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Оптимизируется схема полета, обеспечивающая параболическую скорость входа космического ап-
парата (КА) в земную атмосферу. Такой маневр может быть интересным для экспериментальной
отработки входа КА, возвращающегося на Землю от Луны или после межпланетного перелета.
Предполагается, что КА выведен на низкую околоземную орбиту и имеет химическую двигатель-
ную установку с двигателем ограниченной тяги, которая должна обеспечить маневр входа КА в зем-
ную атмосферу. Критерием оптимизации рассматривается характеристическая скорость маневра.
Основой разработанного метода оптимизации схемы полета и самой траектории КА выбран прин-
цип максимума. Анализируются одновитковые и многовитковые траектории перелета. Показано,
что для одновитковых траекторий перелета существует оптимальное время и оптимальная угловая
дальность перелета. Дается оценка их значений и минимальной характеристической скорости ма-
невра. В отличии от одновитковых траекторий перелета для многовитковых траекторий характери-
стическая скорость перелета монотонно убывает с увеличением времени перелета. Приведены за-
висимости характеристической скорости от времени перелета для одновитковых, двух-, трех- и че-
тырехвитковых траекторий перелета. Проанализированы диапазоны времен перелета, в которых
целесообразно использовать конкретный тип траектории перелета.
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ВВЕДЕНИЕ
Программы освоения космоса предполагают

возвращение КА на Землю после реализации лун-
ной или межпланетной миссии. При возвраще-
нии зонда с поверхности Луны или из окололун-
ного пространства скорость его входа в земную
атмосферу оказывается близкой к местной пара-
болической скорости. При возвращении КА по-
сле реализации межпланетных миссий скорость
входа в атмосферу будет еще больше. Представля-
ется интересным проработать этапы входа зонда в
атмосферу с большой скоростью, отработать кон-
струкцию спускаемого аппарата с теплозащитой,
используя макет спускаемого аппарата (демон-
стратор). Реализация маневра входа космическо-
го аппарата в земную атмосферу с большой ско-
ростью является энергетически сложной задачей.
Маневр требует большой характеристической
скорости. Оптимизация схемы полета КА с обес-
печением необходимой скорости его входа в ат-
мосферу, анализ характеристик оптимальной
схемы полета КА являются предметом настоящей
работы. В ней формулируется постановка про-
блемы нахождения рациональных схем полета

для обеспечения больших скоростей входа КА в
земную атмосферу, представлена математическая
модель для анализа схемы одновитковой и много-
витковой траектории полета такого зонда и опти-
мизации этой траектории. Основой метода опти-
мизации служит принцип максимума. Разрабо-
танный алгоритм позволил провести численный
анализ конкретной транспортной системы для
реализации проекта демонстратора.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ ПРОЕКТИРОВАНИЯ 
ТРАЕКТОРИИ ПЕРЕЛЕТА ДЕМОНСТРАТОРА

Анализируется и оптимизируется схема полета
КА для реализации больших скоростей входа де-
монстратора в земную атмосферу для следующей
постановки проблемы:

• КА выведен на низкую круговую орбиты ис-
кусственного спутника Земли (в представленном
ниже численном анализе эта высота принята рав-
ной 200 км).

• Известны масса КА mo, тяга P и массовый
расход q двигателя КА.
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• Задана скорость входа КА в земную атмо-
сферу Ventry и угол входа θentry.

Оптимизация рассматриваемой схемы переле-
та предполагает нахождение:

• оптимального закона включения-выключе-
ния двигательной установки δ(t) (закон определя-
ет число активных и пассивных участков, их рас-
положение на траектории перелета);

• оптимальной программы угла тангажа на ак-
тивных участках траектории ϑ(t).

Критерием оптимальности рассматривается
характеристическая скорость маневра. Анализи-
руется зависимость характеристической скорости
от времени выполнения маневра tp.

Два важных замечания. Рассматриваемая оп-
тимизационная проблема имеет много экстрему-
мов, которые, прежде всего, отличаются числом
витков КА на траектории перелета. Поэтому от-
дельно рассматриваются одновитковые, двухвит-
ковые и т.д. траектории перелета. Фиксирование
числа витков не означает фиксирование угловой
дальности перелета. Эта угловая дальность нахо-
дится оптимальной.

Как будет показано ниже, для одновитковых
траекторий перелета существует оптимальное
время перелета. Но для многовитковых траекто-
рий перелета оптимальное время перелета, если и
существует, то оно очень большое. На траектории
перелета КА удаляется от Земли на такое расстоя-
ние, что математическая модель, описывающая
движение КА становится некорректной. В этом
случае время перелета целесообразно фиксиро-
вать и перебирать в некотором целесообразном
диапазоне.

МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ, 
ОПИСЫВАЮЩАЯ ДВИЖЕНИЕ КА

Независимой переменной рассматривается уг-
ловая дальность перелета β [1–3]. Она отсчитыва-
ется от радиус-вектора точки старта. Угловую
дальность конечной точки траектории перелета
обозначим βf. Фазовый вектор, описывающий
движение КА, рассматривается состоящим из
следующих компонент: Vr, Vn – радиальная и
трансверсальная компоненты скорости КА; r –
длина радиус-вектора КА; t – время полета; m –
масса КА.

При этом движение КА вдоль оптимальной
траектории перелета может быть описано следу-
ющей безразмерной системой дифференциаль-
ных уравнений:

В этой системе P – безразмерная величина тя-
ги двигателя; q – безразмерный массовый расход
двигателя;  – вектор сопря-
женных переменных к фазовому вектору

; ;  –

функция переключения двигателя; δ – функция

тяги  [4]. За единицу рас-

стояния принимается радиус начальной орбиты,
за единицу скорости – скорость на начальной ор-
бите, за единицу массы – начальная масса КА.

ФОРМУЛИРОВКА КРАЕВОЙ ЗАДАЧИ 
ПРИНЦИПА МАКСИМУМА

Фазовые переменные в начальной точке тра-
ектории перелета полностью известны: 

    Для варианта
постановки задачи с оптимизируемой угловой
дальностью перелета βf и фиксированным вре-
менем перелета tf краевая задача принципа мак-
симума формулируется следующим образом.
Неизвестными параметрами краевой задачи
рассматриваются: величина угла тангажа в на-
чальной точке траектории перелета , вели-
чины трех сопряженных переменных в началь-
ной точке траектории перелета 
и угловая дальность перелета βf. Значения со-
пряженных переменных к радиальной и транс-
версальной скорости в начальной точке нахо-
дятся с использованием таких соотношений:

 

Перечисленные пять параметров краевой за-
дачи должны быть выбраны так, чтобы удовле-
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точке траектории перелета: Vr(βf) = Ventrysin(θentry);
Vn(βf) = Ventrycos(θentry); r(βf) = ratm; λm(βf) = 1; t(βf) = tf.

При решении краевой задачи использовались
следующие приемы: решение задачи с идеально-
регулируемым двигателем с нулевым набором со-
пряженных переменных, входящих в вектор неиз-
вестных параметров краевой задачи [5–7]; гладкое
продолжение по параметру для перехода к траекто-
рии с двигателем ограниченной тяги [8, 9]; сглажи-
вание функции тяги [4]; гладкое продолжение по
параметру сглаживания; гладкое продолжение по
времени перелета для конкретной схемы переле-
та; математический аппарат комплексных чисел
для вычисления производных от краевых условий
по параметрам краевой задачи [4, 10, 11].

РЕЗУЛЬТАТЫ ЧИСЛЕННОГО АНАЛИЗА
Для численного анализа были выбраны следу-

ющие характеристики КА: масса КА 5 т, тяга дви-
гателя 5 кН, удельная тяга 330 с, массовый расход
1.545 кг/с. Угол входа КА в земную атмосферу
принят равным –10о.

На рис. 1 приведены зависимости характери-
стической скорости маневра Vh (в км/с) от времени
перелета (в часах) для оптимальных одновитко-
вых, двух-, трех- и четырехвитковых траекторий
перелета. Справа показан фрагмент зависимости в
большем масштабе.

Анализ рисунка показывает, что реализовать
быстрый перелет со временем меньшим 6 ч целе-
сообразно, используя одновитковую траекторию
перелета. При этом характеристическая скорость
маневра больше 3.55 км/с. В диапазоне времени
перелета от 6 до 13 ч целесообразно использовать
двухвитковую траекторию перелета. При этом ха-
рактеристическая скорость маневра находится в
диапазоне 3.355…3.55 км/с. В диапазоне времени
перелета от 13 до 20.4 ч целесообразно использо-

вать трехвитковую траекторию перелета. При
этом характеристическая скорость маневра нахо-
дится в диапазоне 3.308…3.355 км/с. Если исполь-
зовать траектории с временем перелета большим
20.4 ч, то рационально использовать четырехвит-
ковые траектории перелета. При этом характери-
стическая скорость маневра будет немного мень-
ше 3.308 км/с. Например, при времени перелета
50 ч характеристическая скорость маневра соста-
вит 3.274 км/с.

