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Рассмотрена задача поддержания плоских параметров рабочей орбиты малого косми-
ческого аппарата с помощью электрореактивного двигателя малой тяги. На низких 
рабочих орбитах из-за наличия остаточной атмосферы Земли на космический аппа-
рат действуют тормозящие аэродинамические силы, которые приводят к уменьше-
нию радиуса орбиты и возможному прекращению полезного целевого функциониро-
вания. Проведен анализ временных параметров циклограммы поддержания рабочей 
орбиты малого космического аппарата с помощью электрореактивного двигателя ма-
лой тяги с учетом изменчивости плотности остаточной атмосферы. Циклограмма со-
стоит из участков пассивного и активного движений под действием малой силы тяги. 
Для исследуемого объекта выбраны подходящие параметры силы тяги электрореак-
тивного двигателя, позволяющие корректировать плоские параметры низкой орбиты. 
С использованием характеристик силы тяги и удельного импульса электрореактивно-
го двигателя выполнена оценка затрат рабочего тела на коррекцию в течение дли-
тельного интервала времени. Результаты анализа показали эффективность примене-
ния электрореактивного двигателя с точки зрения затрат рабочего тела на коррекцию. 
Ключевые слова: малый космический аппарат, электрореактивный двигатель, низкая 
орбита, коррекция орбиты 

This paper examines the problem of maintaining the plane parameters of the working orbit 
of a small spacecraft using an electric propulsion engine. In low working orbits, due to the 
Earth’s atmosphere, a spacecraft is subjected to aerodynamic drag forces, which results in a 
decrease in the radius of the orbit and a potential termination of the useful target function-
ing. The time parameters of the cyclogram for maintaining the working orbit of a small 
spacecraft with an electric low thrust engine are analyzed taking into account the variability 
of the atmospheric density. The cyclogram consists of sections of the passive and active 
movement under the action of the low thrust engine. For the satellite under study, suitable 
thrust parameters of the electric engine are selected, which allow the correction of the plane 
parameters of the low orbit. Using the characteristics of the thrust and specific impulse of 
the electric jet engine, fuel reserves for correction over a long period of time are calculated. 
The results of the analysis confirm the effectiveness of the electric propulsion engine in 
terms of fuel consumption for correction. 
Keywords: small spacecraft, electric propulsion engine, low orbit, orbit correction 
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Электрореактивные двигатели (ЭРД) все шире 
используют для коррекции низких околокруго-
вых орбит высотой менее 600 км. Специалисты 
зарубежных и российских ракетно-космичес-
ких центров разрабатывают проекты новых 
низкоорбитальных космических аппаратов 
(КА) с корректирующими ЭРД. 

Одно из первых упоминаний в периодиче-
ских изданиях об использовании ЭРД на низ-
коорбитальном КА — наблюдения TacSat-2 
(NASA, США), который функционировал с 
2006 по 2011 г. на околокруговой орбите  
с параметрами: высота апогея Hα = 424 км; вы-
сота перигея Hπ = 413 км; наклонение к плос-
кости экватора i = 40. Масса КА составляла 
370 кг [1]. 

В 2009–2013 гг. с целью гравиметрических 
измерений Земли на околокруговой орбите вы-
сотой порядка 260…280 км функционировал 
КА GOCE массой 1057 кг. В КА был размещен 
ЭРД с силой тяги Fт  16 мН, запас рабочего те-
ла (РТ) составлял 30 кг [2]. 

В 2017 г. запущен КА «Цубаме» (Япония), 
являющийся частью программы Super Low 
Altitude Test Satellite (SLATS). В рамках SLATS 
проведена высококачественная съемка земной 
поверхности и измерения концентрации ато-
марного кислорода в верхних слоях атмосферы 
на высотах ниже 300 км [3, 4]. 

В Российской Федерации для коррекции па-
раметров рабочей орбиты (РО) на КА «Кано-
пус-B» размещена двигательная установка, 
включающая в себя два стационарных плаз-
менных двигателя СПД-50 производства ОКБ 
«Факел» (Россия, г. Калининград). В статье [5] 
авторы сделали вывод, что подобная двига-
тельная установка эффективна для коррекции 

параметров низкой орбиты КА дистанционного 
зондирования Земли «Канопус-В». 

