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Введение. 

Для определения значений основных проектных параметров транспортного 

корабля на основе массового анализа в процессе выполнения курсового проекта по 

дисциплине «Проектирование космических летательных аппаратов» может быть 

использована методика, описанная в [1]. Указанное пособие включает в себя выбор 

основных проектных параметров на основе анализа схемы работы аппарата, составление 

структурной формулы массы, выражение масс составляющих частей аппарата через 

основные проектные параметры, составление формулы массы и анализ полученного 

выражения оптимизации основных проектных параметров из условия минимума массы 

транспортного корабля. При изменении циклограммы работы транспортного корабля или 

при изменении структуры его массовой сводки необходимо заново аналитически 

выводить формулу массы. При этом большое количество рутинных символьных 

преобразований существенно затрудняет выбор проектных параметров. Получаемые 

аналитические выражения, как правило, громоздки, и их анализ становится 

затруднительным без использования современных компьютерных технологий, 

автоматизирующих символьные преобразования – технологий компьютерной алгебры [1]. 

В настоящее время чаще всего используются следующие системы компьютерной 

алгебры: MathCad компании PTC, MapleV компании Waterloo Maple Inc, Derive компании 

Soft Warehouse Inc и Mathematica компании Wolfram Research. Имеются также 

аналогичные программы с открытым исходным кодом Maxima, Axiom. 

Такие системы дают пользователю богатые возможности по автоматизации 

символьных преобразований. Во-первых, эти системы позволяют обрабатывать 

символьные выражения по известным математическим правилам: раскрывать скобки, 

приводить подобные члены, использовать алгебраические и тригонометрические 

формулы. Во-вторых, имеющиеся команды для выполнения замен переменных и 

подстановок позволяют максимально приблизить процесс работы с выражениями к 

привычному «бумажному» аналогу. В-третьих, в состав пакетов входят функции 

вычисления производных и взятия интегралов в символьном виде. В-четвертых, имеется 

возможность аналитического решения алгебраических и дифференциальных уравнений в 

том случае, когда такие аналитические решения существуют. Кроме этого, пользователь 

может создавать собственные правила преобразований и использовать средства 

программирования аналитических преобразований, что делает подобные системы очень 
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гибким и мощным инструментом. Интеграция в системе символьной математики 

численных и аналитических методов позволяет эффективно проверять полученные 

аналитические зависимости, что особенно важно для результатов приближенных 

вычислений. Помимо средств автоматизации расчетов все пакеты предоставляют 

пользователю возможности для оформления результатов работы: построения графиков, 

написания поясняющих комментариев, вставки изображений и пр. 

Для составления и анализа формулы массы транспортного корабля в наибольшей 

мере подходит система Mathematica. В момент написания настоящего пособия наиболее 

новой версией пакета была версия 9.0.  

Цель настоящего учебного пособия – демонстрация примера применения системы 

Mathematica при проектировании транспортного космического аппарата по методике [1]. 

На базе рассмотренного примера студентами, согласно заданию на курсовое 

проектирование, может быть самостоятельно создана расчетная методика с учетом 

специфики циклограммы работы транспортного корабля. При этом качестве 

дополнительной литературы могут быть использованы учебные пособия [2-4]. В качестве 

задачника для самостоятельных упражнений можно использовать [5]. 

В пособии даются сведения, касающиеся элементарных основ интерфейса системы 

Mathematica. Более подробная информация содержится в интегрированной справочной 

системе, справочниках и учебниках [6,7], а также в Интернете [8,9]. 
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1. Основы интерфейса системы компьютерной алгебры Mathematica 

Система компьютерной алгебры Mathematica состоит из двух программ: 

препостпроцессора (оболочки графического пользовательского интерфейса) и ядра 

(Kernel) , которое осуществляет вычисления. При запуске программы происходит только 

запуск препостпроцессора. Ядро загружается отдельно и может быть выгружено и 

повторно загружено многократно. 

Оболочка интерфейса препостпроцессора состоит из нескольких отдельных окон. 

Главным окном является окно, содержащего строку меню. Закрытие этого окна приводит 

к завершению работы системы. Кроме этого окна дополнительно могут быть открыты 

окна панелей инструментов и окна документов. 

Традиционно для приложений Windows все команды располагаются в выпадающих 

меню, вызываемых из строки меню. Среди вызываемых из строки меню имеются 

специфические для системы команды редактирования и стандартные для всех 

приложений команды управления окнами (меню Window), команды для работы со 

справочной системой (меню Help) и команды работы с документами. 

