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Предложено развитие метода комбинированного увода крупногабаритных объектов 
космического мусора с низких околоземных орбит, выполняемого с использованием 
электрореактивной двигательной установки и аэродинамического парусного устрой-
ства. Проведено имитационное моделирование комбинированного увода при различ-
ных сочетаниях таких параметров его схемы, как высота начальной орбиты, фаза сол-
нечной активности в момент начала увода, баллистический коэффициент, время  
активного функционирования системы управления и время одной зарядки аккумуля-
торной батареи. Определены аналитические зависимости минимального приращения 
скорости электрореактивной двигательной установки, набираемого за одно включе-
ние, и минимального количества включений от параметров схемы увода, необходи-
мые для обеспечения увода в течение 25 лет. Выявлены области фазы солнечной ак-
тивности в момент начала увода, обеспечивающие оптимальные энергетические за-
траты на этот процесс. Полученные результаты представляют практический интерес 
для задач проектирования современных средств увода крупногабаритных космиче-
ских объектов с низких околоземных орбит на предприятиях ракетно-космической 
отрасли. 
Ключевые слова: комбинированный увод, электрореактивная двигательная установ-
ка, энергетические затраты 

The article proposes the development of a method for the combined deorbiting large space 
debris objects from low Earth orbits, performed using an electric propulsion engine and an 
aerodynamic sailing device. Simulation modeling of the combined deorbiting was carried 
out for various combinations of parameters of deorbit scheme, such as the altitude of the in-
itial orbit, the phase of solar activity at the moment of deorbiting start, the ballistic coeffi-
cient, the time of active operation of the control system, and the time of one battery charge. 
Analytical dependences of the minimum increment in the velocity of an electric propulsion 
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system, gained in one impulse, and the minimum number of impulses on the parameters of 
the deorbiting scheme, necessary to ensure the withdrawal for 25 years, are determined. Sec-
tors of the solar activity phase at the moment of the deorbiting start providing optimal ener-
gy costs for the withdrawal process, are identified. The results obtained are of practical in-
terest for the problems of designing modern means of deorbiting large space objects from 
low Earth orbits at enterprises in the rocket and space industry. 
Keywords: combined deorbiting, electric propulsion engine, energy costs 

Согласно данным каталога NORAD, на низких 
околоземных орбитах (НОО) находится более 
трех тысяч крупногабаритных объектов косми-
ческого мусора. Среди них преимущественно 
отработавшие срок активного функционирова-
ния спутники и верхние ступени ракет-
носителей, на борту которых могут находиться 
деградировавшие устройства: баки с остатками 
компонентов топлива, аккумуляторные батареи 
и др. 

С одной стороны, эти космические объекты 
(КО) представляют потенциальную угрозу без-
опасности выполнения миссий спутников и ра-
кет-носителей, с другой — нештатные ситуации 
с КО с высокой долей вероятности могут приве-
сти к их разрушению или взрыву с образованием 
большого количества мелких обломков, что усу-
губит состояние загрязненности НОО. 

Исходя из рекомендаций Международного 
комитета по космическому мусору, очистка 
НОО должна осуществляться посредством уво-
да КО в области космического пространства с 
низкой концентрацией мусора или в плотные 
слои атмосферы Земли. 

 
Анализ достижений и публикаций. В настоя-
щее время эксплуатируются и находятся в раз-
работке такие методы очистки НОО от крупно-
габаритных объектов космического мусора [1–
3] как: 

• активный увод помощью реактивной дви-
гательной установки [4–6]; 

• пассивный увод с использованием аэроди-
намических [7–10], солнечных [11, 12] и маг-
нитных парусов [13]; 

• увод с применением магнитодинамических 
систем [14]; 

• увод посредством электродинамических 
тросовых систем [15, 16]; 

• дистанционное торможение КО с помо-
щью направленного ионного излучения [17–
19], электростатического толкателя [20] и ла-
зерного излучения [21, 22]. 

Также рассматриваются комбинации пере-
численных методов [1, 23–25]. Совместное ис-

пользование нескольких методов увода позво-
ляет частично компенсировать недостатки 
каждого из них, снизить энергетические затра-
ты, повысить область применения устройств 
и др. 