В настоящее время на орбите находится КА 
«АИСТ-2Д», запущенный в 2016 г. на околокру-
говой орбите с параметрами H = 493 км, H = 
= 477 км, i = 94,2. Опыт эксплуатации КА 
«АИСТ-2Д» (рис. 1) [6] показывает, что за три 
года функционирования период обращения РО 
уменьшился на 10 с и, соответственно, средний 
радиус РО — на 15 км. 

Следует отметить, что этот спутник был за-
пущен в период крайне низкой солнечной  
активности (СА), характеризуемой фикси-
рованным индексом F0 = 50 ∙ 10–22 Вт/(м2 ∙ Гц)  
и менее. При индексе средней СА F0 =  
= 125 ∙ 10–22 Вт/(м2 ∙ Гц) и более эволюция ор-
биты могла происходить быстрее. 

Чтобы улучшить целевые характеристики 
наблюдения поверхности Земли КА семейства 
«АИСТ-2», можно снизить высоты РО. Но при 
этом возрастает тормозящее воздействие оста-
точной атмосферы. Для размещаемой на борту 
такого спутника корректирующего ЭРД име-
ются существенные ограничения по массе, га-
баритным размерам и энергопотреблению. 

Цель работы — анализ целесообразности и 
эффективности применения ЭРД на малых КА 
для снижения высоты РО. 

 
Постановка задачи. Рассмотрим проблему ис-
пользования ЭРД для поддержания плоских 
параметров орбиты малых КА семейства 
«АИСТ-2» в диапазоне высот 400…500 км. 
Проведем анализ возможных циклограмм 
включения ЭРД с целью поддержания большой 
полуоси орбиты и оценим затраты массы РТ на 
коррекцию в течение длительного интервала 
времени. 

Допускаем, что в процессе проектирования 
масса КА МКА может изменяться в диапазоне 
500…700 кг, а площадь сечения миделя спут-
ника Sмид при ориентированном полете при-
близительно равна (2 ± 0,2) м2. Принимаем, 
что система электропитания КА полностью 
обеспечивает потребности работы ЭРД на 
протяжении всех активных витков (не учи-
тываем ограничения по электрической мощ-
ности). 

На рис. 2 показана область возможных зна-
чений баллистического коэффициента КА  
проектируемого КА, определяемого выражени-
ем КА мид КA/2 ,xC S M   где xC  — аэродинами-
ческий коэффициент сопротивления. 

 
Рис. 1. Внешний вид КА «Аист-2Д» 
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Как видно из рис. 2, значения баллистиче-
ского коэффициента КА при различных про-
ектных решениях будут лежать в диапазоне 

КА  = (3…5)  10–3 кг/м2. Исследование дли-
тельности снижения КА с баллистическим ко-
эффициентом в указанном диапазоне показы-
вает, что спутник может опускаться до плотных 
слоев атмосферы от 550 (при старте в период 
высокой СА, F0 = 250  10–22 Вт/(м2  Гц) до 
1600 сут (при старте в период низкой СА, F0 = 
= 75  10–22 Вт/(м2  Гц). 

Если запланированный срок существования 
КА меньше трех лет, то при низкой СА пара-
метры низкой орбиты под действием аэроди-
намических возмущений эволюционируют сла-
бо, и ее коррекция может не потребоваться 
(примером является КА «АИСТ-2Д»). Но при 
средней и высокой СА для достижения трех-
летнего срока существования (или более) КА 
нуждается в поддержании параметров РО. Та-
кая необходимость также возникает, например, 
при требовании прецизионного поддержания 
солнечно-синхронной орбиты. 

 
Методическое и программное обеспечение 
для анализа силы аэродинамического сопро-
тивления. Для последующих расчетов в 
первую очередь требуется анализ и выбор эф-
фективной силы тяги ЭРД с целью поддержа-
ния параметров низкой орбиты исследуемого 
КА. На ранних этапах проектирования под 
эффективной силой тяги ЭРД будем понимать 
корректирующую силу, которая превосходит 
силу аэродинамического сопротивления при 
различных уровнях СА. Условие эффективно-
го применения можно представить в следу-
ющем виде [7]: 

 
сущ сущ

т прев аэр
сущ сущ0 0

1 1( ) ( ) ,
T T

F t dt K F t dt
T T

    (1) 

где сущT  — срок активного существования КА; 
т ( )F t  и аэр ( )F t  — сила тяги ЭРД и аэродинами-

ческого сопротивления на протяжении срока 
существования КА; превK  — коэффициент, по-
казывающий во сколько раз сила тяги ЭРД 
должна превосходить уровень аэродинамиче-
ских сил (чем больше прев ,K  тем динамичнее 
маневр коррекции). 

