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БАЛЛОНОМ ПРИ ВЫВОДЕ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА НА ОРБИТУ1

Рассматривается задача вывода космического аппарата на орбиту с помо-
щью вспомогательной тросовой системы, оснащенной стыковочным моду-
лем с надувным баллоном. Изучается возможность перевода системы во
вращение за счет действия аэродинамических сил. Разработана математиче-
ская модель системы и проведено сравнение движения тросовой системы с
надувным баллоном и без него. Определены параметры орбиты космическо-
го аппарата после отделения от троса и приведена оценка сэкономленного
топлива.
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С начала космической эры и по сей день многоступенчатые ракеты-носители
являются единственным средством доставки грузов на орбиту. Основным недос-
татком этого способа является необходимость тратить топливо на разгон самой
ракеты. Поиску путей удешевления операции вывода груза посвящено большое
количество научных работ, например, румынское космическое агентство предло-
жило запускать лунный зонд с высотного аэростата [1]. В статье [2] обсуждается
проект электромагнитной рельсовой пушки. Оригинальный лазерный двигатель,
подпитывающийся от удаленного источника энергии, описан в [3]. Интересным и
глубоко проработанным является проект космического лифта [4, 5], текущий уро-
вень развития технологий не позволяет создать космический лифт на Земле, но
это возможно на Луне или на Марсе [6]. Весьма перспективной видится возмож-
ность использования космических тросовых систем для удешевления транспорт-
ных операций в космосе. На основе вращающихся тросовых систем может быть
создана система транспортировки грузов с низких околоземных орбит на геоста-
ционарную орбиту [7−9]. В работах [10−12] предложен проект использования
транспортных тросовых систем регулярного сообщения Земля – Луна. А в работах
[13, 14] показана возможность доставки грузов на Марс и обратно, а также на
другие планеты Солнечной системы. В проекте космической тросовой системы
MXER [15] предполагается совместное использование преимуществ вращающих-
ся и электродинамических систем. Космические тросовые системы могут быть
использованы для решения задачи спуска груза с орбиты [16, 17].

В данной статье рассматривается задача вывода космического аппарата (КА)
на орбиту с помощью вспомогательной космической тросовой системы. Предпо-
лагается, что на низкой околоземной орбите развернута космическая тросовая
система, состоящая из спутника с опущенным в верхние слои атмосферы тросом,
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на конце которого расположен стыковочный модуль. Изначально космическая
тросовая система находится в устойчивом положении около местной вертикали.
В [18] предлагается закон управления, позволяющий осуществить управляемый
выпуск троса для перевода системы в требуемое устойчивое положение. С помо-
щью ракеты-носителя на орбиту выводится КА и совершает стыковку с нижним
концом троса. После стыковки на модуле надувается шар-баллон и под действием
аэродинамических сил космическая тросовая система переводится во вращатель-
ное движение. При достижении КА наивысшей точки происходит его отделение
от троса (рис. 1). Описанная схема позволяет снизить стоимости выполнения ма-
невра за счет отказа от использования последней ступени ракеты-носителя.

Рис. 1. Схема вывода космического аппарата на орбиту
Fig. 1. Scheme of a spacecraft orbit injection

Целью исследования является изучение возможности перевода системы во
вращательное движение за счет использования надувного шара-баллона и дейст-
вующих на него аэродинамических сил. Для этого будет построена математиче-
ская модель, проведено численное моделирование процесса перевода системы во
вращение, определены параметры системы. Данная работа является развитием
[19]. В отличие от [19] здесь не делается допущения о движении спутника по кру-
говой орбите.

Математическая модель

Рассмотрим плоское движение космической тросовой системы, состоящей из
спутника (точка А на рис. 2), груза (точка B) и соединяющего их невесомого уп-
ругого троса. Спутник рассматривается как материальная точка массой M, а груз –
точка массой m. На груз помимо гравитационной силы действует сила аэродина-
мического сопротивления. При расчете аэродинамической силы будем считать
баллон динамически симметричным шаром с площадью миделя S. Под действием
этих сил он совершает колебания около местной вертикали. Движение системы
будет полностью описываться системой дифференциальных уравнений Лагранжа
второго рода. За обобщенные координаты примем q1 = R – расстояние от центра
Земли до спутника, q2 = θ – угол истиной аномалии, q3 = l – длина троса, q4 = φ –
угол отклонения троса от местной вертикали. Таким образом:
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где L = T – Π – лагранжиан системы, T и Π – кинетическая и потенциальная энер-
гия системы соответственно.
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Рис. 2. Исследуемая механическая система
Fig. 2. Mechanical system of interest