Одним из таких вариантов является комби-
нация активного увода с помощью реактивной 
двигательной установки и пассивного увода 
посредством аэродинамического парусного 
устройства (АПУ) [1, 23, 24]. Реактивная двига-
тельная установка предназначена для форми-
рования орбиты увода с перигеем, располагае-
мым ниже высоты целевой орбиты КО, а 
АПУ — для постепенного снижения высоты 
полета под воздействием силы аэродинамиче-
ского сопротивления атмосферы Земли. 

Такая комбинация позволяет частично ком-
пенсировать недостатки методов активного и 
пассивного увода. С одной стороны, снижаются 
затраты компонентов топлива, необходимых 
для работы реактивной двигательной установ-
ки, с другой — повышается область высот при-
менения АПУ. 

Одним из этапов развития комбинирован-
ного метода увода [1] является использование 
электрореактивной двигательной установки 
(ЭРДУ). К преимуществам ЭРДУ перед химиче-
ской реактивной двигательной установкой от-
носятся низкие массогабаритные характери-
стики и высокое значение удельного импульса. 

В то же время ЭРДУ имеет недостатки, свя-
занные с низкой силой тяги и зависимостью от 
характеристик системы энергообеспечения и 
системы управления (СУ) в целом. Основные 
вопросы применения ЭРДУ для комбиниро-
ванного метода увода рассмотрены в работе [1]. 

Другим вариантом комбинирования мето-
дов увода является использование аэромагнит-
ного метода увода [25], обеспечивающего мак-
симальную эффективность плоского АПУ. 

 
Выявление нерешенных частей задачи. Как 
уже отмечалось, основные особенности приме-
нения ЭРДУ для комбинированного увода опи-
саны в статье [1], включая разработку схемы 
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увода и методики определения ее параметров, 
имитационное моделирование увода крупнога-
баритных КО с НОО и оценку влияния балли-
стических аспектов на параметры схемы ком-
бинированного увода. 

В то же время остались нерешенными вопро-
сы анализа влияния высоты начальной орбиты, 
баллистического коэффициента, времени актив-
ного функционирования СУ и времени зарядки 
аккумуляторной батареи на суммарное прира-
щение скорости и количество включений ЭРДУ. 

Цель работы — дальнейшее развитие ком-
бинированного метода увода КО с НОО с ис-
пользованием ЭРДУ и АПУ. 

 
Постановка задачи исследования. Для дости-
жения цели поставлены следующие задачи: 

• исследование влияния высоты начальной 
орбиты, баллистического коэффициента, вре-
мени активного функционирования СУ и вре-
мени зарядки аккумуляторной батареи на при-
ращение скорости, набираемое за одно включе-
ние, и на количество включений ЭРДУ; 

• определение аналитической зависимости 
необходимого для реализации комбинирован-
ного увода минимального приращения скоро-
сти, набираемого за одно включение ЭРДУ, от 
параметров схемы увода; 

• получение аналитической зависимости 
минимального количества включений ЭРДУ, 
необходимого для реализации комбинирован-
ного увода от параметров его схемы; 

• нахождение зависимости фазы солнечной 
активности в момент начала увода, обеспечи-
вающей минимальное суммарное приращение 
скорости. 

 
Основной материал исследований. В статье [1] 
предложено определять время существования 
КО в процессе комбинированного увода с ис-
пользованием ЭРДУ и АПУ в виде функции 

  с с н о с э э б с, , , , , , ,t F h v n       (1) 

где сF  — функциональная зависимость време-
ни существования КО от характеристик про-
цесса увода; нh  — высота начальной орбиты; 

о  — баллистический коэффициент КО; с  — 
фаза солнечной активности в момент начала 
увода; эv  — приращение скорости, набирае-
мое за одно включение ЭРДУ; эn  — количество 
включений ЭРДУ; б  — время одной зарядки 
аккумуляторной батареи; с  — время активно-
го функционирования СУ. 

В качестве величины, характеризующей 
энергетические затраты, примем приращение 
скорости ЭРДУ, набираемое за все время рабо-
ты. Эта величина является универсальной. Зная 
ее и используя формулу Циолковского, для 
каждого заданного КО и параметров схемы 
увода можно определить затраты рабочего тела, 
необходимого для работы ЭРДУ. 