Из выражения (1) следует, что для опреде-
ления эффективной силы тяги ЭРД в первую 
очередь необходимо оценить уровень аэроди-
намических сил, действующих на КА в процес-
се движения по РО. Для оценки сил аэродина-
мического сопротивления используем выра-
жение [8–10] 

  2
аэр мид

1 ,
2 xF С S v   

где   — плотность остаточной атмосферы Зем-
ли; v  — скорость набегающего на КА аэро-
динамического потока (ее можно считать  
равной скорости орбитального движения спут-
ника). 

Плотность верхней атмосферы Земли явля-
ется высокодинамичной величиной, зависящей 
от многих факторов: высоты над поверхностью 
Земли, уровня СА, геомагнитной возмущенно-
сти Земли и др. 

В исследованиях использована стандартная 
модель динамической атмосферы (ГОСТ Р 
25645.166–2004. Атмосфера Земли верхняя. Мо-
дель плотности для баллистического обеспече-
ния полетов искусственных спутников Земли). 
Согласно этому стандарту, плотность атмосфе-
ры в диапазоне высот 120…1500 км определя-
ется выражением [11] 

  н 0 1 2 3 41 ,K K K K K         (2) 

где н  — плотность ночной атмосферы; 0K  — 
изменение плотности атмосферы вследствие 
отклонения средневзвешенного индекса СА F81 
от фиксированного среднесуточного индекса 
СА F0; 1K  — коэффициент суточного эффекта в 
распределении плотности; 2K  — коэффициент 
полугодового эффекта; 3K  — коэффициент, 
учитывающий изменение плотности, связанное 
с отклонением среднесуточного индекса СА 
F10.7 от F81; 4K  — коэффициент, учитывающий 
зависимость плотности атмосферы от геомаг-
нитной активности. 

 
Рис. 2. Область возможных значений  
баллистического коэффициента КА   

проектируемого КА 
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На рис. 3 показано изменение модельной 
плотности атмосферы в диапазоне высот 
400…480 км в одиннадцатилетнем цикле СА  
с изменением индекса F0 в интервале  
(75…250) · 10–22 Вт/(м2  Гц). Для расчета при-
менена модель (2). 

 
Методическое и программное обеспечение 
для анализа эволюции низкой орбиты. Для 
анализа временных параметров циклограмм 
поддержания РО низкоорбитального КА ис-
пользована модель циклов коррекции. На низ-
кой орбите под воздействием аэродинамиче-
ских сил сопротивления наиболее существенно 
эволюционируют такие параметры как большая 
полуось орбиты А и эксцентриситет (либо 
можно рассматривать радиусы-векторы пери-
гея и апогея орбиты). 

Функционально зависимым от указанных 
параметров является период обращения на РО. 
Под коррекцией низкой орбиты будем пони-
мать поддержание периода обращения T и, со-
ответственно, большой полуоси А в течение 
длительного интервала времени [12, 13]. Цик-
лограмму коррекции РО (структуру циклов ее 

поддержания) с помощью ЭРД можно предста-
вить в виде, показанном на рис. 4. 

Как видно из рис. 4, циклограмма состоит из 
отдельных циклов коррекции, включающих в 
себя участки пассивного и активного движений 
КА. На пассивных участках ЭРД не включается,  
а КА выполняет поставленные целевые задачи с 
помощью установленного на нем оборудования. 
Пассивный участок длится до тех пор, пока от-
клонение большой полуоси (периода обращения) 
не достигнет допустимого значения ΔАдоп (ΔTдоп). 

За пассивным участком следует активный, 
на котором ЭРД включается и создает коррек-
тирующее ускорение от силы тяги ЭРД ЭРД.a  
Активный участок продолжается пока не вос-
становятся параметры РО. 

