM I K K   (9) 

где I  — единичная матрица размера 33; 
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Тогда получаем окончательное выражение 
для матрицы поворота вокруг единичного век-
тора K на угол   
 rotМ  

      
        
       

2

2

2

(1 ) (1 ) (1 )
(1 ) (1 ) (1 ) ,
(1 ) (1 ) (1 )

x x y z x z y

x y z y y z x

z x y z y x z

k c c k k c k s k k c k s
k k c k s k c c k k c k s
k k c k s k k c k s k c c

 

где 

  cos ;c   sin .s  

Эта матрица имеет девять элементов, необ-
ходимых для описания вращения тела вокруг 
трех координатных осей. Это позволяет преоб-
разовывать координаты точек или векторов из 
одной системы координат в другую с помощью 
линейного преобразования. 

Остальные операции над векторами вклю-
чают в себя сложение, вычитание, умножение 
на скаляр, скалярное, векторное и смешанное 
произведения. Для составленной модели 

1 1 1 1( , , )x y zv и 2 2 2 2( , , )x y zv  приведем сле-
дующие операции: 

• сумма векторов 

      1 2 1 2 1 2 1 2, , ,x x y y z zv v  

• разность векторов 
      1 2 1 2 1 2 1 2, , ;x x y y z zv v  

• произведение вектора на скаляр 
  ( , , );a xa ya zav  

• векторное произведение 
      1 2 1 2 2 2 1 2 1 2 1 2 1 1, , ;y z z y z x x z x y y xv v  

• скалярное произведение 
     1 2 1 2 1 2 1 2 .x x y y z zv v  

В предложенном теоретическом описании 
приведены основополагающие конструкции 
для создания модели движения КА относитель-
но другого тела. 

 
Создание программы для моделирования 
движения тел. Разработаем алгоритм и про-
грамму для моделирования движения КА и ис-
следуем различные маневры [13]. Блок-схема 
программы для моделирования движения КА 
приведена на рис. 1. 

Предлагаемая блок-схема дает общее пред-
ставление о программе. Инициализация пара-
метров модели начинается с установки шага 
времени расчета и общего времени симуляции. 
Затем определяются фундаментальные физиче-
ские величины, и устанавливаются параметры 
атмосферы, ее плотность над уровнем моря и 
масштабная высота. Для Земли начальными 
условиями являются ее масса, радиус, положе-
ние, скорость полета, ориентация и угловая 
скорость, а для КА — масса, начальное положе-
ние и скорость полета. Дополнительно имеется 
возможность применения текстуры Земли для 
отображения реалистичного вида. 

Рассмотрим три вида маневров [14]. Первый 
маневр — импульсный. Предполагаем, что 
приращение скорости полета изменяется мгно-
венно скачком в заданный момент времени. 
Такой маневр описывается выражением 

   нов тек ,v v n  

где новv  и текv  — обновленная и текущая ско-
рости полета КА; n  — направление маневра; 
  — величина изменения скорости полета. 

Второй маневр реализован с постоянной тя-
гой. В начале расчета ускорение имеет вид 

  т .Fa
m

  (10) 

Здесь тF  — тяга двигателя КА; m  — его масса, 



96 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ  #04(781) 2025 

    ,m m m t   (11) 

где m  — массовый расход топлива. 
Далее происходит обновление скорости по-

лета КА 
   нов тек a .tv v n   (12) 

Третий маневр реализован с постоянным 
ускорением. Вектор ускорения определяется 
как 
  ,aa n   (13) 

где n — вектор ориентации направления уско-
рения; a  — установленная скалярная величина 
ускорения. 

Далее вычисляем величину изменения ско-
рости полета 
    .tv a   (14) 

Для маневров с постоянными тягой и уско-
рением предусмотрена возможность установки 
продолжительности включения. 

Таким образом, с помощью выражений (9)–
(14) можно смоделировать движение КА, вклю-

чая вращение и выполнение маневров различ-
ного типа. 

 
Моделирование маневров. Рассмотрим основ-
ные способы изменения местоположения КА 
[15]. В целях верификации сравним получен-
ные результаты с данными, полученными с по-
мощью программы General Mission Analysis 
Tool (GMAT), предназначенной для анализа 
космических миссий. Выполним проверку для 
трех основных маневров КА — двух- и трехим-
пульсных и изменения наклонения орбиты. 