Определим ее в виде функции 

 э э .v v n    

Исходя из выражения (1), представим зави-
симость приращения скорости, набираемого за 
одно включение, и количества включений ЭР-
ДУ в виде функционала 

 T
у у,v n     
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с н о с э б сarg , , , , , , ,
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где с maxt  — максимальное время существова-
ния КО, которое в соответствии с рекоменда-
циями Международного комитета по космиче-
скому мусору составляет 25 лет. 

Входящие в состав выражения (2) параметры 
схемы увода исследованы в заданных пределах: 

• высота начальной орбиты нh   500… 
1500 км; 

• баллистический коэффициент КО о   10–3, 
10–2, 10–1, 100 м2/кг; 

• время одной зарядки аккумуляторной ба-
тареи б   1, 3, 12, 24, 48, 168 ч; 

• время активного функционирования СУ 
с   0,5, 1, 5, 10, 15 лет; 

• фаза солнечной активности в момент нача-
ла увода с  изменяется в пределах 24-го цикла 
солнечной активности с 01.01.2009 по 
01.01.2019 г. 

В результате моделирования с рассмотрен-
ными параметрами получены зависимости 
приращения скорости, набираемого за одно 
включение, и количества включений ЭРДУ от 
параметров схемы увода — высоты начальной 
орбиты, фазы солнечной активности, балли-
стического коэффициента КО, времени одной 
зарядки аккумуляторной батареи и времени 
активного функционирования СУ. Типовые 
зависимости у н с о с б( , , , , )vv f h       и 

у н с о с б( , , , , )nn f h      приведены на рис. 1 и 2 
соответственно. 

Как видно из рис. 1, приращение скорости, 
набираемое за одно включение ЭРДУ, изменя-
ется прямо пропорционально высоте началь-
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ной орбиты по экспоненциальному закону. 
Влияние фазы солнечной активности выража-
ется в колебании приращения скорости до 5 %, 
которое с ростом высоты начальной орбиты 
снижается по экспоненте до 0,1 % (высота 
начальной орбиты 1500 км). Наблюдается пря-
мая зависимость уv  от времени заряда акку-
муляторной батареи и обратная — от времени 
активного функционирования СУ. 

Как видно из рис. 2, количество включений 
ЭРДУ имеет близкую к линейной зависимость от 
высоты начальной орбиты. Зависимость уn  от 
фазы солнечной активности не превышала 
1…2 %. Зависимость количества включений ЭР-
ДУ от баллистического коэффициента и време-
ни заряда аккумуляторной батареи обратная, а 
от времени функционирования СУ — прямая. 

Анализ полученных результатов, позволяет 
сделать вывод, что учет влияния солнечной ак-

тивности вносит периодическую составляющую 
в изменение как приращения скорости, набира-
емого за одно включение ЭРДУ, так и количе-
ства ее включений. Следовательно, суммарное 
приращение скорости также будет изменяться 
периодически (в зависимости от фазы солнеч-
ной активности в момент начала увода) и иметь 
минимум. 

Определим оптимальное сочетание суммар-
ного приращения скорости и фазы солнечной 
активности, которое в соответствии с работой 
[1] будем искать в виде функционала 

 T
опт опт опт, ,v n      

   
с с max

с н о с э э б с

min

arg , , , , , , ,
t t

v

F h v n




 

       (3) 

где опт опт опт, ,v n   — оптимальные значения 
параметров , , .v n   

      

      
Рис. 1. Типовые зависимости приращения скорости, набираемого за одно включение ЭРДУ, уv  от высоты 

начальной орбиты н ,h  фазы солнечной активности с  при баллистическом коэффициенте КО о   10–3 (1), 
10–2 (2), 10–1 (3), 100 (4) и различных значениях времени активного функционирования СУ  

и времени одной зарядки аккумуляторной батареи: 
а — с   1 год, б   1 ч; б — с   5 лет, б   1 ч; в — с   1 год, б   3 ч; г — с   5 лет, б   3 ч 
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В результате решения выражения (3) полу-
чены зависимости оптимального приращения 
скорости, набираемого за одно включение ЭР-
ДУ, оптимального количества включений ЭР-
ДУ, оптимальной фазы солнечной активности и 
оптимального приращения скорости, набирае-
мого за все время работы ЭРДУ, от параметров 
схемы увода (рис. 3, а и б). 

