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ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА РАБОТЫ 

Актуальность тематики исследования 

Проблема образования космического мусора – засорения околоземного кос-

мического пространства отработавшими срок и/или вышедшими из строя косми-

ческими аппаратами (КА), верхними ступенями ракет, другими разнообразными 

объектами антропогенной природы – стала очевидной после проведения Китаем 

в 2007 году теста с уничтожением спутника Фэнъюнь-1С. Усугубило дело столк-

новение спутника связи Iridium-33 с уже давно не функционирующим советским 

военным спутником Космос-2251 в 2009 году. Опасность наступления синдрома 

Кесслера, достижения критической плотности мусора, которая вызывает цепную 

реакцию фрагментации, грозит остановить на долгое время дальнейшее освоение 

космического пространства человеком. Согласно прогнозам большинства специ-

алистов, для самых загрязненных околоземных орбит – низких солнечно-синхрон-

ных и геостационарной – критический уровень плотности мусора будет превзой-

ден уже к середине XXI века. 

В 2002 году, по поручению Комитета ООН по мирному использованию кос-

мического пространства, Межагентский координационный комитет по косми-

ческому мусору подготовил список мер, направленных на ограничение техноген-

ного засорения космоса. Предложения, выработанные согласованно с ведущими 

государствами-членами Комитета, включали, к примеру, 25-летнее ограничение 

на максимальное время жизни исчерпавших свой ресурс низкоорбитальных кос-

мических аппаратов и перевод геостационарных спутников на орбиты захороне-

ния. Впоследствии национальные стандарты всех крупнейших космических дер-

жав были адаптированы в соответствии с этими предложениями. 

Очевидно, что любые способы удаления с орбиты существующего космиче-

ского мусора сложны с технической точки зрения и весьма дорогостоящи. Кроме 

того, они будут неэффективными в случае отсутствия тщательно продуманной и 

законодательно закрепленной программы, имеющей целью уменьшить загрязне-

ние космоса отходами технологической деятельности человека. Можно с уверен-

ностью констатировать тот факт, что разработка технологий деорбитинга, увода 

исчерпавших ресурс КА с орбиты, становится крайне актуальной и востребован-

ной задачей сегодняшнего дня. 

Особняком стоит проблема деорбитинга малых КА, возможности активного 

маневрирования которых (в том числе и для деорбитинга) отсутствуют либо ми-

нимальны. Количество выводимых на околоземные орбиты малых КА растет ла-

винообразно. Тем самым стимулируется создание новых систем управления дви-

жением с минимальным или даже нулевым потреблением топлива и/или энергии. 

Исполнительные органы таких систем управления должны быть компактными и 

легкими, чтобы удовлетворять жестким требованиям на допустимые габариты и 

массу, предъявляемым к малым аппаратам. В последние годы интенсивно разра-

батываются и тестируются новые технические решения типа солнечного паруса, 

позволяющие наиболее эффективно использовать естественные внешние силы. 
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Цель работы и решаемые задачи 

Целью исследования являлась разработка эффективных алгоритмов деорби-

тинга, которые могут быть реализованы на борту малых спутников с учетом при-

сущих им массогабаритных и энергетических ограничений. 

В диссертации решаются задачи увода малых КА с помощью двигателей ма-

лой тяги или с использованием солнечного паруса. В первой задаче рассмотрены 

популярные на практике случаи, когда КА пассивно стабилизируется по магнит-

ному полю или собственным вращением. В силу необходимости идентификации 

вектора тяги не более двух маршевых двигателей могут быть установлены вдоль 

единственной стабилизированной оси. Направление вектора тяги оказывается за-

данным в каждый момент времени, и остается управлять лишь ее величиной. Та-

кое управление будем называть одноосным. 

Во второй задаче требуется осуществить увод малых КА с низких орбит вы-

сотой более 700 км, используя каркасный солнечный парус для увеличения силы 

светового давления. Сложность задачи заключается в нахождении режима угло-

вого движения КА с парусом, экономичного в плане его поддержания и вместе с 

тем синхронизованного с орбитальным движением КА так, чтобы обеспечить ве-

ковое уменьшение большой полуоси. Помимо динамической части задачи иссле-

дуется проблема параметрического синтеза каркасных парусных систем с задан-

ными динамическими характеристиками. Проводится сравнение эффективности 

топливных и парусных систем деорбитинга. 

Выносимые на защиту результаты и положения 

 Для двух типов пассивной стабилизации КА построено оптимальное одноос-

ное управление величиной малой тяги, обеспечивающее требуемое снижение 

орбиты. Получена убывающая зависимость затрат топлива от продолжитель-

ности процесса увода. Ошибки стабилизации и неточности моделей внешней 

среды дают вклад не более нескольких процентов. 

