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Вступ. Постійне збільшення кількості космічного сміття становить суттєву загрозу польотам супут­
ників на навколоземних орбітах, починаючи з дільниці їхнього виведення ракетою-носієм.

Проблематика. Проєктування та створення сучасних методів захисту від впливу космічного сміт­
тя потребує знання статистичних характеристик розподілу кінематичних параметрів сумісного руху 
ракети-носія, яка виводить супутник, і сукупності об’єктів космічного сміття в межах її траєкторії.

Мета. Розробка математичної моделі зближення ракети-носія з сукупністю спостережуваних об’єк­
тів космічного сміття в процесі виведення супутника на навколоземні орбіти висотою до 2100 км та 
нахиленням від 45 до 90°.

Матеріали і методи. Використано методи аналізу, синтезу, порівняння, імітаційного моделюван­
ня, а також статистичну обробку результатів, апроксимацію, кореляційний аналіз, метод найменших 
квадратів. 

Результати. Досліджено сумісний рух ракети-носія і сукупності об’єктів космічного сміття. От­
римано розподіли відносної відстані, відносної швидкості, кута зустрічі та моментів часу зближення 
ракети-носія з сукупністю спостережуваних об’єктів космічного сміття на відносну відстань менше 
5 км. Визначено залежність середньої концентрації зближень від нахилення цільової орбіти та розпо­
ділу космічного сміття по середній висоті орбіти. Встановлено залежність середньої ймовірності збли­
жень в запуску від нахилення цільової орбіти, кількості об’єктів космічного сміття і відносної відстані 
зближення. 

Висновки. Отриману математичну модель зближення ракети-носія з сукупністю спостережуваного 
космічного сміття може бути використано в задачі проєктування засобів очищення навколоземного кос­
мічного простору, а також в процесі проєктування систем захисту сучасних ракет-носіїв, що виводять 
супутники, від впливу космічного сміття. Крім того, результати дослідження можна застосовувати й 
для оцінки впливу неспостережуваних об’єктів космічного сміття на політ ракети-носія. 

К л ю ч о в і  с л о в а: ракета-носій, спостережуване космічне сміття, сумісний рух, модель.
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12 квітня 2019 р. Європейське космічне агент­
ство на своєму сайті повідомило про факт руй­
нування верхнього ступеня ракети-носія «Ат­
лас-5», що відбулося в період з 23 по 25 берез­
ня 2019 р. за невідомих причин. При цьому з 
використанням наземних засобів було вико­
нано спостереження безпосередньо за ступенем 
і за близько 40—60 малими об’єктами, розмі­
ром понад 30 см, якими він був оточений. По­
дія, що відбулася, ще більш посилила непросту 
екологічну ситуацію з навколоземними об’єк­
тами космічного сміття (ОКС), яка вже є реаль­
ною загрозою польотам ракет-носіїв (РН) [1].

На сьогодні розглядаються найрізноманіт­
ніші способи боротьби з космічним сміттям, 
такі як відведення космічних об’єктів із цільо­
вих орбіт [2—4], зміцнення корпусу літальних 
апаратів, використання різноманітних пасив­
них і активних засобів очищення та ін. [5], що 
виконуються з використанням, зокрема, й ав­
тофажних (спалювальних) РН, які є більш де­
шевими та екологічними порівняно з тради­
ційними РН за рахунок того, що їхній корпус є 
паливом для рушійної установки [4, 6]. Впро­
вадження багатьох з вищевказаних способів ви­
магає знання вихідних розподілів кінематич­
них параметрів сумісного руху РН і сукупності 
ОКС, а також часу зустрічі від моменту від­
криття вікна запуску й імовірності зближення 
на критичні відстані, що відповідають зіткнен­
ню, у запуску. Розглянута задача ускладню­
ється тим, що розподіл оскулюючих парамет­
рів орбіт ОКС має складний характер, який 
еволюціонує під дією різноманітних збурень. 
Крім того ймовірність зближення РН із спо­
стережуваними ОКС є досить малою величи­
ною, яка становить менше 0,01 у річному екві­
валенті [7—10], що вимагає значних часових 
витрат на моделювання. Водночас, вводячи при­
пущення про близькість розподілів, дані про 
сумісний рух РН і сукупності спостережува­
них ОКС можна проекстраполювати і на не­
спостережувані об’єкти.