Как видно из рис. 3, а, функция оптимально-
го приращения скорости имеет сложный харак-
тер. Она возрастает с увеличением высоты 
начальной орбиты и времени активного функ-
ционирования СУ. Зависимость оптимальных 
контролируемых параметров от баллистическо-
го коэффициента носит обратный характер. 
Функция оптимального количества включений 
ЭРДУ имеет слабую зависимость от баллисти-
ческого коэффициента, не превышающую 
1…2 %. Наблюдаются прямая зависимость оп-
тимальных контролируемых параметров от 

времени функционирования СУ и обратная — 
от высоты начальной орбиты. Обе зависимости 
близки к линейной. 

Согласно рис. 3, в, оптимальная фаза сол-
нечной активности (соответствующая мини-
мальному приращению скорости) в среднем 
увеличивается с ростом высоты начальной ор-
биты. Баллистический коэффициент КО влияет 
на оптимальную фазу солнечной активности 
следующим образом. При о   10–3 м2/кг опти-
мальная фаза солнечной активности в основ-
ном колеблется от третьего до десятого года 
текущего цикла солнечной активности, при 

о   10–2 м2/кг — от четвертого до девятого, 
при о   10–1 м2/кг — от пятого до девятого, 

о   100 м2/кг — от пятого до шестого. 
Оптимальное приращение скорости, наби-

раемое за все время работы ЭРДУ, оптv  несу-
щественно зависит от времени заряда аккуму-
ляторной батареи, что позволяет пренебречь 

      

      
Рис. 2. Типовые зависимости количества включений ЭРДУ уn  от высоты начальной орбиты н ,h   

фазы солнечной активности с  при баллистическом коэффициенте КО о   10–3 (1), 10–2 (2),  
10–1 (3), 100 (4) и различных значениях времени одной зарядки аккумуляторной батареи  

и активного функционирования СУ: 
а — с   1 год, б   1 ч; б — с   5 лет, б   1 ч; в — с   1 год, б   3 ч; г — с   5 лет, б   3 ч 
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влиянием этого фактора в дальнейшем. Ап-
проксимируем зависимость оптимальной сум-
марной скорости от высоты начальной орбиты, 
баллистического коэффициента и времени ак-
тивного функционирования СУ с использова-
нием функции 

   4
опт 1 2 н 31 exp ,vv v v h v 

          (4) 

где 1 ,v   2 ,v   3 ,v   4v   — коэффициенты ап-
проксимации. 

Коэффициенты аппроксимации определяют-
ся следующими выражениями: 
 3 2

1 01 с 11 с 21 с 31 ;v               (5) 
  3 2 9

2 02 с 12 с 22 с 32 10 ;v 
              (6) 

3
3

26,333472 63,0 334,7 1098;LOLO LOv       (7) 
 4 24 c 34 ,v         (8) 
где 
 01 0,01469 0,17884;LO     (9) 
 11 0, 424856 3,00379;LO    (10) 

 3 2
21 1,289592 0,83654LO LO      

 1,55223 66,6;LO    (11) 
 3 2

31 31,3 44,3 198,8 924,3;LO L OO L        
 3

02
20,373019 1,021142LO LO       

 2,602269 32,5;LO   (12) 
2 2

12 12,0 33,0 84,1 1050;L LOO LO          (13) 
3 2

22 154,3 422,2 1081 13509;LO LO OL       (14) 
 3 2

32 7804 21360LO LO       
 54711 683719;LO    (15) 
 lg ;LO O     (16) 
 24 0,00015 0,0 ;0516LO     (17) 
 34 0,027609 0,919621.LO      (18) 

Полученные соотношения (4)–(18) позволяют 
найти минимальную суммарную скорость увода 
в зависимости от высоты начальной орбиты, 
баллистического коэффициента и времени 
функционирования СУ. 