 Разработан экономичный способ увода малых КА с верхнего сегмента низких 

орбит (>700 км) с помощью солнечного паруса за счет силы светового давле-

ния. Показано, что достигается значительный выигрыш в быстродействии по 

сравнению с традиционным способом увода – стабилизацией паруса по набе-

гающему потоку. Доказана устойчивость построенного квазипериодического 

режима углового движения КА с парусом по начальным данным и различным 

параметрам парусной системы. 

 Решена задача инвариантного масштабирования параметров квадратного па-

руса, сохраняющего уровень характеристического ускорения и прочностные 

свойства направляющих штанг паруса. Обнаружено существование предель-

ной полезной массы, которой можно сообщить заданное характеристическое 

ускорение, масштабируя конкретный образец паруса. Выведено оптимальное 

в плане доли полезной массы соотношение между массой штанг и массой ме-

ханизма развертывания. Значение эффективного удельного импульса паруса, 
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рассчитанное для операции увода с орбиты, оказалось гораздо меньше удель-

ного импульса двигателя малой тяги, что свидетельствует о неэффективности 

использования паруса только в целях деорбитинга. 

Научная новизна работы 

Научная новизна работы обусловлена оригинальностью постановок задач: в 

задаче увода малых КА с помощью двигателя малой тяги наложены максимально 

жесткие ограничения на направление тяги, а в задаче парусного деорбитинга ис-

следуется угловое движение паруса в присутствии трех равных по порядку вели-

чины внешних моментов – гравитационного, светового давления, аэродинамиче-

ского – и при наличии протяженного теневого участка орбиты. Параметрический 

синтез каркасных парусных систем с одновременным обеспечением и динамиче-

ских, и прочностных характеристик паруса впервые проводится в аналитической 

форме. 

Теоретическая и практическая ценность результатов 

Полученные в диссертации теоретические результаты имеют ярко выражен-

ную практическую направленность и могут быть применены при проработке об-

лика миссий и проектировании систем деорбитинга современных малых спутни-

ков. 

Апробация результатов исследования 

Результаты исследования докладывались и обсуждались на следующих кон-

ференциях и семинарах: 

 Семинар отдела № 5 «Механика космического полета и управление движе-

нием» ИПМ им. М.В. Келдыша РАН, рук. д.ф.-м.н., проф. Ю.Ф. Голубев, 2 

апреля 2015 г. 

 XXXIX Академические чтения по космонавтике, посвященные памяти ака-

демика С.П. Королева и других выдающихся отечественных ученых-пионе-

ров освоения космического пространства, секция «Прикладная небесная ме-

ханика и управление движением», Москва, 27-30 января 2015 г. 

 Семинар «Динамика относительного движения», рук. чл.-корр. РАН, проф. 

В.В. Белецкий, проф. Ю.Ф. Голубев, проф. В.Е. Павловский, доц. К.Е. Яки-

мова, доц. Е.В. Мелкумова), МГУ, Москва, 15 декабря 2014 г. 

 Семинар им. В.А. Егорова по механике космического полета (рук. д.ф.-м.н., 

проф. В.В. Сазонов и доц. М.П. Заплетин), МГУ, Москва, 3 декабря 2014 г. 

 57-я научная конференция МФТИ, посвященная 120-летию со дня рождения 

П.Л. Капицы, Долгопрудный, 24-29 ноября 2014 г. 

 64th International Astronautical Congress, Beijing, China, September 23-27, 2013 

 9th International Symposium of the International Academy of Astronautics (IAA) 

on Small Satellites for Earth Observation, Berlin, Germany, April 8-12, 2013 
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 8th International Symposium of the International Academy of Astronautics (IAA) 

on Small Satellites for Earth Observation, Berlin, Germany, April 4-8, 2011 

Работа над диссертацией велась в рамках Соглашения № 8182 с Минобрнауки, а 

также при частичной поддержке грантов РФФИ 14-01-31313-мол-а, 13-01-00665-

а, 12-01-33045-мол_а_вед. 

Публикации по теме диссертации 

Результаты исследования опубликованы в 10 печатных работах, в том числе 

в одном издании из перечня рекомендованных ВАК российских журналов и трех 

зарубежных изданиях, индексирующихся в международных базах Web of Science 

и/или Scopus, а также в двух препринтах ИПМ им. М.В. Келдыша РАН. 

Структура и объем диссертации 

Диссертация общим объемом 125 страниц содержит 67 рисунков и 7 таблиц 

и состоит из введения, трех глав, заключения, списка сокращений, библиографи-

ческого списка и списка иллюстративного материала (таблиц и рисунков). Коли-

чество использованных источников в библиографическом списке – 150. 

СОДЕРЖАНИЕ РАБОТЫ 

Во введении обосновывается актуальность проблемы космического мусора 

и важность комплексных мер по предотвращению его образования. Одной из ос-

новных мер является увод отработавших свой срок КА с орбиты. Подчеркивается 

сложность деорбитинга малых аппаратов. Дается подробный обзор современных 

механизмов увода спутников с различных классов околоземных орбит. Детально 

описываются перспективные на сегодняшний день бестопливные средства увода 

– тросовые и парусные системы. Приведены подробности соответствующих мис-

сий, как уже реализованных, так и запланированных в ближайшем будущем. 