Двухимпульсный маневр КА для перехода на 
геостационарную орбиту. Используем проград-
ную ориентацию КА. Первый 1  и второй 2  
импульсы определяем по следующим выраже-
ниям: 

 

 
    

 




   


1

2

2 1 ;

21 ,

a

p p a

p

a p a

GM r
r r r

rGM
r r r

  

где M  — масса Земли, pr  и ar  — радиусы пери-
гея и апогея. 

 
Рис. 1. Блок-схема программы для моделирования движения КА 



#04(781) 2025 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ 97 

Начальная высота для выполнения маневра 
составляет 200 км, целевая высота — 35 786 км. 
Первый импульс    3

1 2,4565 10 м/ c  подается 
в момент времени t = 0 c (т. е. сразу после нача-
ла моделирования). Второй импульс 
   3

2 1,478 10 м/ c  поступает в момент време-
ни t2 = 19 600 c. Так можно вывести КА на гео-
стационарную орбиту. Приведем результаты 
расчета траекторий КА. 

Результаты исследования двухимпульсного 
перехода КА на геостационарную орбиту пока-
заны на рис. 2. Полное время расчета составило 
171 980 с при шаге расчета  10 c.t  Увеличе-
ние шага расчета позволяет ускорить модели-
рование, однако при этом уменьшается его 
точность. 

Биэллиптический (трехимпульсный) маневр 
КА для перехода на геостационарную орбиту 
[16]. Этот маневр, включающий в себя три им-
пульса, бывает более эффективным, чем дву-
химпульсный. Предполагаем, что есть началь-
ная орбита радиусом 1r  200 км, целевая орби-
та 2r  1000 км и промежуточная орбита с 
апоцентром br  5000 км. 

Первый импульс определяем по выражению 

      1
1 1 1

2 ,
r a r

 

где   — гравитационный параметр; 1a  — 
большая полуось первой эллиптической орби-
ты, 

  1
1 .

2
br ra  

Первый импульс переводит аппарат с круго-
вой орбиты на эллиптическую, а следующий 
импульс на апоцентре 2r  — КА на вторую эл-
липтическую орбиту с перицентром .br  

Второй импульс, необходимый для выпол-
нения маневра, вычисляем как 

        2
2 1

2 2 ,
b br a r a

 

где 
  2

2 .
2

br ra  

Третий импульс, требуется на перицентре 
второй эллиптической орбиты в направлении 
против движения и переводит КА на целевую 
круговую орбиту радиусом 2 :r  

      3
2 2 2

2 .
r a r

 

 

 

 
Рис. 2. Результаты исследования двухимпульсного 

перехода КА на геостационарную орбиту: 
а и б — данные моделирования и расчета в программе 

GMAT; в — результаты сравнения данных  
моделирования ( ) и расчета  

в программе GMAT ( ) 
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Рис. 3. Результаты исследования трехимпульсного 

перехода КА на геостационарную орбиту: 
а и б — данные моделирования и расчета  

в программе GMAT;  
в — результаты сравнения данных моделирования ( ) 

и расчета в программе GMAT ( ) 

Для расчета времени подачи импульсов 
необходимо найти время полета по соответ-
ствующим участкам эллиптических орбит, что 
можно сделать, используя уравнения Кеплера. 
Предполагая, что первый маневр начинается в 
нулевой момент времени, получаем следующие 
выражения: 

• для времени подачи второго импульса 

   


3
1

2 1 ;at t  

• для времени подачи третьего импульса 

   


3
2

3 2 .at t  

Так, с помощью формулы Кеплера для поле-
та по орбите можно определить время по пер-
вой и второй эллиптическим орбитам. 

Результаты моделирования трехимпульсно-
го маневра приведены на рис. 3. 

Выполнение такого маневра позволяет пере-
вести КА на более высокую орбиту с использо-
ванием меньшего количества топлива. 

Маневр изменения наклонения орбиты КА. 
Такой маневр требует значительных затрат 
топлива, особенно при больших углах. Чтобы 
изменить плоскость орбиты необходимо по-
вернуть вектор скорости полета КА относи-
тельно вектора положения. 

Выполнение этого маневра будет наиболее 
эффективным при минимальной скорости по-
лета КА. Как уже указывалось, выполнение чи-
стого наклонения орбиты КА требует больших 
затрат топлива, поэтому наименьшее его коли-
чество будет затрачено в точках (узлах), где ор-
бита КА пересекает экваториальную плоскость. 
В этих точках скорость полета КА относительно 
экваториальной плоскости минимальна. 