 

 

главное окно 

панель 

инструментов 

окно документа 

Рис.1. Внешний вид оболочки интерфейса системы Mathematica 

 

Файлы с документами системы Mathematica имеют расширение *.nb . Основные 

команды для работы с файлами, находящиеся в строке меню в стандартном меню File 

аналогичны командам других Windows-приложений. После создания нового файла 

появляется окно документа, готовое для ввода выражений. Информация в документе 
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храниться в отдельных ячейках (Cells). В ячейках могут записываться выражения, 

результаты их вычислений и комментарии. В каждой ячейке содержится информация 

только одного из трех перечисленных типов. Соответственно ячейки носят название ячеек 

ввода, ячеек вывода и текстовых ячеек. Ячейки в поле документа графически разделяются 

при помощи специальных скобок, изображаемых по правому краю документа. Каждому 

типу ячейки соответствует свое изображение скобки. Отдельные ячейки могут быть 

сгруппированы. При этом объединенные ячейки дополнительно отмечаются скобкой. 

 

 

 

обозначение 
ячейки ввода

выражение

обозначение 
группы ячеек 

результат обозначение 
ячейки вывода 

 

Рис.2. Ячейки ввода и вывода 

 

Оформление внешнего вида ячеек (размер и начертание шрифта, обрамление и пр.) 

производится при помощи команд меню Format. В этом же меню расположены команды, 

позволяющие форматировать внешний вид всего документа. Для форматирования, 

копирования и удаления ячейка должна быть выделена. Выделить ячейку можно, кликнув 

мышкой на скобке, отмечающей данную ячейку. Различные настройки ячеек и всего 

документа можно изменять также при помощи пункта Preferences в выпадающем 

контекстном меню, вызываемом нажатием правой кнопки мыши, когда курсор находится 

в окне документа. 

По умолчанию текст, набираемый в окне документа или вставляемый из буфера в 

свободное от ячеек поле документа, всегда помещается в ячейку ввода. Для вставки 

ячейки достаточно установить курсор между ячейками в нужном месте (курсор примет 

вид горизонтальной черты) и начать ввод текста. 

При вводе выражений можно использовать несколько способов записи. Во-первых, 

можно пользоваться правилами, принятыми в языках программирования: умножение 

записывается знаком «*», возведение в степень – знаком «^» и т.д. Во-вторых, можно 

пользоваться «естественными» правилами записи. Так, например, пробелы, поставленные 

между переменными, соответствуют операторам умножения. Для других операций: 

возведения в степень, деления и др. можно использовать специальные шаблоны, 

вызываемые при помощи комбинаций клавиш или при помощи кнопок, расположенных 
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на специальных панелях инструментов. Такая форма записи позволяет вводить различные 

специальные символы, начиная от символов греческого алфавита и заканчивая символами 

дифференцирования, суммирования и интегрирования. При этом процесс ввода 

выражений близок работе с формулами в редакторе MS Word.  

Панели инструментов, содержащие необходимые шаблоны для записи выражений, 

а также полезные функции, греческие и специальные символы, можно включать и 

выключать в выпадающем меню Palettes, расположенном в меню File. Наиболее 

универсальной является панель инструментов BasicInput. Как правило, в среде 

Mathematica она включена по умолчанию. Больший набор символов предоставляет панель 

BasicTypesetting. 

Описанные выше два способа записи выражений можно в любом порядке 

комбинировать. Например, использование в одном выражении в качестве оператора 

умножения пробела и символа «*» не вызовет ошибки. 

Кроме символов, знаков операций и скобок в выражениях используются различные 

функции. Кроме стандартных функций ядра в распоряжении пользователя имеется также 

большое количество дополнительных функций хранящихся в библиотеках. Чтобы 

использовать эти функции, библиотеки необходимо загрузить в ядро. Имеется также 

возможность использовать функции, задаваемые пользователем. 

Следует запомнить, что все стандартные функции системы записываются с 

заглавной буквы, а аргумент функции записывается в квадратных скобках. Например, 

функция sin x в системе Mathematica записывается как Sin[x]. Несоблюдение синтаксиса 

при написании функций приводит к сообщениям об ошибке. Некоторые функции, 

например функции интегрирования и дифференцирования могут быть записаны в 

«естественной» форме при помощи соответствующих шаблонов. 

В одну ячейку возможен ввод нескольких выражений. При этом каждое новое 

выражение должно либо отделяться от предыдущего символом «;», либо начинаться с 

нового абзаца. Конец абзаца, как и в редакторе MS Word задается нажатием Enter. Если 

вводимое выражение окажется больше ширины окна документа, то автоматически будет 

осуществлен переход на новую строку без окончания абзаца. 

Запуск на выполнение введенного выражения осуществляется нажатием 

комбинации клавиш Shift+Enter или с помощью клавиши Enter, расположенной на 

цифровом блоке клавиатуры. После нажатия клавиш в работу вступает ядро системы. 

Если до этого момента ядро не было загружено, например, в начале работы, то 
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производится загрузка, которая, как правило, приводит к небольшой задержке в 

вычислениях. 

В системе имеется возможность многократно запускать и останавливать ядро 

вручную. Такие операции могут потребоваться при переходе к решению новой задачи или 

при различных ошибках в расчетах, когда требуется провести полный сброс всех 

параметров ядра: значений переменных и функций, хранящихся в оперативной памяти. 