По итогам обзора выделяются требующие решения задачи, о которых и пой-

дет речь в дальнейшем. Кратко очерчивается содержание глав диссертации. 

В первой главе рассматривается задача увода с орбиты типичного предста-

вителя малых аппаратов – наноспутника типа 3U CubeSat размером 10х10х30 см 

и массой 3 кг, покрытого с одной или обеих торцевых граней матрицей электро-

спрейных (коллоидных) двигателей с удельным импульсом 2500 с. Максимальная 

тяга одной матрицы равна 600 мкН. Переживающие в последние годы ренессанс, 

электроспрейные двигатели зарекомендовали себя как самая перспективная тех-

нология реактивного движения нано- и пикоспутников. Эффект сочетания высо-

кого удельного импульса (не менее 1500 с) и возможности прецизионного созда-

ния тяги в диапазоне от нескольких мкН до 1 мН достигается благодаря хорошей 

масштабируемости этих двигателей по мощности. Потребляемая матрицей мощ-

ность гарантированно не будет превосходить 15 Вт даже при 50%-ном КПД дви-

гателя. Сухая масса одной двигательной установки-матрицы составляет порядка 

250 г, ее объем соответствует форм-фактору 1/3 U. 
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С учетом ограниченности массы и размеров, а также из-за проблемы с обес-

печением бесперебойного энергопитания малых аппаратов использование актив-

ных систем ориентации и стабилизации крайне затруднительно. По этой причине 

наиболее распространены пассивные системы одноосной стабилизации. Для 3U-

кубсата без дополнительных громоздких механизмов наподобие гравитационной 

штанги или парусной конструкции естественным выбором станет пассивная маг-

нитная система стабилизации (ПМСС). Ее компонентами обычно являются по-

стоянный магнит, создающий выравнивающий вдоль вектора геомагнитной ин-

дукции момент, и гистерезисные стержни, эффективно рассеивающие энергию 

колебаний относительно этого направления. С учетом продолжительности увода 

с орбиты в качестве модели геомагнитного поля разумно использовать осреднен-

ную за один оборот Земли вокруг оси модификацию модели наклонного диполя – 

модель прямого диполя, который строго антипараллелен земной оси. 

Другой простой способ пассивной одноосной стабилизации – стабилизация 

собственным вращением: КА, подобно волчку, закручивается вокруг оси макси-

мального момента инерции, после чего ось вращения долго остается почти непо-

движной в инерциальном пространстве. Медленная прецессия оси под влиянием 

внешних моментов может быть компенсирована токовой катушкой, которая со-

здает осевой дипольный момент. Аналогично реализуется и программное движе-

ние оси вращения, к примеру, отслеживание направления на Солнце. Рассмотрим 

именно этот важный с практической точки зрения случай, обеспечивающий мак-

симальный токосъем с солнечных панелей. 

Так как управление орбитальным движением КА с помощью двигателей ма-

лой тяги подразумевает длительные активные участки, в течение которых нужно 

точно поворачивать вектор тяги, на борт КА с одноосной системой стабилизации 

нет резона устанавливать более двух двигательных установок – вдоль единствен-

ной стабилизированной оси. Значит, орбитальное и угловое движение КА развя-

зываются: направление тяги в любой момент времени задается ориентацией ста-

билизированной оси, а управление сводится только к изменению величины тяги. 

Подобный тип управления логично именовать одноосным. 

В задаче увода КА с орбиты исключительный интерес представляет поведе-

ние большой полуоси и эксцентриситета. В зависимости от характера их измене-

ния можно выделить два режима деорбитинга: круговой, когда опускаются одно-

временно и перигей, и апогей орбиты, и эллиптический, когда уменьшается лишь 

высота перигея. При одноосном управлении для кругового режима требуется ис-

пользовать два двигателя, в то время как для эллиптического режима достаточно 

одного. Терминальные условия в виде достижения заданного значения за фикси-

рованное число витков формулируются соответственно для большой полуоси ор-

биты или перицентрального расстояния. 

В дальнейшем изложении сосредоточимся на круговом режиме деорбитинга 

КА. Терминальное значение высоты орбиты возьмем равным 300 км: требование 

более консервативно, нежели достаточное для соблюдения 25-летнего ограниче-

ния срока жизни снижение до высоты 500 км, однако оно поможет предотвратить 
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стремительное засорение важного эшелона высот 340-430 км, используемого ор-

битальными станциями. В качестве начальной низкой орбиты возьмем околокру-

говую орбиту высотой 900 км и наклонением 51.6°. 

На высоте более 300 км влияние атмосферного сопротивления на эволюцию 

орбиты 3U-кубсата, парусность которого не превышает 0.01 м2/кг, на два-три по-

рядка меньше эффектов от второй зональной гармоники геопотенциала и работы 

двигателя малой тяги. Поэтому на протяжении всего процесса увода КА в анали-

тических выкладках учитываются лишь последние два фактора. 