За планируемый срок активного существова-
ния КА совершит определенное количество 
циклов коррекции, а суммарное моторное время 
работы ЭРД будет определяться выражением 

  мот акт
1

,
n

j j
j

T T


   

где n — количество циклов коррекции в тече-
ние срока активного существования КА; j  — 

 
Рис. 3. Цифровая модель изменения плотности остаточной атмосферы в диапазоне высот 400…480 км  

(по ГОСТ Р 25645.166–2004) 
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относительное время работы ЭРД на активных 
витках в j-м цикле коррекции орбиты. 

Расчет временных параметров циклограммы 
поддержания низкой РО проведен двумя спо-
собами: по приближенным классическим (три-
виальным и давно описанным) моделям эво-
люции параметров орбиты под действием ма-
лых возмущающих ускорений и численным 

моделированием с использованием специаль-
ного программного обеспечения. 

Модель приближенной оценки временных 
параметров поддержания РО включает в себя 
следующие выражения [14, 15]: 

   22 3

возм
112 A eAT a m
 

 
 при 0;e   

 
Рис. 4. Циклограмма коррекции РО с помощью ЭРД в течение длительного интервала времени: 

РОТ  — период обращения КА на РО; РОA  — большая полуось РО КА;  
ЭРДа  — корректирующее ускорение от ЭРД; ц jt  — продолжительность j-го цикла коррекции;  

акт jt  и пас jt  — время активного и пассивного движений КА в j-м цикле коррекции 

 
Рис. 5. Моделирование эволюции параметров орбиты под действием аэродинамических возмущений  

для малого КА с КА  0,003 кг/м2 
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    
ЭРД аэр
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аэр

на активном участке;
на пассивном участке;

a aa a  

  т
ЭРД

КА
;Fa

M
     2

аэр КА ( , ) ,a t H v    

где T  — накопленное отклонение периода 
обращения спутника от периода обращения РО 
за m витков; e  — эксцентриситет орбиты;   — 
гравитационная постоянная Земли; возмa  — 
возмущающее ускорение спутника от действия 
возмущающих сил (аэродинамических, реак-
тивных корректирующих); ( , )t H  — плот-
ность остаточной атмосферы Земли, зависящая 
от СА (изменяющейся во времени t) и высоты 
орбиты H. 

В основе моделирования с помощью специ-
ального программного обеспечения лежит чис-
ленное интегрирование системы уравнений в 
окулирующих элементах с учетом возмущаю-
щих аэродинамических ускорений и ускорений 
от силы тяги ЭРД. Элементы интерфейса про-
граммы показаны на рис. 5. 

 
Результаты анализа. С помощью описанного 
методического и специального программного 
обеспечения проведена оценка значений силы 
аэродинамического сопротивления, которые 
могут воздействовать на исследуемый КА. 
В результате анализа при коэффициенте 

прев 5K   получены условия для выбора эффек-
тивной силы тяги согласно выражению (1), 
приведенные в табл. 1. 

С учетом данных, приведенных в табл. 1, для 
анализа временных параметров циклограмм 
поддержания низкой орбиты исследуемого КА 
использованы следующие исходные параметры: 

• высота низкой околокруговой орбиты H = 
= 400, 450 и 480 км; 

• допустимое отклонение РО по периоду об-
ращения ΔT = 3 с; 

• баллистический коэффициент КА КА  = 
= 0,003 и 0,005 кг/м2; 

• сила тяги ЭРД Fт = 0,02 Н; 
• удельный импульс ЭРД ЭРДI  = 12 500 м/с. 
Анализ полученных данных показал, что 

расхождение исследуемых величин при разных 
способах расчета не превышает 20 %. Обоб-
щенные результаты анализа приведены в 
табл. 2. 

Из табл. 2 следует, что использование ЭРД с 
указанными параметрами дает возможность 
поддерживать большую полуось орбиты. Время 
компенсации отклонений по периоду обраще-

ния (ΔT = 3 с) с помощью ЭРД занимает не более 
одних суток (от 0,4 до 0,7 сут). Время накопления 
отклонения орбиты на допустимое значение за-
висит от СА, состояния остаточной атмосферы 
Земли и высоты орбиты. Время пассивного дви-
жения составляет от 4 до 135 сут. 