Так как при выгрузке ядра вся информация теряется, то после перезагрузки все 

вычисления в документе необходимо проводить заново с самого начала. 

Останов ядра производится командой QuitKernel/Local из меню Kernel командной 

строки. Старт ядра производится командой StartKernel/Local из того же меню. 

Результаты вычисления выражений выдаются в виде отдельных ячеек вывода для 

каждого выражения. Графики также отображаются в отдельных ячейках. 

Печать документа производится как обычно в Windows-приложениях командой 

Print в меню File. Настройка параметров печати (размер и расположение страницы, поля и 

колонтитулы) производится командами из вложенного меню Printing Settings меню File. 
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2. Алгоритм выбора проектных параметров транспортного корабля 

В рассматриваемом примере проводится определение основных проектных 

параметров транспортного корабля (ТК), предназначенного для доставки к орбитальной 

станции (ОС) и возвращения на Землю полезного груза или экипажа, а также в доставке на 

ОС расходуемых материалов и удаления отходов. 

Основными техническими характеристиками ТК, заданными в расчете, являются: 

Начальная масса ТК, [кг]  0M

Масса возвращаемого аппарата, [кг]  ВАM

Высота опорной круговой орбиты ТК, [км]  1h

Высота круговой орбиты ОС, [км]  2h

Удельный импульс двигательной установки, [м/с]  УI

Под начальной массой ТК подразумевается масса ТК на опорной круговой орбите 

после отделения от ракеты-носителя. Начальная масса ТК определяется энергетическими 

возможностями ракеты-носителя [10]. 

Удельный импульс двигательной установки определяется используемыми 

компонентами топлива [2]. 

В состав ТК входят три отсека. 

Возвращаемый аппарат (ВА). Все основные подсистемы, используемые 

многократно входят в состав ВА. В частности в состав ВА входят блоки системы 

управления движением и стыковкой. 

Бытовой отсек (БО). Структурная формула массы БО включает массу 

конструкции и массу груза 

КБОГБО MMM  ,  

при этом масса груза , доставляемого к ОС в БО, неизвестна и подлежит определению 

в зависимости от массы ВА. Масса конструкции БО выражается через заданный 

статистический весовой коэффициент 

ГM

K  

БОKКБО MM  . 

Что приводит к следующей формуле вычисления массы БО 

ГKБО MGM  ,  

где . 1)1(  KKG 
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Агрегатный отсек (АО). Структурная формула массы АО имеет вид  

СОТРСЭПТДУБКАОАО МММMMMM  , 

где АОKКАО MM   - масса конструкции,  - масса топлива, ТM ТББ МM   - масса баков, 

 - масса двигательной установки, ДУM 0МM ЭСЭП   - массы системы электропитания и 

0МCСОТРM   - массы системы обеспечения теплового режима. Здесь Б , C , Э  - 

заданные статистические весовые коэффициенты, которые можно найти в [2-4]. С учетом 

коэффициента  структурная формула массы АО имеет вид KG

 СОТРСЭПТДУБKАО МММMMGM  . 

Полная структурная формула массы ТК складывается из масс отсеков: 

АОБОВА MMMM 0 . 

Масса топлива  вычисляется на основании баллистического расчета по 

циклограмме полета ТК. 

ТM

Функционирование ТК осуществляется в соответствии с циклограммой полета, 

которая включает следующие основные этапы: 

1. Дальнее наведение; 

2. Ближнее наведение; 

3. Маневрирование и стыковка с ОС; 

4. Пребывание в составе ОС; 

5. Возвращение на Землю. 

Каждый из этапов циклограммы решает определенную баллистическую задачу, на 

выполнение которой при проектировании ТК требуется рассчитать запас 

характеристической скорости. 

Дальнее наведение. После отделения от ракеты-носителя ТК находится на 

опорной орбите, находящейся ниже орбиты ОС. В данном пособии принято, что эти 

орбиты компланарны. Положение ТК и ОС на орбите определяется их фазовыми углами - 

угловым положением, измеренным относительно заданного начала отсчета. Разность фаз 

ТК и ОС – то есть угловое расстояние между ними перед началом дальнего наведения 

считается заданным. 

Задачей дальнего наведения является выведение ТК в расчетную точку встречи с 

орбитальной станцией (ОС). Для осуществления встречи на орбите фазовые углы ТК и ОС 

должны совпасть. Маневр, обеспечивающий выполнение этой задачи, называется 

фазированием. 
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Маневр фазирования заключается в том, что ТК переходит на промежуточную 

орбиту и совершает полет по ней в течение определенного времени. Эта орбита, 

получившей название фазирующей, обеспечивает одновременный приход ТК в ОС точку 

встречи на орбите ОС. Имеется несколько способов выполнения маневра, которые 

рассмотрены ниже в разделе 3. 

Для выдачи импульсов при выполнении маневра дальнего наведения ТК должен 

располагать запасом характеристической скорости ДНV . Импульсы дальнего наведения 

выдаются маршевой ДУ. Зная удельный импульс маршевой двигательной установки 

 [м/с], получим формулу для вычисления массы топлива, необходимого на данном 

этапе 

УI

))/exp(1(01 УДНT IVMM  . 

