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КИНЕМАТИКА СБЛИЖЕНИЯ АСТЕРОИДА С ЗЕМЛЕЙ И ЕГО УВОД
В ЭЛЕМЕНТАРНОМ ИЗЛОЖЕНИИ

Поль В. Г.1, Симонов А.В.2

KINEMATIKS OF TIGHT TRANSITION OF ASTEROID NEAR EARTH AND IT WITHDRAWAL
IN ELEMENTARY SENSE
Pol V.G., Simonov A.V.

Article discusses about the problem of withdrawal asteroid by change the parameter pass,
forming a new orbit, safe for subsequent long period of time. It is shown that a minimum
distance of withdrawal as a control parameter gravity manoeuvre in the linear approach is
completely defined by two vectors: geocentric velocity vector of the asteroid, and the vector of
the targeting point, a given change in the current coordinates of the asteroid’s approach and
serves to correct the orbit.
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Введение

В литературе астероидная опасность
обычно рассматривается как случай прогно-
зируемой (априорной) траектории астерои-
да, ударяющей Землю. Однако удар может
возникать и после тесного пролета (сбли-
жения) астероида мимо Земли, существенно
изменяющего его орбиту. В последнем слу-
чае апостериорная (новая) орбита снова мо-
жет оказаться траекторией тесного проле-
та — вплоть до удара. В любом случае апри-
орная траектория будет характеризоваться
параметром пролета — минимальным геоцен-
трическим расстоянием астероид-центр Зем-
ли.

Обнаружение астероида Апофис и его
тесного пролета в 2029 г. дало пример опас-
ности, которая сопутствует такому пролету
астероида мимо Земли вследствие периодич-
ности их движений, и неопределенности ор-
биты астероида, возникающей после тесного
сближения с Землей.

Периодичность движения приводит к то-
му, что конфигурация тесного сближения
(противостояния) двух тел, со временем, в
идеале, будет повторяться точно. Период
противостояний определяется резонансом, то

есть целочисленным соотношением перио-
дов обращений этих тел. В действительно-
сти, вследствие возмущений движение небес-
ных тел является почти-периодическим, и
конфигурация сближения будет повторяться
приближенно. При этом параметр пролета и
вектор состояния тела становятся случайны-
ми величинами, а возможность нового сбли-
жения или даже удара по Земле — случай-
ным событием.

Пролету сопутствует появление мно-
жества зон резонансного возврата (ЗРВ–
«keyhole»), являющихся выделенными участ-
ками минимальной геоцентрической высоты
и располагающихся на линии параметра про-
лета. Пролет астероида через любую из этих
зон приводит впоследствии к новому сближе-
нию его с Землей, вплоть до столкновения.
Поэтому распределение вероятности векто-
ра состояния и система ЗРВ, в момент тес-
ного сближения астероида с Землей, всегда
должны определяться вслед за обнаружени-
ем такого опасного объекта как его неотъ-
емлемая характеристика. Для Апофиса это
уже рассчитывалось и уточнялось неодно-
кратно [1,2], и показано, что в течение XXI в.
ненулевая вероятность ударов по Земле су-
ществует неоднократно.
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Рис. 1. Исходная, новая орбита и треугольник коррекции d, r,dm0

Поэтому при появлении астероида, чрез-
мерно сближающегося с Землей, необходим
прогноз высоты предстоящего пролета и
определение возможности прохода траекто-
рии через ту или иную ЗРВ. Обнаруже-
ние такого факта потребует заблаговремен-
ного проведения коррекции увода астерои-
да, предотвращая предвидимую катастрофу.
Точно так же, в случае обнаружения асте-
роида, находящегося на поражающей тра-
ектории, проектируя увод на пролет мимо
Земли, придется решать аналогичные зада-
чи определения рассеяния его вектора состо-
яния, возникающей системы ЗРВ и формиро-
вания определенной траектории астероида,
выводящей его на долговременно безопасную
апостериорную орбиту.

1. Коррекция траектории астероида

Ясно, что сама коррекция орбиты асте-
роида должна производиться достаточно за-
долго до сближения, и что она определяет-
ся неоднозначно. Напротив, цель коррекции
задается весьма определенно тем, что все-
гда апостериорная траектория должна про-
ходить мимо любой ЗРВ. Наиболее ясный
случай возникает, когда проход траектории
прогнозируется через конкретную ЗРВ. То-
гда необходима коррекция увода, меняющая
параметр пролета и выводящая траекторию
из этой ЗРВ. Данный случай можно принять
как опорный, а остальные ситуации могут
быть сведены к нему.

Коррекция траектории изменяет компо-
ненты текущего вектора состояния астерои-
да, в результате чего сближение будет про-
исходить в другой момент времени и с иным
значением параметра пролета. Поэтому сра-
зу возникает вопрос о связи между причи-

ной — вариациями компонент скорости и
следствием — изменением текущих коорди-
нат астероида и параметра пролета. Так как
производные текущих координат по компо-
нентам скорости различаются значительно,
то влияние той или иной коррекции траек-
тории астероида на параметр пролета тре-
бует особого анализа. Однако общая зада-
ча коррекции и поиск оптимальных решений
оказывается достаточно сложной, а примени-
тельно к данной ситуации пока просто еще не
исследована. Поэтому вместо оценки эффек-
тивности той или иной коррекции, рассмот-
рим ее результат, показанный на рис. 1.