Основні напрямки досліджень, близьких до 
окресленої проблематики, присвячено таким 
питанням:

 	розробці моделі сумісного руху ракети-носія 
й сукупності спостережуваних ОКС на нав­
колоземні орбіти з низьким нахиленням [7], 
сонячно-синхронні орбіти [8], екваторіальні 
орбіти [9] і орбіти нахиленням 45° [10];

 	розробці моделі просторово-тимчасового роз­
поділу щільності потоку ОКС [11];

 	моделюванню еволюції ОКС [12—14];
 	дослідженню процесів розвитку космічної 

обстановки [15];
 	розробці методів маневрування цільового 

об’єкта від потенційно небезпечного ОКС, 
зокрема й розрахунок ймовірності зіткнен­
ня з визначенням оптимального маневру від­
ведення [16];

 	моделюванню зіткнення космічних апаратів 
і ОКС [17—21];

 	�����������������������������������������розробці спрощеного методу прогнозу меха­
нічних конфліктів між космічними об’єкта­
ми [22];

 	�����������������������������������������огляду існуючих методів зниження засміче­
ності навколоземного простору [5].
Метою авторського дослідження є розробка 

математичної моделі зближення ракети-носія 
з сукупністю спостережуваних ОКС у процесі 
виведення супутників на навколоземні орбіти 
висотою до 2100 км і нахиленням від 45 до 90°.

Для досягнення поставленої мети сформу­
льовано дані для завдання дослідження, а саме:
 	�����������������������������������������     основні характеристики РН у складі: аеро­

динамічних і масово-інерційних характерис­
тик, характеристик рушійної установки, ком­
понувальної схеми, циклограми роботи сис­
теми керування й кутових програм польоту;

 	цільові орбіти РН близькоколові висотою 
від 500 до 2100 км і нахиленням 45, 60, 75, 
82 і 90°;

 	характеристики точки старту РН;
 	вікно моментів часу запуску РН;
 	каталогізована космічна обстановка.

Для вирішення окресленого завдання не­
обхідно:
 	визначити розподіл кінематичних парамет­

рів зближення РН із сукупністю спостере­
жуваних ОКС в процесі виведення корис­
ного навантаження на цільові орбіти;
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 	визначити залежність середньої концент­
рації небезпечних зближень (відносна від­
стань менше 5  км) від нахилення цільової 
орбіти РН і розподілу ОКС по середній ви­
соті орбіти;

 	�����������������������������������������визначити залежність середньої ймовірнос­
ті небезпечних зближень в запуску від нахи­
лення цільової орбіти, кількості ОКС та від­
носної відстані зближення РН з ОКС. 

Введемо припущення:
 	атмосфера Землі до висоти 120 км за ГОСТ 

4401-81 (для розрахунку активної дільниці 
траєкторії РН) і вище — за ГОСТ 25645.115-84;

 	гравітаційний потенціал Землі враховує 
вплив 2, 3 і 4 зональних гармонік;

 	траєкторія РН побудована за двоімпульс­
ною схемою включення рушійної установки 

Рис. 3. Розподіл кількості небезпечних зближень за ор­
бітоцентричною довготою

Рис. 6. Розподіл кількості небезпечних зближень за ча­
сом зустрічі від моменту відкриття вікна запуску

Рис. 1. Розподіл кількості небезпечних зближень за від­
носною відстанню

12 000
10 000
8 000
6 000
4 000
2 000

0
90,0 82,0 75,0 67,0 60,0 52,0 45,0

Нахилення цільової орбіти, °
Відносна

відстань, км

5

0 1 2 3 4

Ча
ст

от
а

Рис. 2. Розподіл кількості небезпечних зближень за від­
носною швидкістю
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Рис. 4. Розподіл кількості небезпечних зближень за ор­
бітоцентричною широтою
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Рис. 5. Розподіл кількості небезпечних зближень за ку­
том зустрічі
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від моменту виходу із щільних шарів атмос­
фери (висота 120 км) до моменту відділен­
ня супутника на цільовій орбіті;