После выполнения маневра масса ТК уменьшится и составит . 101 TMMM 

Ближнее наведение. После этапа дальнего наведения ТК и ОС приходят в точку 

встречи с некоторой ошибкой по положению и скорости. В задачу ближнего наведения 

входит поиск ОС и наведение ТК на нее с компенсацией ошибок дальнего наведения по 

высоте и углу. Здесь также может быть учтена ошибка некомпланарности орбит путем 

увеличения промаха дальнего наведения. 

Баллистическими задачами ближнего наведения являются:  

- обеспечение оптимальных параметров самонаведения путем выполнения маневра  

предварительного разгона (торможения) ТК; 

- обеспечение самонаведения ТК на ОС путем выполнения маневра параллельного 

сближения. 

Маневр предварительного разгона при проектировании ТК, предназначенного для 

снабжения ОС в некотором диапазоне рабочих орбит, вводится для того, чтобы проводить 

самонаведение ТК всегда при фиксированной относительной скорости и тем самым 

оптимизировать характеристики и массу бортовых систем, обеспечивающих 

самонаведение. 

После выполнения дальнего наведения ТК выходит в район встречи и движется по 

круговой орбите с вектором скорости TKV


. При этом ОС имеет вектор скорости OCV


. Из-за 

погрешностей выполнения маневров ОСVTKV


 . Поскольку ТК и ОС находятся в точке 

встречи на малой дистанции, векторы скоростей TKV


 и OCV


 можно условно считать 
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параллельными. Тогда относительную скорость можно определять как разность модулей 

скоростей . OCTKH VVU 



В зависимости от маневров дальнего наведения могут получиться два случая: 

1) Скорость транспортного корабля меньше скорости станции . Этот случай 

называется стыковкой с ожиданием на орбите, так как ТК должен выйти впереди станции 

и ОС будет догонять ТК.  

0HU

2) Скорость транспортного корабля больше скорости станции . В этом 

случае ТК догоняет ОС.  

0HU

После выхода в район встречи с относительной скоростью  до начала 

самонаведения производится предварительный разгон (торможение) ТК для изменения, 

скорости на величину  так чтобы относительная скорость ТК стала равной заданной 

относительной скорости U  в начале самонаведения. 

0HU

U

В качестве примера рассмотрим случай ожидания 0HU . Как показано на рис. 1 

если мы хотим увеличить относительную скорость, то следует провести торможение ТК, 

т.е. добавить  против направления . При этом U TKV UU UH  . Если же мы хотим 

уменьшить относительную скорость, то нужно добавить U  по направлению  т.е.  

доразогнать ТК. При этом 

TKV

UUU H . Для случая стыковки вдогон, очевидно, 

формулы поменяются местами.  

 

 

Рис. 1 Схема маневра предварительного разгона 

 

ОС VOC VOC ОС 

ТК VTK ТК VTK 
UH UH 

U  U  

U U 

Торможение Доразгон 
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При определении проектных параметров ТК будем предполагать модуль импульса 

разгона/торможения равным UkU u , где  - заданный коэффициент ошибки 

относительной скорости. Считаем, что импульс разгона/торможения выдается маршевой 

ДУ. Формула для вычисления массы топлива, необходимого на данном этапе имеет вид 

uk

))/exp(1(12 УT IUMM  . 

После выполнения маневра масса ТК уменьшится и составит . 212 TMMM 

Для расчета параметров самонаведения рассматривается движение ТК 

относительно ОС как показано на рис.2. На рисунке изображен момент начала 

самонаведения. Линия, соединяющая центры масс ТК и ОС называется линией 

визирования. Расстояние между ТК и ОС по линии визирования в начале маневра 

определяет дальность самонаведения . Относительная скорость в начале самонаведения 

 является заданной величиной для данного ТК. Дальность самонаведения задается по 

данным прототипов ТК, обслуживающих Международную космическую станцию, а 

относительная скорость вычисляется по заданной тяге маршевой ДУ. 

D

U


 

Рис. 2 Схема маневра самонаведения 

 

Расстояние между направлением вектора U


 и центром масс ОС определяет промах 

дальнего наведения R , который определяется заданным начальным углом   между 

траекторией ТК и линией визирования как sinR D  (см. рис.2). 

Самонаведение проводится по методу параллельного сближения. Метод 

предполагает разложение вектора относительной скорости ТК  на две составляющие: U


ОС -VОС VОС 

R 

VC D 
-VОС 

U 

VТК 

ТК 

 
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DU


 - скорость сближения, направленную по линии визирования и  - относительную 

скорость направленную параллельно вектору скорости ОС 

0U


OCV


.  