Приведем результаты анализа оптимальной
одновитковой траектории перелета. На рис. 2 по-
казана зависимость характеристической скоро-
сти одновиткового перелета как функции време-
ни перелета. Зависимость имеет четко выражен-
ный минимум. Этот минимум оказывается равен
3512.16 м/с. Для одновитковой траектории суще-
ствует оптимальное время перелета. В рассматри-
ваемом случае оно равно 12.315 ч. Уменьшение
времени перелета приводит к значительному уве-
личению характеристической скорости. Напри-
мер, для 2.5 ч характеристическая скорость равна
4119.746 м/с; для 5 ч характеристическая скорость
составит 3585.759 м/с. Увеличение времени пере-
лета (от оптимального времени 12.315 ч) приводит
к небольшому увеличению характеристической
скорости. Например, для 30 ч характеристическая
скорость будет равна 3521.741 м/с (она увеличи-
лась всего на 9.7 м/с).

Оптимальная величина угловой дальности од-
новиткового перелета как функция времени пе-
релета монотонно увеличивается от 332.6о, при
времени перелета 2.5 ч, до 411.8°, при времени пе-
релета 30 ч. С увеличением времени перелета
максимальное удаление КА от Земли на траекто-
рии перелета монотонно увеличивается. Если при
времени перелета 2.5 ч максимальная величина
радиус-вектора КА на траектории перелета не-

Рис. 1. Характеристическая скорость маневра (км/с) как функция времени перелета (часы) для одновитковых (верх-
няя сплошная линия), двух витковых (пунктирная линия), трех витковых (линия с треугольниками) и четырех витко-
вых траекторий (жирная сплошная линия).
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много меньше 13 тыс. км, то для 30 ч максималь-
ный радиус-вектор КА – больше 90 тыс. км.

То обстоятельство, что на траектории одновит-
кового перелета существует оптимальное время
перелета, дает возможность искать оптимальную
траекторию одновиткового перелета в постановке,
когда и время перелета, и угловая дальность пере-
лета – оптимизируемые параметры. При этом кра-
евая задача принципа максимума оказывается ме-
нее трудоемкой, чем в случае фиксирования време-
ни перелета, когда приходится находить решения
для всего интересного для практики диапазона вре-
мени перелета.

Найденные параметры краевой задачи: tp =
= 12.315 ч; βf = 403.099°; ϑо = –19.151°; λro = –0.22945;
λmo = 0.29062. Характеристическая скорость
маневра 3512.254 м/с. Масса топлива, затрачен-
ного на перелет, 3311.0 кг. Конечная масса КА
1689.0 кг.

Анализ зависимости характеристической ско-
рости маневра как функции времени перелета
(при оптимизации угловой дальности перелета)
для многовитковых траекторий перелета показал,
что эти зависимости монотонны. С увеличением
времени перелета характеристическая скорость
маневра для многовитковых траекторий убывает.
В области малых времен перелета наблюдается
сильное уменьшение характеристической скоро-
сти. При больших временах перелета с увеличе-
нием времени перелета характеристическая ско-
рость убывает слабо. В отличие от одновитковых
траекторий перелета оптимального времени пе-
релета не существует.

То обстоятельство, что на траекториях много-
виткового перелета не существует оптимального
времени перелета, усложняет исследование. По-
является необходимость анализировать два показа-
теля (характеристическую скорость и время переле-
та). Варианты схемы перелета приходится сравни-
вать при фиксированном времени перелета.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Проведенный анализ показал, что характери-

стическая скорость рассматриваемого маневра
обеспечения параболической скорости входа КА
в атмосферу весьма велика (более 3.25 км/с).

Использование многовитковых перелетов при
реализации рассматриваемого космического ма-
невра дает возможность существенно уменьшить
характеристическую скорость маневра. Так, если
при использовании одновитковой траектории
минимальная характеристическая скорость ма-
невра 3.512 км/с, то использование, например,
четырехвитковой траектории с временем переле-
та 50 ч может позволить уменьшить эту скорость
до 3.274 км/с. То есть на 238 м/с.

Показано, что число витков оптимальной схе-
мы перелета зависит от времени перелета. Так
двухвитковые перелеты оказываются оптималь-
ными в диапазоне времен перелета 6…13 ч. В диа-
пазоне времен перелета 13…20.4 ч оптимальная
схема перелета оказывается трехвитковой. Если
время перелета больше 20.4 ч, то целесообразно
использовать схему четырехвиткового перелета.

Показано, что для одновиткового перелета за-
висимость характеристической скорости от време-
ни немонотонна. Существует оптимальное время
перелета, при котором характеристическая ско-
рость маневра минимальна. Для многовитковых
перелетов характеристическая скорость монотон-
но убывает с увеличением времени перелета.

Исследование выполнено при поддержке Рос-
сийского научного фонда, грант № 22-19-00329.
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