В результате приходим к следующей постановке задачи оптимального деор-

битинга: для 3U-кубсата с упомянутыми выше параметрами построить закон оп-

тимального управления величиной тяги, уменьшающий высоту орбиты спутника 

до требуемого уровня за заданное время. При этом вектор тяги считается колли-

неарным продольной (стабилизированной) оси кубсата. Оба типа пассивной ста-

билизации аппарата – собственным вращением и с помощью ПМСС – в дальней-

шем анализируются параллельно по причине схожести процедуры оптимизации. 

Под оптимальным будем понимать закон управления, минимизирующий затраты 

суммарной характеристической скорости, что ведет к минимизации затрат топ-

лива. 

Удобно сформулировать оптимизационную задачу в терминах орбитальных 

элементов. Тогда она можно естественно расщепляется на две подзадачи с быст-

рым и медленным временем. Первая относится к оптимизации управления на од-

ном витке – в предположении постоянства пяти медленных орбитальных элемен-

тов. В оптимальный закон управления неизбежно войдут некоторые неизвестные 

параметры. В их нахождении состоит цель второй подзадачи – анализа осреднен-

ной динамики системы. Значения всех параметров оптимизируются в рамках ре-

шения задачи нелинейного программирования (NLP) с учетом выбранных или за-

ранее заданных граничных условий. Рассмотрим по отдельности каждую из двух 

подзадач. 

Можно показать, что при составлении функции Гамильтона-Понтрягина для 

выявления структуры оптимального управления на отдельно взятом витке доста-

точно ограничиться слагаемыми, соответствующими тем медленным элементам, 

на которые наложены терминальные условия. Таким образом, 

 

3

2 2

2 sin cos

1 3sin sin
a

a i u

i u





  


H ψ        (1) 

для стабилизации по геомагнитному полю и 

 
32

cos sina y x

a
u u


  


   H ψ        (2) 

для стабилизации вращением, где   – величина тяги (знак показывает на один из 

двух двигателей),   – гравитационный параметр Земли, a  – большая полуось, i  

– наклонение орбиты, u  – аргумент широты, aψ  – сопряженная большой полуоси 
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переменная. Выражения параметров x  и 
y  через наклонение орбиты, эклипти-

ческую долготу Солнца и долготу восходящего узла громоздки и здесь опущены. 

Из принципа максимума следует, что оптимальное управление на k-м витке – ре-

лейное, то есть имеет структуру 

     
2

max, 

1

1 ,
j

k k jk jk

j

u I u u 


   ,       (3) 

где 

 
1,  ,

,
0,  в остальных случаях.

jk jk
jk jk

u u u
I u u

   
  


      (4) 

Точки на орбите со значениями аргумента широты 1ku  и 2ku  играют роль центров 

активных участков. Для спутника с ПМСС они совпадают с узлами орбиты, а для 

стабилизированного вращением КА находятся из соотношения 

 

 

,

,

tan x k

jk

y k

u



  .          (5) 

В силу симметрии центры активных участков разнесены на полвитка, а их длины 

совпадают. Поэтому удобно ввести обозначения 

2k ku u , 1 2k k ku u u     .        (6) 

Перейдем теперь к оптимизации в медленном времени. Суть ее – в решении 

задачи нелинейного программирования относительно неизвестных величин ku . 

Пусть требуется сократить значение большой полуоси орбиты с 0a  до fa , совер-

шив N  полных витков. За целевую функцию можно принять 

 
3 2

1

1

,...,
N

k k
N

k k

a u
J u u

m


   ,        (7) 

где km  – масса спутника на k-м витке. Эквивалентность характеристической ско-

рости вытекает из соотношения 

max4T
V J


  ,          (8) 

где maxT  – максимальная тяга каждой из торцевых двигательных установок, неиз-

менная в течение полета. Граничное условие в виде равенства записывается как 

0

1

0
N

k f

k

a a a


   .          (9) 
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Остальные вспомогательные соотношения, которые необходимы при поста-

новке NLP-задачи, а также условия существования и единственности ее решения 

приведены в тексте диссертации. 

Примеры результатов численного решения NLP-задачи приведены на рисун-

ках 1, а-б. В качестве решателя использовалась функция fmincon, реализованная 

в пакете Optimization Toolbox в среде MATLAB®. Интервалы значений аргумента 

широты, соответствующие активным участкам, закрашены оранжевым, а черные 

зоны отвечают пассивным участкам орбиты. 