 	ОКС, висота перигею якого нижче верхньої 
границі щільних шарів атмосфери, вважа­
ється таким, що припинив своє існування;

 	кількість ОКС у розглянутому вікні запус­
ку постійна;

 	ОКС — пасивні і не здійснюють маневри що­
до зміни орбіти;

 	РН і ОКС — матеріальні точки;
 	небезпечним вважається зближення РН і 

ОКС на відносну відстань менше 5 км.
Як початкові умови руху прийнято гіпоте­

тичну РН легкого класу з характеристиками, 
наведеними в [23], з точкою старту на космо­
дромі Алькантара (Бразилія), а також каталог 
космічної обстановки NORAD від 20.06.2013 р. 
З огляду на низьку ймовірність зближення, 
яка становить для космічних апаратів 0,01 на 
рік при відносній відстані 10 м [1], для одер­
жання більшої кількості статистичних даних 
про сумісний рух прийнято добове вікно за­
пуску РН від 00:00:00 21.06.2013 р. до 00:00:00 
22.06.2013 р.

Розглянемо сумісний рух РН і сукупності 
спостережуваних ОКС у детермінованій поста­
новці з використанням моделі, наведеної в [7], 
при цьому на дільниці функціонального наве­
дення кути орієнтації визначаються відповід­
но до рекомендацій [24—26], а на дільниці тер­
мінального — з використанням багатокроко­
вого адаптивного алгоритму [26].

Моделювання здійснювали за наступною 
схемою. Задано висоту цільової орбіти від 500 
до 2100 км із кроком в 200 км і її нахилення. 
Для обраної цільової орбіти розраховується 
номінальна траєкторія виведення й прогнозу­
ються дані каталогу космічної обстановки на 
момент часу відкриття вікна запуску. Далі, по­
чинаючи з моменту відкриття вікна, із кроком 
в 1 с обирається час запуску й виконується мо­
делювання сумісного руху РН і сукупності 
спостережуваних ОКС. Усього для кожної роз­
глянутої орбіти змодельовано 86400 запусків.

В результаті імітаційного моделювання по­
льоту РН і сукупності спостережуваних ОКС 
за обраних початкових умов руху отримано 
гістограми розподілу основних кінематичних 
параметрів небезпечних зближень: відносної 
відстані, відносної швидкості, орбітоцентрич­
ної довготи, орбітоцентричної широти, кута 
зустрічі й часу зустрічі від моменту відкриття 
вікна запуску (рис. 1—6).

Статистичні характеристики основних па­
раметрів небезпечних зближень наведено в 
табл. 1—6.

Згідно отриманих результатів можна зроби­
ти низку висновків. Так, найбільша кількість 
небезпечних зближень спостерігається на швид­
костях понад 9 км/с (рис. 2) з кутами зустрі­
чі > 90° (рис. 5). Зближення, переважно, від­
буваються зустрічно або попутно (рис. 3). Зі 
збільшенням нахилення орбіти співвідношен­
ня між кількістю зустрічних і попутних збли­
жень зростає. Крім того, більше зближень спо­
стерігається з позитивною орбітоцентричною 
широтою, ніж з від’ємною (рис. 4). В області 
нахилення < 60° зближення спостерігаються 
з орбітоцентричною широтою понад 30° за мо­
дулем відносно площини орбіти РН. Надалі зі 
збільшенням нахилення спостерігається по­
ступове збільшення кількості зближень із ку­
тами < 30°. 

Розподіл небезпечних зближень за часом 
зустрічі (рис. 6) близький до рівномірного, що 
підтверджується отриманими статистичними 
параметрами (табл. 6), але за критерієм c2 Пір­
сона він не є рівномірним.