0UUU D


  

Для осуществления параллельного сближения необходимо обеспечить равенство 

. При этом промах дальнего наведения будет нулевым. 00U


Для того чтобы ликвидировать промах дальнего наведения, при самонаведении 

транспортному кораблю необходимо добавить импульс скорости . Этот импульс 

будет минимальным, если он прикладывается перпендикулярно линии визирования. 

Соответственно при осуществлении самонаведения необходимо соответственно 

ориентировать тягу двигателя, выдающего данный импульс. Это может быть обеспечено 

либо ориентацией ТК относительно его центра масс, либо соответствующей компоновкой 

двигателя самонаведения на корпусе ТК. 

CV

В расчете принято, что импульс ближнего наведения при идеально работающей 

системе выдается двигательной установкой малой тяги с тяговооруженностью . 

Компенсация неточностей работы систем самонаведения компенсируется двигательной 

установкой малой тяги с тяговооруженностью . Тяговооруженности рассчитываются 

по эмпирическим формулам [1] 

01n

02n





 




U

D
k

D

U

g

R
n n1

2

2

01 , U


n 02 4  
g

где  - эмпирический коэффициент [1],  - ускорение свободного падения у 

поверхности Земли, 

07,0nk g

1000

35

180
варианта№


  - ошибка аппаратуры самонаведения,  

- заданный номер варианта для студента. 

варианта№

С учетом того, что время самонаведения принимается равным  формула 

для вычисления массы топлива, необходимого на данном этапе имеет вид [1] 

UD /tC

I

g
nnMM

У
T )( 0201231 

U

D
. 

После выполнения маневра масса ТК уменьшится и составит . 312 TMM 31M

Маневрирование и стыковка с ОС. После самонаведения ТК сближается с ОС по 

линии визирования со скоростью . Для осуществления стыковки необходимо при 

достижении зоны безопасности ОС затормозить движение ТК и выполнить маневр 

стыковки. 

DU
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Задачей данного этапа является выполнение маневров уравнивания скоростей, 

облета ОС, зависания перед свободным стыковочным узлом и причаливание.  

В расчете принято, что импульс уравнивания скоростей выдается маршевой 

двигательной установкой. Расчет необходимой для этого массы топлива выполняется с 

использованием формулы [1] 

 УT IUMM /3132  . 

После выполнения уравнивания масса ТК составит 323132 TMMM  . 

В расчете принято, что маневрирование при стыковке производится ДУ малой тяги, 

а масса топлива находится с помощью статистического весового коэффициента 

3233 MKM mT  . 

После выполнения уравнивания масса ТК составит 333233 TMMM  . 

Пребывание в составе ОС. В данном пособии условно принято, что в процессе 

пребывания ТК в составе орбитальной станции им не совершается никаких маневров 

(например, маневра подъема орбиты ОС). Также считается, что масса грузов, 

доставленных ТК на ОС равна массе удаляемых грузов. 

Возвращение на Землю. После расстыковки и увода ТК из зоны безопасности ОС 

производится выдача тормозного импульса и ТК переходит на орбиту спуска, перигей 

которой находится на 50 км ниже условной границы атмосферы. 

Тормозной импульс выдается маршевой двигательной установкой. С учетом 

гарантированного остатка компонентов топлива формула для вычисления массы топлива, 

необходимого на данном этапе имеет вид 

))/exp(1(334 УTT IVMM  . 

После выполнения маневра масса ТК составит 4334 TMMM  . 

Окончательно структурная формула массы топлива с учетом заданного 

гарантированного остатка компонентов топлива Т  имеет вид 

 433323121 TTTTTTТT MMMMMMM  . 

Масса двигательной установки определяется массой маршевой ДУ и массой ДУ 

малой тяги. Структурная формула массы двигательной установки имеет вид 

312 ДУДУДУ MMM  , 

где  - масса вспомогательной ДУ малой тяги,  - масса маршевого ЖРД. 12ДУM 3ДУM

При определении проектных параметров ТК тяга маршевой ДУ  считается 

заданной величиной (задается по известному прототипу ТК). Из формулы 

3R



 

 Оглавление 
Зеленцов В.В., Щеглов Г.А. 

«Применение компьютерной алгебры при проектировании транспортного космического аппарата» 

15 

тяговооруженности маршевой ДУ , которая рассчитывается по заданному времени 

уравнивания скоростей  [1] 

03n

Уt











Уt

UM

Mg
n

R

31

2
03

1
, 

путем решения нелинейного уравнения 

)()( 2033 UMUng  

определяется относительная скорость сближения для заданной маршевой ДУ. Тяга 

вспомогательной ДУ находится по ее тяговооруженности 

2020112 )( MnngR  . 

Зная тягу вспомогательной ДУ можно выбрать двигатели малой тяги, например, с 

помощью материалов сайта [11]. 
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3. Расчет параметров этапа дальнего наведения 

Целью расчета параметров этапа дальнего наведения является определение 

длительности этапов циклограммы дальнего наведения и вычисление запаса 

характеристической скорости  маневра фазирования. ДНV

Исходными данными для расчета являются средний радиус Земли  [км], 

гравитационный параметр Земли 

6371 0 R

398700   [км3/с2], высота опорной круговой орбиты 

ТК  [км], высота круговой орбиты ОС  [км]. Задан начальный угол между ОС и ТК в 

момент начала дальнего наведения 

1h 2h

0 . Начальный угол положителен, если ОС 

находится впереди ТК. 