    
а) для стабилизации КА  б) для стабилизации КА собственным 

по геомагнитному полю          вращением (ось вращения – на Солнце) 

Рисунок 1 – Решение NLP-задачи при длительности увода 800N   витков 

Подробные данные по суммарным затратам характеристической скорости и 

эквивалентной массе топлива для разного числа витков собраны в таблице 1 (слу-

чай ПМСС) и таблице 2 (случай стабилизации собственным вращением). Резуль-

таты расчетов отражают экспоненциальный рост затрат характеристической ско-

рости при уменьшении количества витков, что связано с низкой эффективностью 

управления вдали от оптимальных точек орбиты – центров активных участков. 

Таблица 1 – Численные результаты для случая стабилизации с помощью ПМСС 

Продолжительность про-

цесса снижения орбиты, 

витки 

Затраты характеристи-

ческой скорости ΔV, м/с 
Эквивалентная масса топлива, г 

700 700.2 84.5 

800 571.5 69.2 

900 525.9 63.7 

1000 500.3 60.6 
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Таблица 2 – Численные результаты для случая стабилизации вращением 

Продолжительность процесса 

снижения орбиты, витки 

Затраты характеристи-

ческой скорости ΔV, м/с 
Эквивалентная масса топлива, г 

700 472.2 57.3 

800 425.3 51.6 

900 395.2 48.0 

1000 385.1 46.8 

В пределе, когда двигатели работают в течение всего времени снижения вы-

соты орбиты, имеем оптимальный по быстродействию перелет, затраты на кото-

рый при отсутствии ограничений на направление вектора тяги можно оценить по 

формуле 

 

0

1
f

f

a
V

a a

  
   

 
 

                (10) 

Для рассматриваемой задачи они равны 325.8 м/с. При увеличении числа витков, 

напротив, длина активных участков сокращается, что ведет к росту эффективно-

сти управления. Пологая часть зависимости затрат топлива от длительности сни-

жения начинается в районе 800N   витков, и дальнейшее увеличение числа вит-

ков нецелесообразно. 

Для спутника, стабилизированного осью вращения на Солнце, представляет 

интерес проанализировать получаемые результаты на предмет чувствительности 

к начальным условиям, задающим геометрию задачи: значениям долготы восхо-

дящего узла и эклиптической долготы Солнца. Вариации затрат характеристиче-

ской скорости, наблюдавшиеся в численных экспериментах, могут быть оценены 

в 3-5 % (этот вывод, естественно, не относится к солнечно-синхронным орбитам, 

длительное время сохраняющим исходную ориентацию относительно вектора на 

Солнце и потому на порядок более чувствительным к начальным условиям). 

С точки зрения полноты исследования и достоверности получаемых резуль-

татов важным этапом является оценка степени влияния ошибок углового движе-

ния спутника на эффективность управления. Первый класс ошибок включает по-

грешности моделей внешней среды и аппарата: ошибки модели магнитного поля, 

эксцентриситет тяги и т.п. Второй класс ошибок – ошибки стабилизации, кото-

рые по существу носят случайный характер. Максимальные из наблюдавшихся 

в численных экспериментах величины терминальных вариаций имели место при 

условии резонанса 2:1 углового движения с орбитальным и достигали 5 %. В от-

сутствие резонанса (а в реальном полете резонанс не может сохраняться в точно-

сти в течение долгого времени) уровень вариаций оказывается в 5-10 раз ниже. 



12 

Вторая глава диссертации посвящена альтернативному механизму увода с 

орбиты – парусным системам, в частности их наиболее распространенному пред-

ставителю – плоскому парусу. По аналогии с современными проектами КА с па-

русом типа CubeSail будет рассматриваться четырехлепестковый квадратный па-

рус 5х5 метров, который является составным элементом 3U-кубсата массой 3 кг. 

Форм-фактор паруса возьмем равным 2U, а его массу вместе с массой механизма 

развертывания примем за 1.4 кг. Парус прикрепляется к 1U-модулю с бортовыми 

системами и полезной нагрузкой. Центр масс КА с парусом отстоит на некоторое 

расстояние от центра давления вдоль оси паруса, являющейся в то же время осью 

симметрии всей конструкции. 

Господствующий подход к проблеме увода КА с низкой орбиты с помощью 

солнечного паруса предполагает его использование в роли атмосферного, то есть 

выставление паруса по набегающему потоку для увеличения аэродинамического 

сопротивления. В то же время на низких орбитах из верхнего сегмента (с высотой 

более 700 км) сила атмосферного торможения уступает силе светового давления. 

Для орбит выше 800 км они уже различаются по порядку величины. Естественно 

было бы в таком случае привлекать к деорбитингу именно силу светового давле-

ния. Ненулевая в среднем за виток проекция силы давления на направление, про-

тивоположное вектору скорости (для околокруговых орбит – на трансверсальное 

направление) позволит сильно ускорить процесс снижения орбиты на самом про-

блемном – начальном – этапе, когда атмосферная плотность очень низка. По мере 

дальнейшего спуска сопротивление атмосферы будет возрастать и в какой-то мо-

мент обеспечит пассивную стабилизацию паруса по набегающему потоку. 