Предполагаем, что КА имеет наклонение 
1,  и есть необходимость изменить его на 2 .  
Изменение наклонения требуется проводить в 
одной из точек орбиты (в восходящем или нис-
ходящем узле). Тогда угловое изменение можно 
вычислить как 
    1 2 .  

Определяем орбитальную скорость на теку-
щей орбите 

   .
r
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Находим импульс для изменения наклоне-
ния орбиты 

    2 sin .
2

 

Предварительный расчет показал, что, если 
необходимо изменить наклонение орбиты на 
  60° , то для типового КА на низкой около-
земной орбите потребуется импульс 
  7500 м / c.  

Проведем моделирование и рассмотрим 
увод КА с экваториальной плоскости, а затем с 
произвольной орбиты. 

Результаты исследования маневра измене-
ния плоскости орбиты КА на угол  10°  при-
ведены на рис. 4. Маневры выполняются в мо-
мент времени t = 1000 c. 

Изначальная орбитальная скорость 
  7788, 483 м / c , импульс для изменения 
наклона для изменения наклонения орбиты 
 1357,6221 м / c.  Высота орбиты равна 
200 км. 

Тангенциальный маневр для увеличения вы-
соты орбиты, при котором тяга двигателя 
направлена параллельно вектору скорости. 
Этот маневр наиболее эффективен для измене-
ния высоты орбиты. Предполагаем, что есть КА 
массой 20 кг с установленным на борту ионным 
двигателем, имеющим следующие параметры: 
тяга Fт = 0,001 Н; массовый расход топлива 

  952 10 кг/с.m  Высота начальной орбиты r1 = 
= 35 786 км. Высота целевой орбиты r2 = 
= 37 000 км. Ионный двигатель включается в 
перицентре орбиты, так как в этой точке ско-
рость КА максимальная. Следовательно, эф-
фект от ускорения будет наибольшим. 

Скорость полета на орбитах определяем по 
выражениям 

  1
1

;GM
r

       2
2

.GM
r

 

Тогда необходимое изменение скорости   
составит 44 м/с. Для нахождения времени рабо-
ты ионного двигателя воспользуемся формулой 
Циолковского. Конечная масса после сгорания 
топлива 

 
 
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 
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где 0m  — начальная масса КА; уI  — удельный 
импульс; 0g  — ускорение свободного падения. 

 

 
Рис. 4. Результаты исследования маневра изменения 

плоскости орбиты КА на угол  10°:  
а и б — данные моделирования и расчета  

в программе GMAT; 
в — результаты сравнения данных моделирования ( ) 

и расчета в программе GMAT ( ) 
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Время работы ионного двигателя 
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 
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Масса израсходованного топлива составит 
0,0457 кг, а время работы двигателя раб.двt  
= 878 907 с (более 10 дней). Проведем модели-
рование такого маневра. Результаты моделиро-
вания тангенциального маневра с использова-
нием ионного двигателя для перехода КА на 
более высокую орбиту приведены на рис. 5. 

Следует отметить, что повышение скорости 
полета в перицентре приводит к увеличению 
высоты орбиты. В результате возрастания уско-
рения орбита становится эллиптической, а ее 
апоцентр смещается на высокую сторону. Тогда 
для выхода на круговую орбиту необходимо 
выполнить дополнительное включение ионно-
го двигателя в апоцентре. 

Выводы 
1. Разработаны математическая модель и про-

грамма, позволяющие с достаточной точностью 
исследовать различные типы маневров. Это ис-
следование в космической динамике позволит 
более эффективно управлять траекторией КА. 
С помощью реализованных функций можно мо-
делировать большое число КА на орбитах, если 
имеется машина с высокой вычислительной 
мощностью. Кроме того, появляется возмож-
ность анализа траекторий КА с двигателями ма-
лой мощности: ионных, плазменных, абляцион-
ных и основанных на эффекте Холла. 

2. Современные космические исследования 
требуют комплексного подхода к планирова-
нию и реализации маневров. Необходимо учи-
тывать не только идеальные траектории, но и 
влияние сопротивления атмосферы, и неодно-
родность гравитационного поля Земли. Пред-
лагаемый подход позволит повысить развитие 
технологий двигателестроения.  

3. Эффективность орбитальных маневров 
напрямую связана с расчетами импульсов тяги 
и выбором времени их реализации.  
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Рис. 5. Результаты моделирования тангенциального 

маневра с использованием ионного двигателя  
для перехода КА на более высокую орбиту: 

а — изменение орбиты; б — увеличение высоты орбиты  
в увеличенном масштабе 
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