Также может быть задана расчетная точка встречи ТК и ОС: угловое положение ОС 

на орбите в момент встречи 1 . Значение 1  выбирается, например, из условий 

освещенности при стыковке или из условия прохождения ОС над наземными пунктами 

связи. Если не требуется удовлетворения условий на положение ОС на орбите в момент 

встречи, то расчетная точка встречи не задается, а подлежит вычислению. 

Циклограмма дальнего наведения ТК в общем случае включает в себя следующие 

этапы (рис. 3): 

1. Полет по опорной круговой орбите с радиусом 101 hRr  ; длительность этапа 1t ; 

2. Выдача импульса  для перехода на эллиптическую орбиту фазирования с радиусом 

перигея  и радиусом апогея ; условно считается, что импульс выдается 

мгновенно; 

1V

13 rrp  3ar

3. Полет по орбите фазирования; длительность этапа 2t ; 

4. Выдача импульса  для перехода на эллиптическую орбиту перелета с радиусом 

перигея  и радиусом апогея 

2V

14 rrp  204 hRra  ; условно считается, что импульс 

выдается мгновенно; 

5. Полет по орбите перелета; длительность этапа 3t ; 

4. Выдача импульса  для перехода на круговую орбиту ОС с радиусом 3V 202 hRr  ; 

условно считается, что импульс выдается мгновенно. 
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Запас характеристической скорости равен 321 VVVVДН  . Длительность 

дальнего наведения без учета длительности подачи импульсов равна 

321 ttt  ДНt . 

 

 

 

 

Дальнее наведение

2t 3t1t
 

 

Рис. 3 Циклограмма дальнего наведения 

 

Величины импульсов и длительность этапов циклограммы определяются 

выбранным видом маневра фазирования [12].  

Внутренний маневр фазирования заключается в том, что все перелеты ТК 

совершает по орбитам, высота которых не превышает высоту орбиты ОС. При таком 

маневре запас характеристической скорости определяется разностью высот опорной 

орбиты ТК и орбиты ОС. В этом случае требуется наименьший запас характеристической 

скорости ТК. В зависимости от того, задана или нет расчетная точка встречи 1 , 

используются различные схемы расчета. 

Внешний маневр фазирования заключается в том, что ТК при движении по 

орбите фазирования поднимается выше ОС. Внешний маневр применим в тех случаях, 

когда разность высот орбит ТК и ОС незначительна и время, необходимое для 

осуществления фазирования по схеме внутреннего маневра, велико. 

Для сравнения различных маневров фазирования во всех приведенных ниже 

примерах взяты одинаковые исходные данные: 2001 h  [км];  [км]; 3502 h

 1810/0  . 

 

 2t 3t0  

1V 2V 3V



 

 Оглавление 
Зеленцов В.В., Щеглов Г.А. 

«Применение компьютерной алгебры при проектировании транспортного космического аппарата» 

18 

3.1. Внутренний маневр фазирования по опорной орбите 

Если расчетная точка встречи не задана, то для фазирования ТК специальная 

орбита фазирования не требуется и 01 V . В качестве орбиты фазирования может 

использоваться опорная орбита. В этом случае 13 rra  . Полет ТК по опорной орбите 

происходит до достижения углового расстояния 2  между ТК и ОС, обеспечивающего 

одновременный приход ТК в точку встречи на орбите ОС при движении по орбите 

перелета. 

Представленный ниже текст файла Mathematica содержит результаты расчета 

дальнего наведения с фазированием по опорной орбите. Файл показывает возможности 

системы по проведению аналитических преобразований и оформлению полученных 

результатов. В расчете последовательно рассчитываются необходимые параметры орбиты 

ТК и ОС, а также орбиты перелета. 

При расчете циклограммы фазирования определяется угловое расстояние 24 , 

которое проходит ОС при движении ТК по орбите перелета. Тогда угловое расстояние 

между ТК и ОС, при котором ТК может начинать перелет, равно: 

2441   , 

где   4  - угловое расстояние, которое проходит ТК при движении по орбите перелета 

в точку встречи.  

Фазовое расстояние 2  между ТК и ОС, которое ТК должен выбрать за счет полета 

по орбите фазирования, то есть в данном случае по опорной орбите определяется как 









1010

1010
2 ,2

,




 . 