Еще более амбициозная задача – осуществить желаемые вековые изменения 

орбиты за счет светового давления при максимальной эксплуатации внешних мо-

ментов для реализации соответствующего режима углового движения. Если вве-

сти связанную с КА систему координат O  (ССК) таким образом, что ось O

совпадает с осью симметрии, и описывать ее ориентацию относительно осей ор-

битальной системы координат Oxyz  (ОСК) через углы Эйлера (рисунок 2), бла-

гоприятная с точки зрения увода с помощью светового давления (рисунок 3) ори-

ентация нормали паруса n  задается соотношениями 180   , 0 90    (будем 

считать для определенности, что вектор на Солнце s  образует острый угол с век-

тором орбитального момента). 

В качестве модели оптических свойств плоского солнечного паруса возьмем 

относительно простую, но весьма точную модель, учитывающую зеркальное от-

ражение, диффузное отражение и поглощение. Соответствующие коэффициенты 

обозначим как sr , dr  и a . Сила давления солнечного излучения, действующая на 

спутник с плоским парусом площадью A , выражается формулой 

   
2

2
3

SRP s d dr r r a PA
  

         
  

F s n s n n s n s ,           (11) 

где 64.56 10P    Н/м2 – световое давление на расстоянии 1 а.е. от Солнца. 
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Рисунок 2 – Углы Эйлера взаимной Рисунок 3 – Благоприятная для увода 

ориентации ОСК и ССК  с орбиты ориентация нормали паруса 

Выгодный для увода с орбиты вращательный режим КА с парусом, напоми-

нающий гиперболоидальную прецессию, не реализуется в отсутствии управления. 

Главную дестабилизирующую роль играет момент силы светового давления. Уг-

ловое движение спутника с парусом будет хаотическим. Чтобы стабилизировать 

вращение КА, попробуем ввести в уравнения эволюции углов Эйлера   и   мо-

дельное демпфирование. Тогда они примут вид 

 

   
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2 cos ,

sin sin

1
sin cos ,

t
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k
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I

 

 


      

  

        



         


         

          (12) 

где n tI I  , nI  и tI  – продольный (осевой) и поперечный моменты инерции КА 

с парусом, 0  – орбитальная угловая скорость, U  – суммарный потенциал внеш-

них моментов,   – скорость закрутки КА с парусом (проекция абсолютной уг-

ловой скорости на ось O ), являющаяся первым интегралом. Для обоснованного 

выбора значений коэффициентов демпфирования k  и k  в диссертации исполь-

зуется инструмент ляпуновских экспонент (ляпуновских характеристических по-

казателей). Величина старшей экспоненты 

 

 1

0

1
lim ln
t

t

t t





w

w
                (13) 

характеризует скорость разбегания двух близких фазовых траекторий, которые в 

начальный момент времени 0t  различаются на  0tw . Положительность старшей 
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ляпуновской экспоненты указывает на хаотичность динамики, а равенство нулю 

– на регулярность. 

Сосредоточимся в основном на наиболее популярных низких орбитах – сол-

нечно-синхронных (ССО). Чтобы смоделировать различные условия освещенно-

сти, в работе рассматривается набор из четырех ССО высотой 900 км и наклоне-

нием 99° со значениями среднего местного времени восходящего узла от 18 часов 

(ССО типа закат-восход) до 12 часов (ССО типа полдень-полночь). Как показали 

результаты обширных численных исследований, коэффициенты демпфирования 
32 10k k 

    Нмс подходят для обеспечения регулярности углового движения 

КА с парусом во всем диапазоне условий освещенности орбиты и при различных 

уровнях солнечной активности (СА). Типичный вид эволюции углов   и  , зна-

чения которых в начальный момент соответствовали случаю гиперболоидальной 

прецессии (т.е. 180    и 0 90  ), показан на рисунке 4. Получающийся ква-

зипериодический режим углового движения КА с парусом естественно называть 

квазигиперболоидальной прецессией. 

 

Рисунок 4 – Недельная эволюция углов прецессии и нутации 

Изменение скорости закрутки   может значительно ускорить процесс сни-

жения высоты орбиты путем настройки среднего значения угла нутации   в ква-

зигиперболоидальной прецессии. На рисунках 5, а-б представлена эволюция вы-

соты орбиты КА, полученная совместным интегрированием уравнений углового 

и орбитального движения при двух различных значениях скоростей закрутки для 

ССО типа закат-восход. Сравнение с процессом деорбитинга КА с неуправляемо 

вращающимся (см. рисунок 6, а) или стабилизированным по потоку (см. рисунок 

6, б) парусом обнаруживает колоссальный выигрыш в продолжительности увода 

с орбиты. Длительность операции деорбитинга, даже с максимальным использо-

ванием атмосферного торможения, на 70-135 % больше, чем в предложенном ре-

жиме. Выгодность проявляется еще более выпукло при низком уровне СА, когда 

выигрыш в быстродействии доходит до 200 %. 
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  а) 0   рад/с        б) 41.1 10
   рад/с 