Кинетическая энергия запишется как сумма энергий двух материальных точек

2 2

2 2M m A B
M mT T T V V= + = + , (2)

где TM – кинетическая энергия спутника, Tm – кинетическая энергия груза, а их
скорости, соответственно VA и VB, в векторном виде запишутся как

A B A, ( )V = R+ ×r V =V + l + + × l� � �� �θ θ φ ,
где вектор r – расстояние от центра Земли до груза (рис. 2).

Для потенциальной энергии в данном случае имеем сумму из энергий спутни-
ка, груза и упругого троса
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где μ – гравитационная постоянная, l0 – длина недеформированного троса, c – ко-
эффициент жесткости;
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E – модуль Юнга, St –площадь поперечного сечения троса.
Непотенциальные обобщенные силы могут быть найдены как [20]
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Здесь сила F есть аэродинамическая сила, действующая на груз и равная вектор-
ной сумме силы лобового сопротивления X и подъемной силы Y [21]:
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F = X +Y ,  (4)
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где cx, cy – безразмерные коэффициенты лобового сопротивления и подъемной си-
лы соответственно, ρ – плотность атмосферы. Для шара имеем 0yc = , и обоб-
щенные силы могут быть записаны в виде
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Здесь проекции скорости точки B расписываются как
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Подставляя (2), (3), (5) – (8) в (1), получим систему дифференциальных урав-
нений, описывающих движение космической тросовой системы с учетом влияния
атмосферы на нижнее тело. Используем эту систему для численного исследования
возможности вывода груза на орбиту.

Численное моделирование

В качестве примера рассмотрим космическую тросовую систему со следую-
щими параметрами: масса спутника M = 6000 кг, масса груза m = 250 кг, длина
недеформированного троса l0 = 50 км, модуль Юнга E = 50 ГПа, поперечная пло-
щадь троса S = 3.4 10−6 м2. Плотность атмосферы ρ будем аппроксимировать экс-
поненциальной зависимостью

3
7100

0

r R

e
−

−
ρ = ρ ,

где ρ0 – плотность атмосферы на поверхности Земли, 3R  – радиус Земли. Будем
считать, что до момента стыковки спутник движется по круговой орбите радиуса
R = 6521 км.

Предположим, что до момента стыковки космическая тросовая система нахо-
дилась в стационарном состоянии. Под влиянием гравитационного момента кос-
мическая тросовая система стремится принять устойчивое радиальное положение
[6]. В нашем же случае, за счет воздействия аэродинамической силы стыковочный
модуль будет иметь некоторое отклонение от местной вертикали. Величина от-
клонения будет зависеть от геометрических размеров и массы стыковочного мо-
дуля, а также от длины троса. Так, например, для достаточно короткого троса (или
легкого спутника-зонда) аэродинамические эффекты приводят к тому, что равно-
весная конфигурация, характеризующаяся ориентацией связки в трансверсальном
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направлении, становится единственно возможной [22]. Для определения началь-
ных условий приравняем левые части системы (1) нулю. Получим *R const= ,

* * 3R −θ = μ� , *l const= . Здесь звездочка означает стационарное положение. Ве-

личина отклонения *ϕ  может быть определена из нелинейного уравнения

( )( ) ( )( )* * * * *2 *2 * * *
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1 cos 2 cos
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Стационарная длина троса l* = 50003.2 м может быть найдена из условия ра-
венства гравитационной силы, силы упругости и сил инерции, действующих на
нижний конец троса. На рис. 3 представлен фазовый портрет, описывающий ко-
лебания нижнего конца троса до стыковки. Баллон находится в спущенном со-
стоянии и из рисунка видно, что нижнее тело совершает колебательные движения
около стационарного положения φ* = 0.057 рад.