Далее рассчитывается длительность этапов циклограммы. В данном расчете 

 [ч], 84,11 t 02 t  [ч],  [ч]. Длительность всего этапа равна  [ч] 75,03 t 59,23 t

Запас характеристической скорости определяется импульсами 01 V  [м/с], 

 [м/с], 442 V 433 V

87

 [м/с]. ТК должен располагать запасом характеристической 

скорости  [м/с],  ДНV
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3.2. Внутренний маневр фазирования по орбите перелета 

Если в качестве орбиты фазирования используется орбита перелета, то 23 rra   и 

полет ТК по орбите перелета происходит до встречи ТК и ОС. В этом случае угловое 

расстояние между ТК и ОС компенсируется в основном за счет движения по орбите 

перелета. Однако, поскольку по орбите перелета ТК может сделать только целое число 

полных витков (не считая заключительной половины витка, по которой ТК приходит в 

точку встречи), необходима дополнительная компенсация фазового рассогласования за 

счет движения по опорной орбите. 

Представленный ниже текст файла Mathematica содержит результаты расчета 

дальнего наведения с фазированием по орбите перелета. В расчете последовательно 

рассчитываются необходимые параметры орбиты ТК и ОС, а также орбиты перелета. 

При расчете циклограммы фазирования определяется угловое расстояние 24 , 

которое проходит ОС при движении ТК по орбите перелета. Угловое расстояние, которое 

проходит ТК при движении по орбите перелета в точку встречи равно   n24 , где 

 - целое число витков ТК по орбите перелета. Тогда угловое расстояние между ТК и ОС, 

при котором ТК может начинать перелет, равно: 

n

2442   . 

Фазовое расстояние 2  между ТК и ОС, которое ТК должен выбрать за счет 

полета по опорной орбите определяется как 

201   . 

Если количество витков  выбирается таким, чтобы n 1  был наименьшим. В 

рассматриваемом примере при 2n  получаем  31 . 

Далее рассчитывается длительность этапов циклограммы. В данном расчете 

 [ч], 36,01 t 02 t  [ч],  [ч]. Длительность всего этапа равна  [ч] 74,33 t 10,43 t

Запас характеристической скорости определяется импульсами 01 V  [м/с], 

 [м/с], 442 V 433 V

87

 [м/с]. ТК должен располагать запасом характеристической 

скорости  [м/с],  ДНV
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3.3. Внутренний маневр фазирования при заданной точке встречи 

При заданной угловой координате расчетной точки встречи формируется 

фазирующая орбита. Высота апогея этой орбиты вычисляется при условии, что время 

полета ТК по орбите фазирования и орбите перелета равно времени полета ОС по своей 

орбите – т.е. из условия, что ТК и ОС одновременно придут в расчетную точку встречи. 

Точка схода ТК с опорной орбиты на орбиту перелета удалена от точки встречи на 180 

градусов. 

Представленный ниже текст файла Mathematica содержит результаты расчета 

дальнего наведения с фазированием, когда задана расчетная точка встречи  1

24

. При 

расчете циклограммы фазирования определяется угловое расстояние  , которое 

проходит ОС при движении ТК по орбите перелета. Угловое расстояние, которое 

проходит ТК при движении по орбите перелета в точку встречи равно   4 . 

Тогда угловое расстояние между ТК и ОС, компенсируемое движением по орбите 

перелета равно: 

2442   . 

Фазовое расстояние 2  между ТК и ОС, которое ТК должен выбрать за счет 

полета по орбите фазирования определяется как 

201   . 

Угловое расстояние, которое проходит ТК при движении по орбите фазирования 

равно nrTn a )(2 3323   , где )  - период обращения ТК по орбите фазирования, ( 33 arT

2  - угловая скорость движения ОС по орбите,  - целое число витков ТК по орбите 

фазирования. При этом ОС проходит по своей орбите угловое расстояние 

n

m 22  , где 

 - целое число витков ОС. m

Радиус апогея орбиты фазирования определяется из уравнения  

mnrT a  2)( 23320  . 

Решение уравнения проводится при различном сочетании числа витков  и . 

Выбирается вариант, в котором  и  принимают наименьшие значения, а также 

выполняется условие внутреннего маневра 

n m

n m

231 rrr a  . 
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В рассмотренном примере при 2n  и 2m

2,71

 радиус апогея орбиты фазирования 

равен  [км] (высота равна 6683.71  3 ar 3 3 1ah  [км]). 

Далее рассчитывается длительность этапов циклограммы. В данном расчете 

 [ч],  [ч],  [ч]. Длительность всего этапа равна  [ч]. 01 t 99,22 t 74,03 t 73,33 t

Запас характеристической скорости определяется импульсами 41 V  [м/с], 

 [м/с], 402 V 433 V

87

 [м/с]. ТК должен располагать запасом характеристической 

скорости  [м/с],  ДНV
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3.4. Внешний маневр фазирования при заданной точке встречи 

Данный расчет подобен расчету, рассмотренному выше в разделе 3.3, однако здесь 

. Представленный ниже текст файла Mathematica содержит результаты расчета 

внешнего маневра. Радиус апогея орбиты фазирования определяется из уравнения  

23 rra 

mnrT a  2)( 23320  , 

где  и  принимают наименьшие значения, при выполнении условия внешнего маневра n m

23 rra  . 