Таблица 1 
Условия для выбора эффективной силы тяги ЭРД 

 при коэффициенте Kпрев = 5 

Индекс СА 
F0  1022, 

Вт/(м2Гц) 

Условие для силы тяги ЭРД, Н,  
при высоте орбиты, км 

400 450 480 

75 Fт > 0,00195 Fт > 0,00075 Fт > 0,00040 
100 Fт > 0,00250 Fт > 0,00105 Fт > 0,00065 
125 Fт > 0,00260 Fт > 0,00110 Fт > 0,00065 
150 Fт > 0,00345 Fт > 0,00145 Fт > 0,00090 
175 Fт > 0,00585 Fт > 0,00285 Fт > 0,00190 
200 Fт > 0,00970 Fт > 0,00515 Fт > 0,00365 
250 Fт > 0,01565 Fт > 0,00860 Fт > 0,00620 

 
Таблица 2 

Параметры циклограмм коррекции для КА  
с площадью миделя Sмид = 2 м2  

при поддержании орбиты с точностью ΔT = 3 с 

Высо-
та 

орби-
ты, км 

Индекс 
СА 

F0 ∙ 1022, 
Вт/(м2∙Гц) 

Время движения в цикле, сут/витки, 
при массе КА, кг 

500 700 

Тпас Такт Тпас Такт 

400 75 26,0/400 

0,4/6 

36,4/559 

0,6/9 
125 12,8/194 17,9/271 
150 9,0/133 12,5/186 
200 5,3/76 7,4/106 
250 4,2/58 0,5/7 5,8/81 0,6/10 

450 75 74,1/1132 

0,4/6 

103,7/1591 

0,6/9 
125 28,4/431 39,7 (603) 
150 20,2/305 28,2 (427) 
200 11,5/171 16,1 (240) 
250 7,0/101 9,7/141 

480 75 134,6/2056 

0,4/6 

188,4/2878 

0,6/9 
125 50,7/771 71,0/1080 
150 32,6/493 45,6/691 
200 15,3/228 21,4/320 
250 9,7/142 13,5/199 
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Таблица 3 
Затраты на поддержание орбиты малого КА  
с площадью миделя Sмид = 2 м2 в течение года  

при фиксированном состоянии СА  
и различных значениях массы РТ 

Высота 
орбиты, 

км 

Индекс СА 
F0  1022, 

Вт/(м2Гц) 

Количество 
циклов за год 

Затраты РТ 
за год, кг 

400 75 14,0/10,0 0,78/0,83 
125 28,4/20,3 1,57/1,68 
150 40,7/29,1 2,25/2,41 
200 68,9/49,2 3,81/4,08 
250 87,5/62,5 6,05/6,05 

450 75 4,9/3,5 0,27/0,29 
125 12,9/9,2 0,71/0,76 
150 18,1/12,9 1,00/1,07 
200 31,7/22,6 1,75/1,88 
250 52,4/37,4 2,90/3,10 

480 75 2,7/1,9 0,15/0,16 
125 7,2/5,1 0,40/0,43 
150 11,2/8,0 0,62/0,66 
200 23,8/17,0 1,32/1,41 
250 37,7/26,9 2,09/2,23 

Примечание. В числителе дроби указаны значения 
при массе КА MКА = 500 кг, в знаменателе — при МКА = 
= 700 кг. 

 
На основе результатов, приведенных в 

табл. 2, проведен анализ затрат массы РТ на 
поддержание низкой РО в течение длительного 
интервала времени. Оценка этих затрат выпол-
нена по выражению 

  т
РТ мот

ЭРД
.Fm T

I   

Получены оценки затрат РТ на поддержание 
орбиты в течение одного года при фиксирован-
ном состоянии СА, характеризуемой индек-
сом F0. Результаты вычислений приведены 
в табл. 3. 