Рис. 3. Фазовый портрет для значения радиуса баллона 0.06 м
Fig. 3. Phase-plane plot for balloon radius of 0.06 m

Расчеты показывают, что на этапе ожидания стыковки, когда система находит-
ся в стационарном положении и на нижний конец действует аэродинамическая
сила, высота спутника будет уменьшаться примерно на 1,5 км за период обраще-
ния системы вокруг Земли. Зависимость высоты космической тросовой системы
от времени показана на рис. 4. Для компенсации этого негативного воздействия
атмосферы можно использовать, например, электродинамические тросовые сис-
темы, как это предлагается в [23].
Предположим, что выводимый КА мягко пристыковался к нижнему концу тросо-
вой системы, то есть скорость КА относительно стыковочного модуля в момент
стыковки равнялась нулю. После этого происходит надувание шара-баллона и
влияние аэродинамических сил на нижний конец троса значительно возрастает.
Проинтегрируем численно (1) и построим фазовый портрет системы после сты-
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ковки (рис. 5) для баллонов различного радиуса. Фазовый портрет показывает, что
нижний конец троса выходит из зоны колебаний и переходит во вращательное
движение. Серые линии соответствуют движению космической тросовой системы
без учета влияния аэродинамических сил. В зависимости от радиуса баллона сис-
тема будет переводиться во вращательное движение за разные временные проме-
жутки и вращаться с разными угловыми скоростями. Для сравнения на фазовую
плоскость нанесены фазовые траектории для значений радиуса баллона rb 0.4, 0.7,
1, 2 и 4 м.

t, c

Рис. 4. Изменение высоты в режиме ожидания стыковки
Fig. 4. Altitude variation in a docking standby mode

Из рис. 5 видно, что увеличение площади баллона приводит к уменьшению
времени перехода КА в верхнее положение ( ϕ = π ) и увеличению скорости ϕ�  в
верхнем положении, что будет сказываться на параметрах орбиты груза после от-
деления от троса. Приведено сравнение характеристик орбит, по которым выво-
димый КА продолжит свободный орбитальный полет после отделения от троса в
точке ϕ = π . Результаты приведены в табл. 1. Таблица 2 содержит сравнение ха-
рактеристик орбит спутника после описанного маневра. Как можно заметить из
табл. 1, перигей исходной орбиты находится на расстоянии меньше среднего ра-
диуса Земли. Это значит, что выводимый КА без последующей стыковки с тросо-
вой системой упал бы на поверхность Земли. Рис. 6 показывает зависимость вы-
соты спутника при совершении маневра с надутым баллоном, с последующим его
сдуванием после отделения космического аппарата от спутника. За начало чис-
ленного расчета принято стационарное положение системы. Кривые 2 – 6 рассчи-
таны для значений радиусов баллона, приведенных в табл. 1 и 2. Жирными точ-
ками на рис. 6 отмечены моменты отделения космического аппарата от троса.
Пунктирные линии показывают движение спутника после отделения груза в верх-
ней точке и свертывания баллона. Жирные линии соответствуют движению с на-
дутым баллоном. Линия 1 описывает движение спутника на этапе ожидания сты-
ковки и соответствует приведенной на рис. 4 зависимости. Таким образом, ис-
пользование баллонов большого радиуса более эффективно с точки зрения увели-
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чения высоты орбиты КА, но приводит к падению спутника (кривые 2−4). Такая
схема может быть использована, когда не требуется сохранять спутник на орбите,
например в случае увода с орбиты грузового корабля Прогресс, после того как он
выполнил свою основную программу.

Рис. 5. Фазовые траектории для значений rb, м: 1 – 0.4, 2 – 0.7, 3 – 1, 4 – 2, 5 – 4.
Серые траектории построены при отсутствии аэродинамической силы
Fig. 5. State space trajectory at rb = (1) 0.4, (2) 0.7, (3) 1, (4) 2, and (5) 4 m.
The trajectories painted in grey indicate the cases without aerodynamic force

Рис. 6. Зависимость высоты спутника h от времени.
1 – 0.06, 2 – 4, 3 – 2, 4 – 1, 5 – 0.4 и 6 – 0.7 м

Fig. 6. Time dependence of a satellite altitude h = (1) 0.06,
(2) 4, (3) 2, (4) 1, (5) 0.4, and (6) 0.7 m
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Т а б л и ц а  1
Сравнение характеристик орбит космического аппарата

Параметры орбиты Исходная
орбита rb = 0.4 м rb = 0.7 м rb = 1 м rb = 2 м rb = 4 м