Рисунок 5 – Эволюция высоты ССО типа закат-восход (средний уровень СА) 

      

 а) с неуправляемым вращением паруса   б) при стабилизации паруса по потоку 

Рисунок 6 – Эволюция высоты ССО типа закат-восход (средний уровень СА) 

Преимущество квазигиперболоидальной прецессии состоит не только в вы-

игрыше в скорости увода, но и в экономичности управления угловым движением 

КА с парусом, требуемого для поддержания нужного режима. Максимальная ве-

личина демпфирующего момента примерно равна 62 10  Нм и может быть легко 

обеспечена даже миниатюрными токовыми катушками для кубсатов, дипольный 

момент которых 0.2 Ам2. Затраты электроэнергии на генерацию демпфирующего 

момента не превышают 0.5 Вт, что существенно ниже требований режима стаби-

лизации КА с парусом по потоку. 

Предложенный метод работает также и в задаче увода с других типов орбит, 

не являющихся солнечно-синхронными. Условия освещенности для таких орбит 

могут значительно меняться со временем, но в любой момент будут близки к од-

ному из рассмотренных в работе случаев ССО. Кардинальное изменение условий 

освещенности орбиты КА вроде перехода Солнца в другое полупространство от-

носительно ее плоскости может вынудить перенастройку среднего значения угла 
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нутации – управлением скоростью закрутки либо варьированием смещения цен-

тра давления КА с парусом от центра масс. 

В работе тщательно проанализирован вопрос чувствительности квазигипер-

болоидальной прецессии к начальным условиям углового движения, а также гео-

метрическим и оптическим параметрам системы. Определяющим является соот-

ношение между внешними моментами. 

На орбитах ниже 900 км при нулевой или небольшой положительной скоро-

сти закрутки существует единственный устойчивый квазипериодический режим 

– типа квазигиперболоидальной прецессии, благоприятной для деорбитинга. Пе-

реход к нему при различной начальной ориентации нормали паруса осуществля-

ется не более чем за несколько витков. 

Изменение величины d  смещения центра давления от центра масс спутника 

влечет пропорциональное изменение момента светового давления и аэродинами-

ческого момента. Амплитуды отклонений углов прецессии и нутации от средних 

значений возрастают (при увеличении d ) или убывают (при уменьшении d ), а в 

пределе, когда центр давления КА с парусом совпадает с центром масс, квазиги-

перболоидальная прецессия трансформируется в классическую гиперболоидаль-

ную. Избыточно большое смещение d  приводит к разрушению квазипериодиче-

ского режима вращения. 

Явление деградации поверхности солнечного паруса, неизбежное в жестких 

условиях космоса, выражается обычно в постепенном помутнении его мембраны 

– уменьшении коэффициента зеркального отражения и увеличении коэффициен-

тов поглощения и диффузного отражения. Основное влияние деградация оказы-

вает на угловое движение спутника: момент силы светового давления пропорци-

онален 1 sr  и при даже незначительном снижении sr  резко растет, видоизменяя 

режим вращения. Чтобы избежать разрушения квазигиперболоидальной прецес-

сии ввиду деградации паруса, достаточно соответствующим образом уменьшить 

смещение центра давления от центра масс. 

Третью главу можно рассматривать как продолжение второй – проводится 

оценка эффективности парусных систем для деорбитинга низкоорбитальных КА, 

– но в то же время полученные результаты представляют самостоятельный инте-

рес: попутно решается задача параметрического синтеза каркасных парусных си-

стем, выводятся законы динамически инвариантного масштабирования парусов, 

сохраняющего динамические характеристики КА с парусом и прочностные свой-

ства направляющих штанг, на которые крепятся лепестки паруса. 

Получение и использование корректных законов масштабирования массога-

баритных параметров парусных систем важно с практической точки зрения: пол-

ноценные наземные испытания, как правило, проводятся лишь для уменьшенных 

прототипов парусов, и поведение полноразмерных моделей в условиях реальных 

миссий можно только предсказывать, опираясь на законы масштабирования. Па-

раметрический синтез парусных систем с заданными динамическими характери-

стиками серьезно затруднен в сравнении с топливными системами принципиаль-

ной нелинейностью законов масштабирования. Ключевую роль в такой ситуации 
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играет деформируемость направляющих штанг под воздействием натяжения по-

лотна паруса и боковой нагрузки – светового давления и атмосферного торможе-

ния. Под динамическим масштабированием будем понимать изменение массога-

баритных параметров паруса, оставляющее неизменным главную динамическую 

характеристику аппарата с парусом – отношение площадь-масса – и относитель-

ный прогиб штанг (см. рисунок 7). Из курса механики деформируемого твердого 

тела известно, что относительный прогиб полого стержня среднего радиуса   и 

толщины   под действием нагрузки F  записывается в виде 

2

3

F


 
  ,                  (14) 