Для последующего анализа введен показа-
тель эффективности ЭРД для поддержания 
низкой РО КА, определяемый выражением 

  сущ
1

РТ
,TW

m
  

где РТm  — затраты массы РТ на поддержание 
РО в течение срока сущ .T  

Расчет показателя эффективности 1W  про-
веден для режима коррекции большой полуоси 
орбиты при отклонении на 2…3 км от первона-
чального значения. В итоге формально решена 
задача определения показателя эффективно-
сти 1W  для прецизионной коррекции малого 
КА семейства «АИСТ-2» на околокруговой ор-
бите в диапазоне высот 400…500 км. 

Вычислены предельные граничные условия 
расхода массы РТ и показателя эффективности 
за пятилетний период для расчетного случая, 
когда атмосфера во всем интервале моделиро-
вания находится в крайних (низком и высоком) 
состояниях уровня плотности. На рис. 6 приве-
дена зависимость показателя эффективно-
сти 1W  от высоты орбиты Н для исследуемого 
КА с ЭРД за пятилетний период при различных 
значениях индекса СА F0. 

Как видно из рис. 6, показатель эффективно-
сти исследуемого КА с ЭРД при высоте Н = 
= 400 км варьируется в диапазоне 0,2… 
1,2 лет/кг, при Н = 450 км — 0,3…3,4 лет/кг, при 
Н = 480 км — 0,4…6,2 лет/кг. Например, при 
размещении исследуемого КА на околокруго-
вой орбите высотой 450 км с запасом массы РТ 
5 кг позволяет ЭРД поддерживать орбиту ми-
нимум 1,5 года (крайне высокая СА во всем 
временном интервале) и вплоть до 17 лет 
(крайне низкая СА во всем временном интер-
вале). 

Реальные затраты массы РТ будут зависеть от 
характера изменения СА в конкретную эпоху. 
Проведена оценка затрат массы РТ ЭРД на под-
держание РО при изменяющейся СА в одинна-

 
Рис. 6. Зависимость показателя эффективности 1W   

от высоты орбиты H исследуемого КА с ЭРД  
за пятилетний период при различных  

значениях индекса СА: 
 — F0 = 75  10–22 Вт/(м2Гц);  
 — F0 = 250  10–22 Вт/(м2Гц) 
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дцатилетнем цикле, как в модели на рис. 3. Из-
менение плотности соответствует таковому ин-
декса СА: половину одиннадцатилетнего сол-
нечного цикла F0 возрастает с 75  10–22 до 
250  10–22 Вт/(м2Гц), затем падает с 250  10–22 до 
75  10–22 Вт/(м2Гц). 

Исследования показали уменьшение показа-
теля эффективности 1W  с увеличением срока 
существования КА. Это объясняется тем, что 
повышается плотность атмосферы и, соответ-
ственно, количество циклов коррекции и затрат 
РТ на них. Для описанной модели с изменяю-
щейся плотностью при сроке существования 
КА 5 лет и более показатель эффективности 
при высоте орбиты Н  400 км будет варьиро-
ваться в пределах 0,2…0,4 лет/кг, при Н  
 450 км — 0,6… 0,8 лет/кг; при Н  480 км — 
0,9…1,1 лет/кг. 

Следует отметить, что согласно ряду прогно-
зов до 2030-х годов будет низкая СА, характе-
ризующаяся изменением индексов F0 = 
= (50…125) ∙ 10–22 Вт/(м2 ∙ Гц) за одиннадцати-
летний цикл, т. е. значения показателя эффек-

тивности будут ближе к верхней кривой, пока-
занной на рис. 6. 

Выводы 
1. Установлено, что размещение на борту КА 

семейства «АИСТ-2» (массой 500…700 кг  
с баллистическим коэффициентом 0,003… 
0,005 м2/кг) ЭРД с силой тяги порядка 0,02 Н и 
удельным импульсом 12 500 м/с позволяет осу-
ществлять поддержание околокруговой орбиты 
высотой в диапазоне 400…500 км. 

2. Расчетные значения показателя эффек-
тивности КА с ЭРД свидетельствуют о том, что 
пятикилограммовый запас массы РТ позволяет 
поддерживать орбиту: 

• от одного года до двух лет (и более в эпоху 
низкой СА) на высоте порядка 400 км; 

• от трех до четырех лет (и более в эпоху 
низкой СА) на высоте порядка 450 км; 

• от четырех с половиной до пяти с полови-
ной лет (и более в эпоху низкой СА) на высоте 
порядка 480 км. 
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