Слід зазначити, що розподіли характерис­
тик небезпечних зближень залежать від нахи­
лення цільової орбіти РН. Проведений коре­
ляційний аналіз показав, що перший і другий 
центральні моменти відносної відстані, від­
носної швидкості, орбітоцентричної довготи й 
кута зустрічі, а також розмах розподілів від­
носної швидкості й кута зустрічі небезпечних 
зближень залежать від нахилення цільової ор­
біти РН. Також від нахилення залежить другий 
центральний момент розподілів орбітоцентрич­
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ної широти й моменту зустрічі, і розмах розпо­
ділу кута зустрічі.

Порівнюючи отримані результати з облас­
тю орбіт з низьким нахиленням слід зазначи­
ти монотонне зростання МО відносної швид­
кості, орбітоцентричної довготи й кута зустрічі. 
Крім того, знижується СКВ орбітоцентрич­
ної довготи, широти і моменту зустрічі, а СКВ 
відносної швидкості й кута зустрічі зростає. 

Також варто зауважити слабку залежність 
розмаху розподілу відносної швидкості та кута 
зустрічі від нахилення цільової орбіти, що не 
спостерігалося для орбіт з нахиленням < 45°.

Слід зазначити наявність функціональної 
залежності між відносною швидкістю збли­
ження й кутом зустрічі, що також спостеріга­
лася для орбіт з низьким нахиленням [7]. Кое­
фіцієнт кореляції між двома цими параметра­
ми слабо залежить від нахилення цільової 
орбіти й перевищує 0,97 (рис. 7). 

Таблиця 4. Параметри розподілу кількості небезпечних 
зближень за орбітоцентричною широтою 

Нахилення 
цільової 
орбіти, °

Показники за орбітоцентричною широтою, °

МО СКВ min max

45 13,791 63,153 –89,956 89,932
60 12,525 56,552 –89,889 89,969
75 8,905 45,894 –89,882 89,769
82 14,695 26,358 –87,908 89,001
90 9,290 26,255 –89,488 89,885

Таблиця 5. Параметри розподілу кількості  
небезпечних зближень за кутом зустрічі 

Нахилення 
цільової 
орбіти, °

Показники за кутом зустрічі, °

МО СКВ min max

45 95,607 31,736 6,758 166,542
60 102,930 39,027 2,849 163,849
75 118,429 47,874 2,095 178,404
82 135,842 52,616 2,739 179,767
90 139,612 49,573 3,314 178,779

Таблиця 6. Параметри розподілу  
кількості небезпечних зближень за часом зустрічі  
від моменту відкриття вікна запуску 

Нахилення 
цільової 
орбіти, °

Показники за часом зустрічі, с

МО СКВ min max

45 45795 24854 1820 89653
60 44427 24666 1346 90197
75 43309 23797 –2276 90219
82 46614 23209 2225 89834
90 45993 23210 2176 90424

Таблиця 2. Параметри розподілу кількості  
небезпечних зближень за відносною швидкістю 

Нахилення 
цільової 
орбіти, °

Показники за відносною швидкістю, км/с

МО СКВ min max

45 10,591 2,787 0,869 15,830
60 10,986 3,300 0,473 15,976
75 11,776 3,782 0,327 16,165
82 12,534 4,176 0,412 15,907
90 12,856 4,015 0,448 15,668

Таблиця 3. Параметри розподілу кількості  
небезпечних зближень за орбітоцентричною довготою 

Нахилення 
цільової 
орбіти, °

Показники за орбітоцентричною довготою, °

МО СКВ min max

45 124,630 99,358 0,011 359,991
60 129,406 91,194 0,002 359,997
75 141,964 83,405 0,002 359,999
82 157,583 71,538 0,000 359,978
90 161,940 67,813 0,004 359,998

Таблиця 1. Параметри розподілу кількості  
небезпечних зближень за відносною відстанню 

Нахилення 
цільової 
орбіти, °

Показники за відносною відстанню, км

МО СКВ min max

45 3,207 1,157 0,015 5,000
60 3,205 1,159 0,007 5,000
75 3,177 1,131 0,031 5,000
82 3,087 1,131 0,060 5,000
90 3,096 1,130 0,031 4,999