Для априорной орбиты с параметром
пролета dm0, зададим вектор увода астеро-
ида r (как точку в рассеянии вектора состо-
яния астероида), который определяет точку
прицеливания d (то есть цель коррекции) и
приводит к безопасной орбите с новым пара-
метром пролета dm.

Тогда эту апостериорную безопасную ор-
биту можно найти, варьируя вектор r, про-
гнозируя полет астероида в прошлое время
и контролируя поведение вектора dm. При
этом полученная апостериорная траектория
в обратном течении времени может быть
использована как опорная для формирова-
ния программы априорных коррекций по-
лета астероида, обеспечивающих его выход
именно на эту опорную траекторию.

2. Линеаризированная схема
сближения

Однако детальное исследование конкрет-
ных алгоритмов увода выходит за рамки
настоящей статьи, и далее будет заменено
рассмотрением кинематики тесного сближе-
ния астероида с Землей. При этом примем,
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Рис. 2. Гравитационный маневр и кинематические соотношения

что область определения вектора r ограни-
чена малой окрестностью точки сближения,
где дуги орбит Земли и астероида можно
заменить прямыми. Область использования
такой линеаризированной схемы сближения
можно ограничить дугами орбит, не превы-
шающих (0,5◦÷1,0◦), или ∼ ± (3,5÷7) LD
(LD — средний диаметр орбиты Луны).

Такую приближенную схему можно полу-
чить, рассматривая тесный пролет астерои-
да мимо Земли как гравитационный маневр
малого тела. Схема такого маневра и основ-
ные соотношения, известны и показаны на
рис. 2 [3]. Согласно методу точечных грави-
тационных сфер при маневре вектор плане-
тоцентрической скорости астероида VаЗ на
параметре пролета мимо Земли (заменяющей
сферу действия планеты), как бы скачком из-
меняет свое направление с априорного (вход-
ного) на апостериорное (выходное), но сохра-
няет его модуль. При этом вектор гелиоцен-
трической скорости астероидаVа, напротив,
изменяет направление, а также и модуль. В
рамках такой модели можно считать, что в
результате гравитационного маневра в точ-
ке максимального сближения (то есть в точ-
ке параметра пролета dm) появляется новый
вектор состояния (начальные условия), опре-
деляющий дальнейшее движение астероида
по новой, апостериорной орбите астероида.

Такая модель эквивалентна замене траек-
тории сближения астероида с Землей (гипер-
бола) двумя участками его полета. Они явля-
ются двумя прямыми (асимптотами гипербо-
лы), связанными с прицельной дальностью
d0, или, что эквивалентно, параметром про-

лета dm. При известных гравитационном па-
раметре планеты µз и модуле гелиоцентриче-
ского вектора скорости астероида |VаЗ|, ве-
личины dm и d0 однозначно связаны между
собой, а при необходимости - взаимозаменя-
емы.

Теперь можно рассмотреть кинематику
сближения в малой окрестности точки мак-
симального сближения, для которой Землю
и астероид можно считать движущимися по
прямым линиям с постоянными скоростями
(рис. 3). В этой схеме реальная траектория
астероида до сближения будет представле-
на прямой, параллельной асимптоте входной
ветви гиперболы, проходящей через точку
минимальной геоцентрической высоты (по-
казанной ранее на рис. 2), а вектора прицель-
ной дальности и параметра пролета совпада-
ют. В результате схема сближения небесных
тел примет вид, показанный на рис. 3 спра-
ва. В пространстве траектории астероида и
Земли представляют собой скрещивающиеся
прямые, а вектора dm0, dm лежат в плоско-
сти орбиты Земли (то есть в плоскости XY).

Схема рис. 3 позволяет проанализировать
кинематику сближения и его коррекцию про-
стыми средствами. Здесь коррекция опреде-
ляется треугольником скоростей, имеющим-
ся на входе в сферу действия Земли. Ход
сближения описывается функцией текущей
дальности астероид – Земля с аргументом
время, имеющей минимальное значение па-
раметра пролета dm. Начальный момент вре-
мени задан вектором d.
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Рис. 3. Схемы сближения астероида с Землей

3. Текущая дальность астероид –
Земля при сближении

Траектории полета Земли и астероида
на малых дугах орбит, замененных прямы-
ми линиями, удобно задавать в парамет-
рической форме с параметром время поле-
та t. Тогда текущие гелиоцентрические ко-
ординаты Земли будут описываться прямой
XЗ(t) = (XЗ, YЗ, ZЗ; t), проходящей через
некоторую точку X0(t) = (XЗ0, YЗ0, ZЗ0; 0) с
постоянной скоростью VЗ = (VЗX , VЗY , VЗZ).
Соответственно, уравнение траектории Зем-
ли будет иметь вид

XЗ(t) = X0 +
VЗ

|VЗ|
t,

где

|VЗ| =
√
V 2

ЗX + V 2
ЗY + V 2

ЗZ .