где  – длина стержня. Поскольку для паруса 2F  , а толщина материала штанг 

масштабируется плохо (толстые штанги в начальном намотанном состоянии пла-

стически деформируются), необходимость сохранения   при увеличении разме-

ров паруса требует масштабирования радиуса штанг по закону 3 4  . Следова-

тельно, масса штанг штm   будет возрастать пропорционально 7 3 . Полотно 

(мембрана) паруса, очевидно, утяжеляется как 2

мемm  . Изменением массы ме-

ханизма развертывания мехm  при масштабировании можно пренебречь. В резуль-

тате при увеличении размеров паруса в k  раз динамика системы останется преж-

ней, если 

 2 7 3 2

мем шт мех пол мем шт мех полk m k m m m k m m m m       ,          (15) 

где полm  – величина полезной массы (суммарной массы полезной нагрузки и бор-

товых систем), которую способен обеспечить увеличенный в размерах парус. 

 
Рисунок 7 – Изгиб направляющей штанги под действием нагрузки 

Для задачи параметрического синтеза удобно выразить полезную массу полm  

как функцию площади паруса 2A k A  , воспользовавшись соотношением 

2 7 32
пол мем шт мех

хар

PA
m k m k m m

a

 
      

 

.             (16) 

Кривые   пол полm m A    для нескольких различных уровней характеристического 

ускорения харa  показаны на рисунке 8. 
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 Рисунок 8 – Связь полезной массы       Рисунок 9 – Связь полезной массы 

 с площадью паруса         с долей полезной массы 

Пожалуй, наиболее важной для оценки эффективности парусных систем ха-

рактеристикой является доля полезной массы от суммарной массы КА с парусом. 

На рисунке 9 представлен ряд графиков изменения этой характеристики при раз-

личном характеристическом ускорении. Для больших значений характеристиче-

ского ускорения изображенные кривые имеют более острый максимум, после ко-

торого резко устремляются вниз. 

Чтобы оценить эффективность парусных систем деорбитинга и сравнить их 

с топливными можно по аналогии со случаем двигательных установок ввести на 

конечном промежутке времени T  эффективный удельный импульс паруса 

 0 ln 1

хар

sp

a T
I

g R
 ,                 (17) 

где 0g  – стандартное ускорение свободного падения, R  – доля полезной массы. 

Для рассмотренной во второй главе задачи 360 450 cspI   , что говорит о мень-

шей (в сравнении с топливными) эффективности современных парусных систем, 

если они используются исключительно в целях увода КА с орбиты. 

В заключении сформулированы основные результаты работы. 
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ОСНОВНЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ РАБОТЫ 

 Для наиболее популярных на практике типов пассивной стабилизации малых 

КА – пассивной магнитной и собственным вращением – построено оптималь-

ное управление величиной малой тяги, обеспечивающее требуемое снижение 

орбиты. Численные результаты приводятся для консервативного случая сни-

жения до 300 км, чтобы предотвратить загрязнение используемого орбиталь-

ными станциями эшелона орбит 340-430 км. Исследована зависимость затрат 

топлива от длительности увода и параметров исходной орбиты; проанализи-

ровано влияние ошибок стабилизации, а также неточностей моделей внешней 

среды. 

 В дополнение к известному механизму так называемого атмосферного паруса 

для увода КА с низких орбит высотой менее 700 км разработан экономичный 

способ увода с верхнего сегмента низких орбит (>700 км) за счет силы свето-

вого давления. Напоминающий гиперболоидальную прецессию, режим угло-

вого движения КА с парусом обеспечивает вековое убывание большой полу-

оси и при этом максимально использует внешние моменты: для поддержания 

достаточно малого демпфирующего момента, реализуемого даже с помощью 

миниатюрных токовых катушек. Показано, что достигается выигрыш в быст-

родействии по сравнению с традиционным режимом стабилизации паруса по 

набегающему потоку от 30 до 200 %; численно исследована устойчивость от-

крытого квазипериодического режима вращения как по отношению к началь-

ным условиям углового движения, так и к изменению массогабаритных и оп-

тических параметров паруса. 

 Корректное сравнение эффективности парусных и топливных систем требует 

выведения законов масштабирования параметров парусов. Задача параметри-

ческого синтеза каркасного паруса была сведена в работе к задаче динамиче-

ски инвариантного масштабирования. Обнаружено наличие предельного зна-

чения полезной массы, которой можно сообщить данное характеристическое 

ускорение, масштабируя конкретный образец паруса. Интересен результат об 

оптимальном в смысле доли полезной массы соотношении между массой ме-

ханизма развертывания паруса и массой направляющих штанг. Ценность сде-

ланных выводов не ограничивается задачей увода КА с орбиты. 

 Оценка эффективного удельного импульса солнечного паруса с максимально 

возможной долей полезной массы для процедуры деорбитинга КА продемон-

стрировала нецелесообразность использования парусных систем только в це-

лях завершения жизни спутников. 
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