Примітка. Тут і далі: МО — математичне очікування; 
СКВ — середнє квадратичне відхилення; min, max — міні­
мальне та максимальне значення показника відповідно. 
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Результати проведеного аналізу показали, 
що запропонований в [7] для апроксимації 
цієї залежності аналітичний вираз також мож­
на застосувати і для області орбіт з високим 
нахиленням (його коефіцієнти отримані мето­
дом найменших квадратів і слабо відрізняють­
ся від отриманих раніше значень). Апроксиму­
ючу залежність наведено на рис. 7 жирною си­
ньою лінією, її вигляд описується рівнянням [7]:

a~   = 8,2 · 10–3∆V — 2,5 · 10–7∆V 2 + 2,81 · 10–11∆V 3,     

де a~   — апроксимоване значення кута зустрічі, °; 
∆V — відносна швидкість зближення, м/с.

Надалі було виконано дослідження залеж­
ності середньої концентрації небезпечних 
зближень від висоти польоту і нахилення ці­
льової орбіти РН з використанням запропоно­
ваної в [7] методики. Отримані для кожного 
розглянутого нахилення орбіти залежності се­
редньої концентрації небезпечних зближень в 
одиницю часу наведено на рис. 8 і накладено 
на гістограму розподілу ОКС за середньою ви­
сотою на низьких навколоземних орбітах, по­
будовану за даними каталогу NORAD.

З отриманих результатів випливає, що функ­
ція середньої концентрації небезпечних збли­
жень подібна розподілу ОКС за висотою. Го­
ловною відмінністю динаміки її зміни віднос­
но орбіт з низьким нахиленням [7] є наявність 
двох екстремумів: максимуму в районі орбіт з 
нахиленням 75° і мінімуму в області нахилень 
82—90°. До нахилення 75° середня концентра­
ція небезпечних зближень монотонно зростає. 
Необхідно також звернути увагу на близькість 
отриманих оцінок з даними про середню кон­
центрацію космічних об’єктів [1, 11—13]. Крім 
того, отримана залежність середньої концен­
трації від нахилення цільової орбіти сильно 
корелює із залежністю коефіцієнта потоку ос­
колків ОКС за один рік y, наведеною в [24].

Виконаний кореляційний аналіз показав 
наявність функціональної залежності середньої 
концентрації небезпечних зближень від висо­
ти польоту й висотного розподілу спостережу­
ваних ОКС для кожного з розглянутих нахи­

лень орбіт РН. Визначимо її з використанням 
отриманої в [7] апроксимації гістограми роз­
поділу сукупності спостережуваних ОКС за 
середньою висотою орбіти h:

де NKO — кількість спостережуваних ОКС, NKO = 
=10837.

Введемо припущення про лінійність залеж­
ності в розглянутому діапазоні висот і визна­
чимо апроксимуючу функцію. Користуючись 
запропонованою в [7] методикою, можна роз­
рахувати залежність коефіцієнта середньої кон­
центрації небезпечних зближень від нахилен­
ня цільової орбіти РН в діапазоні, що розгля­
дається (табл. 7).

Залежність можна подати у вигляді поліно­
ма виду:

np = 3,815530 · 10–16 i 4 — 1,047082 · 10–13 i 3 +
+ 1,052741 · 10–11 i 2 — 4,586309 · 10–10i +

+ 7,327003 · 10–9,
де np — ваговий коефіцієнт, км–3; i — нахилення 
цільової орбіти РН, °.
Таблиця 7. Залежність вагового коефіцієнта  
середньої концентрації небезпечних  
зближень від нахилення цільової орбіти РН 

Нахилення цільової 
орбіти, ° 45 60 75 82 90
Ваговий коефіцієнт, 
10–11 км–3

 
2,97

 
3,58

 
4,52

 
2,37

 
2,37

Рис. 7. Апроксимація залежності кута зустрічі від від­
носної швидкості небезпечного зближення
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Звідси випливає залежність середньої кон­
центрації небезпечних зближень від висоти й 
нахилення цільової орбіти, а також від кіль­
кості спостережуваних ОКС:

np = (3,815530 · 10–7 i 4 — 1,047082 · 10–4 i 3 +
+ 1,052741 · 10–2 i 2 — 4,586309 · 10–1i + 7,327003) ×,

Варто зауважити, що результати моделю­
вання підтвердили можливість зближення РН 
із каталогізованими ОКС не тільки на віднос­

ну відстань менше 100 м, а й на відстань менше 
10 м. Так, було отримано одне зближення з від­
носною відстанню 7 м.