Уравнение траектории астероида принимает
аналогичный вид

Xавх(t) = X0 + d+
Vaвх

|Vaвх|
t,

где

d = dm0 + r, dm0 = (dm0X , dm0Y , dm0Z),

r = (rX , rY , rZ).

Здесь вектора Xaвх(t), Vавх и |Vавх| опре-
делены так же, как и для Земли, а вектор d
есть вектор прицельной дальности.

Теперь введем вектор относительной ско-
рости VаЗвх = Vaвх − VЗ и найдем квад-
рат текущего расстояния между астероидом
и Землей DаЗ(t)

D2
aЗ(t) = (Xaвх −XЗ)

2+

+ (Yaвх − YЗ)
2 + (Zaвх − ZЗ)

2.

Тогда, подставив в формулу дляD2
аЗ(t) выра-

жения текущих координат астероида Xa(t) и
Земли XЗ(t), и проведя элементарные преоб-
разования, можно получить выражение для
текущего расстояния DаЗ(t) в виде

DаЗ(t) =
√
At2 +Bt+ C,

где коэффициенты А,В и С равны

A = |VаЗ|2 , B = 2 |d| |VaЗ| cos(d,VaЗвх),

С = |d|2 .
Здесь запись (d,VаЗвх) означает угол ϕm

между векторами d и VаЗвх. Таким обра-
зом, в линеаризированной схеме иррацио-
нальная функция искомой дальности от вре-
мени DаЗ(t) оказывается простой гипербо-
лой [4], показанной на рис. 4 с ее характер-
ными точками.

Теперь видно, что значения минимальной
дальности на параметре пролета dm и ее уда-
ление Lm (в линейной мере) или tm (по пере-
менной время) определяются всего лишь дву-
мя векторами. Этими векторами служат век-
тор скорости астероида относительно Земли
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Рис. 4. Зависимость дальности астероид – Земля от времени

VаЗ и вектор прицеливания, то есть вектор
точки новой орбиты d где d = dm0 + r. Те-
перь можно рассмотреть примеры изменения
параметра пролета и их связь с результата-
ми коррекции совместно. Первое описывают-
ся треугольником коррекции, а второе — тре-
угольником скоростей.

4. Примеры кинематики и коррекций
пролетов астероида мимо Земли

На рис. 5 слева показана векторная диа-
грамма обоих треугольников для общего слу-
чая. Здесь из треугольника коррекции сле-
дует, что величина dm (то есть апостериор-
ный параметр пролета) определяется проек-
цией вектора r на направление вектора dm0

(априорный параметр пролета).
Одновременно проекции вектора r на век-

тор Vавх показывают составляющие изме-
нения текущих координат как по направле-
нию вектора скорости астероида, так и по
трансверсали к нему. Эти изменения являют-
ся результатом коррекции. Следовательно,
они должны служить исходными данными на
коррекцию и определять требования, предъ-
являемые к управляющим воздействиям. По-
следние воздействуют на астероид в некото-
рый момент времени, но должны иметь сво-
боду в выборе конкретного реализуемого ва-
рианта.

На том же рисунке (в центре) показана
векторная диаграмма для случая поражаю-
щей траектории, когда dm0=0. Здесь, очевид-
но, r = d, и для получения максимального
значения параметра пролета dm коррекция

должна проводиться, создавая боковое от-
клонение от траектории астероида. Следова-
тельно, коррекция должна обеспечить имен-
но боковое отклонение астероида, и ника-
кой уход вдоль траектории не поможет. Дей-
ствительно, казалось бы, большой увод вдоль
траектории должен устранить удар и разве-
сти сталкивающиеся тела во времени и про-
странстве. Однако, на деле, в силу перио-
дичности движения Земли и астероида, со-
ответственно резонансу их периодов обраще-
ния встреча все равно состоится, но лишь в
другой момент времени.

Наконец, на рис. 5 (справа) показана
векторная диаграмма для реального случая
пролета астероида Апофис мимо Земли в
2029 г. Пусть коррекция его текущих коор-
динат производится по направлению вектора
скорости, как это рекомендуется, например,
в [1], астероида. Тогда можно видеть, что в
данном случае эффективность такой коррек-
ции увода снижается на множитель, равный
sin 14◦∼ 0,25, то есть примерно в четыре ра-
за. Нужно подчеркнуть, что приведенные ха-
рактеристики встречи (угол пересечения ор-
бит и скорость астероида относительно Зем-
ли) согласно статистике мониторинга явля-
ются типичными для большинства потенци-
ально опасных астероидов.

Заключение

На идеализированной модели кинемати-
ки тесного сближения астероида с Землей по-
казана зависимость эффективности коррек-
ции увода астроида от относительной геомет-
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Рис. 5. Различные случаи векторных диаграмм коррекции

рии встречи и планетоцентрической скоро-
сти. Отмечена малая эффективность увода
астероида по направлению вектора его гелио-
центрической скорости.

Продемонстрирована необходимость об-
стоятельного и полного анализа кинематики
увода опасных астероидов как одной из со-
ставляющих исследований астероидной опас-
ности в целом.
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