      

      
Рис. 3. Типовые зависимости оптимальных контролируемых параметров от высоты начальной орбиты нh   

и времени активного функционирования СУ с  при баллистическом коэффициенте КО  
о   10–3 (1), 10–2 (2), 10–1 (3), 100 (4): 

а — оптимального приращения скорости, набираемого за одно включение ЭРДУ, опт ;v  б — оптимального количества 
включений ЭРДУ опт ;n  в — оптимальной фазы солнечной активности опт ;  г — оптимального приращения скорости, 

набираемого за все время работы ЭРДУ оптv  
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Определим зависимость минимального при-
ращения скорости, набираемого за одно вклю-
чение ЭРДУ, от высоты начальной орбиты, 
баллистического коэффициента, времени за-
рядки аккумуляторной батареи и времени 
функционирования СУ. Представим его в виде 

 опт
опт

опт
.vv

n
 



 (19) 

Здесь оптn  — аппроксимация минимального 
количества включений ЭРДУ, 
  опт 0 н 1 2 ,N N Nn a h a a    (20) 

где 0 ,Na  1 ,Na  2Na  — коэффициенты. 
В выражении (20): 

 0 00 01 ;N N с Na b b    (21) 

 2
1 35 307 1098;N LOLOa      (22) 

   2 20 с 1.N Na b  (23) 

Здесь 
  03

00 01 02 бexp ;Nc
N N Nb c c   (24) 

  0301 01 02 бexp ln ;Nd
N N Nb d d   (25) 

 2
0 0 1 2 ;iN iN iN LO iNLOc e e e      (26) 

 2
0 0 1 2 ;iN iN iN LO iNLOd f f f      (27) 

  23
20 21 22 бexp ;Nс

N N Nb c c   (28) 

 2
2 0 1 2 ,iN iN iN LO iNLOc h h h      (29) 

где 0 ,iNe  1 ,iNe  2 ,iNe  0 ,iNf  1 ,iNf  2iNf  и 0 ,iNh  1 ,iNh  
2iNh  — коэффициенты аппроксимации, указан-

ные в табл. 1–3, i = 1, 2, 3. 
Зависимости (4)–(29) и коэффициенты ап-

проксимации, указанные в табл. 1–3, определя-
ют аппроксимирующую зависимость мини-
мального приращения скорости, набираемого 
за одно включение ЭРДУ, и ее количества 
включений, от высоты начальной орбиты, бал-
листического коэффициента, времени зарядки 
аккумуляторной батареи и времени функцио-
нирования СУ. 

Выводы 
1. Предложено развитие метода комбиниро-

ванного увода КО с НОО с использованием 
ЭРДУ и АПУ. 

2. Проанализировано влияние высоты на-
чальной орбиты, баллистического коэффици-
ента, времени активного функционирования 
СУ и времени зарядки аккумуляторной батареи 
на приращение скорости, набираемое за одно 
включение ЭРДУ, и на количество включений 
ЭРДУ. 

Таблица 1 
Значения коэффициентов аппроксимации уравнения (26) 

i 0iNe  1iNe  2iNe  
1 –1,17845210–2 –2,20137910–1 –3,569176100 
2 1,29143610–4 –8,93773010–2 –1,632239100 
3 7,53662510–4 –1,08301510–2 3,32518710–1 

Таблица 2 
Значения коэффициентов аппроксимации уравнения (27) 

i 0iNf  1iNf  2iNf  

1 1,27885310–4 1,08176410–3 3,49710510–2 
2 1,86891010–3 1,20905010–2 –9,59454210–1 
3 1,30012610–2 8,01645910–2 1,151486100 

Таблица 3 
Значения коэффициентов аппроксимации уравнения (29) 

i 0iNh  1iNh  2iNh  

1 1,665162101 4,559628100 5,472710103 
2 –2,22951010–3 –1,10609810–2 –6,46061610–1 
3 –1,84163310–3 –1,19124010–2 1,145981100 
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3. Определены аналитические зависимости 
минимального приращения скорости, набирае-
мого за одно включение ЭРДУ, и минимального 
количества включений ЭРДУ от высоты 
начальной орбиты, баллистического коэффи-
циента, времени активного функционирования 
СУ и времени зарядки аккумуляторной бата-
реи, необходимых для обеспечения увода в те-
чение 25 лет. 

4. Показано, что оптимальная для обеспе-
чения комбинированного увода фаза солнеч-

ной активности при баллистическом коэффи-
циенте 10–3 м2/кг колеблется от третьего до де-
сятого года текущего цикла солнечной актив-
ности, при 10–2 м2/кг — от четвертого до девя-
того, при 10–1 м2/кг — от пятого до девятого, 
при 100 м2/кг — от пятого до шестого. 

5. Результаты исследования представляют 
практический интерес в задачах проектирова-
ния современных средств увода крупногаба-
ритных КО с НОО для предприятий ракетно-
космической отрасли. 
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