На підставі статистичних даних зближення 
із урахуванням кількості промодельованих за­
пусків, що у розглянутому вікні запуску й діа­
пазоні висот цільових орбіт становить 777600, 
визначимо середню ймовірність зближення РН 
із каталогізованими ОКС в запуску на віднос­
ну відстань < 100 м (табл. 8). З огляду на те, 
що на «хвостах» розподілів залежність най­
частіше близька до лінійної, визначимо ймо­
вірність зближення в запуску на відносну від­
стань 1 та10 м.

Отримана залежність середньої ймовірнос­
ті зближень РН і ОКС в запуску на відносну 
відстань 100 м і менше схожа із залежністю ва­
гового коефіцієнта концентрації небезпечних 
зближень від нахилення цільової орбіти. Про­
ведений аналіз показав наявність між цими дво­
ма функціями суттєвої залежності (коефіцієнт 
кореляції перевищує 0,8). Водночас, з одного 
боку, залежність ймовірності зближення від 
концентрації небезпечних зближень очевидна, 
з іншого — спостерігається обмеженість отри­
маних статистичних даних за зближеннями РН 
і ОКС на відносну відстань 100 м і менше (най­
більша кількість не перевищує шести для на­

Таблиця 8. Залежність середньої ймовірності  
зближення в запуску на відносну відстань  
менше 100 м від нахилення цільової орбіти РН 

Нахилення 
цільової 
орбіти, °

Кількість 
зближень 

на відстань 
менше  
100 м

Імовірність зближення на відносну 
відстань

менше 1 м менше 10 м менше 100 м

45 3 3,9 × 10–8 3,9 × 10–7 3,9 × 10–6

60 5 6,4 × 10–8 6,4 × 10–7 6,4 × 10–6

75 6 7,7 × 10–8 7,7 × 10–7 7,7 × 10–6

82 4 5,1 × 10–8 5,1 × 10–7 5,1 × 10–6

90 3 3,9 × 10–8 3,9 × 10–7 3,9 × 10–6
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Рис. 8. Гістограма розподілу кількості ОКС за середньою висотою орбіти й залежність се­
редньої концентрації небезпечних зближень від висоти польоту РН
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хилення 75°). Виходячи з вищезазначеного, за­
лежність середньої ймовірності зближення РН 
і ОКС в одному запуску на 100 м і менше від 
середньої концентрації небезпечних зближень 
будемо вважати лінійною і подамо її у вигляді:

PC = 15,69NKO (1 — exp [— 0,12Dr]) np = 
= 15,69NKO (1 — exp [— 0,12Dr]) ×  

 × (3,815530 · 10–16 i 4 — 1,047082 · 10–13 i 3 +
+ 1,052741 · 10–11 i 2 — 4,586309 · 10–10i +

+ 7,327003 · 10–9), 

де Dr — відносна відстань між РН і ОКС, м.
Зважаючи на те, що час активної дільниці 

траєкторії для розглянутої РН і схеми польоту 
становить біля години, ймовірність зближен­
ня на відносну відстань менше 10 м у річному 
еквіваленті буде становити від 0,003 до 0,007 
залежно від нахилення цільової орбіти. Зазна­
чимо, що отримані оцінки є нижчими за ймовір­
ності зіткнення космічного об’єкта розміром 
більше 10 м з каталогізованими ОКС на висо­
тах 800—1000 км протягом 2000 р., що стано­
вить 0,01 у річному еквіваленті [1]. Водночас, 
оцінка ймовірності зближення супутника діа­
метром 10  м з об’єктом космічного сміття на 
сонячно-синхронній орбіті висотою 800 км згід­
но даних, отриманих Данканом Стілом [14], 
становить біля 0,001 у річному еквіваленті.