В рассмотренном примере фазирование может быть выполнено за три витка 

( ) и радиус апогея орбиты фазирования равен  3 mn 6746,28   3 ar  [км] (высота равна 

 [км]).  375,28  3 ah

Далее рассчитывается длительность этапов циклограммы. В данном расчете 

 [ч],  [ч],  [ч]. Длительность всего этапа равна  [ч]. 01 t 51,42 t 74,03 t 25,53 t

Запас характеристической скорости определяется импульсами 511 V  [м/с], 

 [м/с] (осуществляется торможение ТК), 72 V 443 V  [м/с]. ТК должен располагать 

запасом характеристической скорости 102 ДНV  [м/с], 
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3.5. Сравнение параметров для различных видов маневров 

Результаты расчетов различных маневров фазирования для выбранных исходных 

данных представлены в таблице 1. Анализ полученных данных показывает, что 

наилучшим вариантом при  180 является маневр фазирования по опорной орбите. 

При заданной точке встречи в данном случае время маневра увеличивается почти 

на час. При внутреннем маневре запас характеристической скорости не изменяется, а при 

внешнем маневре увеличивается более чем на 17% и при этом выигрыша во времени не 

происходит. 

 

Таблица 1 

Вид маневра 
Длительность маневра 

 , ч 3t

Суммарный импульс 

 , м/с ДНV

Расчетная точка встречи не задана 

Внутренний по опорной 

орбите 
2,59 87 

Внутренний по орбите 

перелета 
4,10 87 

Расчетная точка встречи задана 

Внутренний по орбите 

фазирования 
3,73 87 

Внешний по орбите 

фазирования 
5,25 102 
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4. Расчет параметров этапа возвращения на Землю. 

Целью расчета является определение величины тормозного импульса  для перехода 

с орбиты ОС на орбиту спуска, высота перигея которой рана 50sh  [км], а высота апогея 

равна высоте орбиты ОС . 2h

Исходными данными для расчета являются средний радиус Земли  [км], 

гравитационный параметр Земли 

6371 0 R

398700   [км3/с2], высота круговой орбиты ОС  [км].  2h

Представленный ниже текст файла Mathematica содержит пример расчета 

параметров этапа возвращения на Землю. В расчете определяются большая полуось 

орбиты спуска   2/232 srra  , скорость в апогее и перигее орбиты и величина тормозного 

импульса . TV
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5. Пример расчета проектных параметров транспортного корабля 

Представленный ниже текст файла Mathematica содержит результаты расчета 

проектных параметров ТК. Он показывает возможности системы по проведению 

аналитических преобразований и оформлению полученных результатов. 

Расчет начинается с массового анализа ТК. В данном разделе выводятся 

структурные формулы для основных составляющих масс. Расчет массы топлива и массы 

двигательной установки производится по циклограмме полета ТК. На основе полученных 

формул производится вывод формулы массы доставляемого груза в бытовом отсеке . 

Все преобразования производятся в символьном виде. Используются операции упрощения 

символьных выражений. В конце первого раздела осуществляется подстановка численных 

значений. В результате получается зависимость массы полезного груза от запаса 

характеристической скорости и относительной скорости сближения ТК и ОС. 

ГM

Во втором разделе вычисляются запасы характеристической скорости, 

необходимые для выполнения дальнего наведения и схода с орбиты. При проведении 

расчетов сразу подставляются численные значения параметров. 

В третьем разделе производится выбор параметров двигательной установки и 

относительной скорости сближения. По заданной тяге маршевой ДУ производится 

определение необходимой скорости сближения. На основе этих данных вычисляются 

характеристики ДУ малой тяги. 

В четвертом разделе определяется зависимость массы полезного груза, 

доставляемого в БО от массы ВА. Данная зависимость является линейной. Определяются 

численные значения коэффициентов и определяется максимальная масса ВА при условии 

что . После этого выбирается необходимая масса ВА и строятся массовая сводка и 

таблица изменения массы ТК в процессе полета. 

0ГM

В пятом разделе полученные таблицы выводятся в текстовый файл. 

На основании приведенного примера студенты могут самостоятельно создать файл 

расчета, отражающий циклограмму работы ТК в соответствии с заданием на курсовой 

проект. 
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Контрольные вопросы 

1. Что такое циклограмма полета и какую роль она играет в космическом полете? 

2. Что такое дальнее и ближнее наведение? 

3. Какое различие между внутренним и внешним маневрами фазирования? 

4. Какие ошибки дальнего наведения компенсируются при ближнем наведении? 

5. Какие этапы ближнего наведения Вы знаете? 

6. Запишите структурную формулу определения массы ТК, осуществляющего 

ближнее наведение. 

7. Запишите выражение для определения массы топлива, необходимого для 

выполнения маневра ближнего наведения. 

8. Из каких составляющих состоит масса системы энергообеспечения? 

9. Как назначаются весовые коэффициенты в структурной формуле массы? 

10. Что такое тяговооруженность и как она определяется? 
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