Эксцентриситет орбиты e 0.0227 0.0498 0.0521 0.0606 0.0972 0.1715
Параметр орбиты p, км 6324.1 6848.4 6882.3 6951.0 7200.2 7690.7
Большая полуось a, км 6327.3 6865.5 6901.1 6976.7 7268.9 7923.8
Малая полуось b, км 6325.7 6856.9 6891.6 6963.8 7234.5 7806.4
Радиус перигея rπ, км 6183.5 6523.4 6541.1 6553.3 6561.8 6564.8
Радиус апогея rα, км 6471.2 7207.5 7260.8 7400.1 7976.1 9282.2

Т а б л и ц а  2
Сравнение характеристик орбит спутника

Параметры орбиты Исходная
орбита rb = 0.4 м rb = 0.7 м rb = 1 м rb = 2 м rb = 4 м

Эксцентриситет орбиты e 0 0.0016 0.0017 0.0042 0.0081 0.0145
Параметр орбиты p, км 6521.0 6469.6 6488.3 6482.7 6462.1 6421.2
Большая полуось a, км 6521.0 6469.7 6488.4 6482.8 6462.5 6422.5
Малая полуось b, км 6521.0 6469.7 6488.4 6482.7 6462.3 6421.8
Радиус перигея rπ, км 6521.0 6459.6 6477.7 6455.5 6410.3 6329.1
Радиус апогея rα, км 6521.0 6479.7 6499.1 6510.1 6514.6 6515.9

Оценка экономии топлива

Предположим, что использование космической тросовой системы заменяет
схему двухимпульсного перелета. Траектория, по которой происходит перелет
между начальной и конечной орбит, называется полуэллипсом Гоманна. Для оп-
тимальной схемы импульсы скорости ∆V прикладываются в апсидальных точках
траектории. Суммарное приращение скорости будет состоять из суммы первого и
второго импульса [24]. А их величины определяются как разность двух орбиталь-
ных скоростей в точке касания этих орбит. В общем случае орбитальная скорость
вычисляется по следующей формуле [25]

( )( )1 2 cosV e e
p
μ

= + + θ ,

для апсидальных точек выражение упрощается

( ), 1V e
pπ α
μ

= ± ,

где индексы π и α соответствуют скоростям КА в точке перигея и апогея. Или ес-
ли переписать через радиусы перигея rπ и апогея rα

( ) ( )
, ,

, ,
, , , , , ,

2 2
, ,i i

i i
i i i i i i

r r
V V

r r r r r r
α π

π α
π π α α π α

μ μ
= =

+ +

здесь нижний индекс i = 1, 2, 3 обозначает номер орбиты. Пусть 1 – исходная
орбита, 2 – орбита перелета, 3 – конечная орбита. Вычисляя суммарный импульс
и подставляя его в формулу Циолковского [24], получим соотношение для оцен-
ки массы топлива, сэкономленного при использовании космической тросовой
системы
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,2 ,1 ,3 ,2
0 1 expT

V V V V
m m

W
π α α α− + −⎛ ⎛ ⎞⎞

= − −⎜ ⎜ ⎟⎟
⎝ ⎝ ⎠⎠

, (9)

где W есть скорость истечения газов из сопла двигателя, для примера возьмем ее
равной 500 м/с.

Рассчитаем массу сэкономленного топлива для значений радиусов перигея и
апогея исходной и конечной (rb = 4 м) орбиты из таблицы 1. Получаем 224.6 кг.
В случае если бы система переводилась во вращение с помощью реактивного дви-
гателя, эквивалентного по эффективности баллону с радиусом 0.7 м, было бы не-
обходимо затратить 62 кг.

Заключение

Рассмотрена задача доставки на орбиту космического аппарата с помощью
тросовой системы с надувным баллоном. Для исследования осуществимости опи-
санной схемы вывода с помощью формализма Лагранжа была разработана мате-
матическая модель космической тросовой системы, в рамках которой спутник
рассматривался как материальная точка, трос – как невесомый упругий стержень,
а КА с надутым баллоном – как твердое тело сферической формы. С помощью
разработанной модели проведено сравнение движения системы с надувным бал-
лоном и без него. Для разных значений радиуса баллона определены параметры
орбиты космического аппарата после отделения от троса. Произведен расчет
сэкономленного топлива.
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system. Tethered system consists of satellite, elastic tether, and docking module equipped with an
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