Таким чином, в результаті моделювання бу­
ло отримано розподіли відносної відстані, від­
носної швидкості, кута зустрічі, орбітоцент­
ричної широти, довготи й часу зустрічі небез­
печних зближень РН із спостережуваними 

ОКС. Визначено, що більшість небезпечних 
зближень спостерігається з відносними швид­
костями більше 10 км/с і кутами зустрічі біль­
ше 110 °, при цьому в площині орбіти РН  пере­
важно зустрічно або попутно, а відносно пло­
щини орбіти — частіше зверху, ніж знизу. 

Показано, що розподіли параметрів збли­
ження РН із сукупністю ОКС мають складний 
характер, при цьому розподіли відносної від­
стані, відносної швидкості й кута зустрічі 
функціонально залежать від нахилення цільо­
вої орбіти РН. Виявлено, що розподіл небез­
печних зближень за часом зустрічі близький 
до рівномірного, але відповідно до критерію χ2 
Пірсона таким не є. 

Розрахунками доведено, що отримана рані­
ше в [7] залежність кута зустрічі від відносної 
швидкості небезпечних зближень для цільових 
орбіт РН із низьким нахиленням також спра­
ведлива й для орбіт з високим нахиленням. 
Визначено залежність середньої концентрації 
небезпечних зближень РН із сукупністю спо­
стережуваних ОКС на відносну відстань мен­
ше 5 км залежно від нахилення цільової орбіти 
РН і розподілу ОКС по середній висоті орбіти. 
Проведено оцінку середньої ймовірності не­
безпечних зближень на відносну відстань мен­
ше 100  м та показано близькість отриманої 
оцінки з відомими результатами. Також визна­
чено залежність середньої ймовірності небез­
печних зближень в запуску від нахилення ці­
льової орбіти, кількості ОКС і відносної від­
стані зближення.
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LAUNCH VEHICLE RENDEZVOUS TO CATALOGUED ORBITAL  
DEBRIS WHILE INJECTING INTO HIGHLY-INCLINED ORBITS 

Introduction. A constant increase in the amount of space debris already constitutes a significant threat to satellites in near-
Earth orbits, starting with the trajectory of their launch vehicle injection.

Problem Statement. Design and development of various modern methods of protection against space debris requires 
knowledge of the statistical characteristics of the distribution of the kinematic parameters of the simultaneous motion of a 
launch vehicle injecting satellite and a group of space debris objects in the area of its trajectory.

Purpose. Development of a mathematical model of a launch vehicle rendezvous with a group of observable orbital debris 
while injecting a satellite into near-earth orbits with an altitude of up to 2100 km and an inclination from 45 to 90 degrees.

Materials and Methods. The following methods are used in the research: analysis, synthesis, comparison, simulation 
modeling, statistical processing of experimental results, approximation, correlation analysis, and the least squares method.

Results. The simultaneous motion of a launch vehicle and a group of space debris objects has been studied. The distribu­
tions of relative distance, relative velocity, angle of encounter, and moments of time of approach of a launch vehicle to a group 
of the observed space debris at a relative distance of less than 5 km have been obtained. The dependence of the average ren­
dezvous concentration on the distribution of space debris across the average altitude of the orbit and the inclination of the 
target orbit of the launch vehicle has been determined. The dependence of the average probability of rendezvous in the 
launch on the inclination of the target orbit, the number of orbital debris, and the relative distance of the rendezvous has 
been determined.

Conclusions. The obtained mathematical model of rendezvous of a launch vehicle with a group of observed orbital debris 
can be used while designing means of cleaning the near-Earth space and systems to protect modern satellite launch vehicles 
from orbital debris. In addition, the results of the research can be used to assess the impact of unobserved orbital debris on 
the flight of a launch vehicle.

Keywords : launch vehicle, catalogued orbital debris, mutual motion, and model.


