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ОЦЕНКА ЭНЕРГОМАССОВЫХ ХАРАКТЕРИСТИК АКТИВНЫХ СИСТЕМ 
УВОДА КОСМИЧЕСКИХ ОБЪЕКТОВ С НИЗКИХ ОКОЛОЗЕМНЫХ ОРБИТ 

 
Рассмотрены три варианта активной системы увода космических объектов (КО), в состав которой 
входит электроракетная двигательная установка: одноступенчатый космический аппарат (КА) с 
системой захвата КО, двухступенчатый КА с использованием в качестве второй ступени маневри-
рующего  микроспутника с дополнительно установленным манипулятором, предназначенным для раз-
мещения КО на его борту, и тральщик мелкого космического мусора. В последнем случае предлагаемое 
решение системы увода КО обеспечит совмещение пассивного и активного методов сбора частиц 
мелкого космического мусора с активным уводом крупных КО в плотные слои атмосферы, где про-
изойдет их сгорание. С применением разработанных методик рассчитаны энергомассовые характе-
ристики активной системы и дана их оценка в зависимости от высоты орбиты расположения и мас-
сы КО, подлежащих уводу. Выданы рекомендации относительно типов ракет-носителей для выведе-
ния систем увода на заданную орбиту и типов используемых в их составе электрических ракетных 
двигателей. 
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Введение 
  

Активное использование космоса в результате 
интенсивного развития программ дистанционного 
зондирования Земли, систем спутниковой связи, 
роста числа запусков миниатюрных космических 
аппаратов обусловило актуальность проблемы кос-
мического мусора (КМ), скапливающегося на низ-
ких околоземных орбитах (НОО) [1].  

Одним из способов ее решения является обес-
печение увода в плотные слои атмосферы или на 
орбиты захоронения КА, отработавших свой ресурс 
либо вышедших из строя, а также ступеней ракет-
носителей (РН), образующих большое количество 
объектов техногенного происхождения и имеющих 
тенденцию постоянного увеличения [2]. Для этого 
используются как пассивные (без применения ра-
кетных двигателей), так и активные (с применением 
ракетных двигателей) средства увода космических 
аппаратов и космических объектов [3]. 

Пассивные системы увода располагают на дей-
ствующих КА для обеспечения самостоятельного их 
схода с орбиты функционирования. Активные (спе-
циализированные КА) предназначены как для увода 
действующих КА, так и для очистки околоземного 
пространства от уже существующего КМ.  

Специализированный космический аппарат, 
после выведения его ракетой-носителем на проме-

жуточную орбиту, собственными средствами осу-
ществляет необходимый маневр по переходу на ор-
биту космического объекта, который подлежит уво-
ду. После этого КА выполняет сближение, захват и 
увод одного или больше крупных космических объ-
ектов, соизмеримых с ним по габаритным и инерци-
онно-массовым характеристикам.  

В зависимости от требуемой продолжительно-
сти увода могут применяться различные типы дви-
гателей. Для быстрого увода КО могут использо-
ваться жидкостные или твердотопливные ракетные 
двигатели [4-5], но для этого потребуется большое 
количество рабочего вещества. Применение на КА 
электроракетных двигателей (ЭРД) даст возмож-
ность минимизировать энергетические затраты на 
выполнение необходимых маневров, однако время 
увода может длиться десятки лет [6].  

Целью данной статьи является оценка энерго-
массовых характеристик активных систем увода с 
электроракетной двигательной установкой (ЭРДУ). 

 
Решение поставленной задачи 

 
Для решения поставленной задачи могут быть 

рассмотрены три варианта активной системы увода 
КО, в состав которой входит ЭРДУ: 

- одноступенчатый КА с применением системы 
захвата на его борту (рис. 1); 
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- двухступенчатый КА с использованием в ка-
честве второй ступени маневрирующего микроспут-
ника, на котором дополнительно установлен мани-
пулятор, предназначенный для размещения косми-
ческого объекта (рис. 2); 

- космический тральщик (КТ) мелкого косми-
ческого мусора (рис. 3). 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
Рис. 1. Активная система увода КО на базе 

 одноступенчатого КА: 
1 – система захвата; 2 – солнечные батареи; 

3 – ЭРД; 4 – система слежения; 5 – КО 
 

В первом варианте КА приближается к косми-
ческому объекту сзади по отношению направления  
его движения, при этом с торца аппарата выдвигает-
ся гибкая дуга, например, с клеевым составом на 
конце, которая упирается в КО и после надежной 
фиксации начинается маневр увода. 

Во втором варианте для увода космических 
объектов используется двухступенчатый КА, осу-
ществляющий непосредственное сближение, захват 
и доставку одного или нескольких КО на КА-
носитель. В этом случае отпадает необходимость 
включения маршевой двигательной установки для 
выполнения указанных действий и при выведении 
данного КА на низкую переходную орбиту.  

Предлагаемый в качестве второй ступени ма-
неврирующий микроспутник с манипулятором име-
ет суммарную массу около 280 кг (130 кг – микро-
спутник и 150 кг – манипулятор). 

Количество снимаемых КО определяется на-
чальной массой КА и ее соответствием энергетиче-
ским возможностям современных ракет-носителей.  

Для выведения КА целесообразно применять 
ракету-носитель «Днепр», которая является хорошо 
зарекомендовавшей отечественной конверсионной 
РН, что удешевляет ее фрахт. В случае же необхо-

димости снятия значительного количества КО воз-
можно применение РН «Зенит», имеющей сущест-
венный запас грузоподъемности. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Рис. 2. Активная система увода КО на базе 

 двухступенчатого КА: 
1 – маневрирущий микроспутник; 
2 – система захвата (манипулятор); 

3 – ЭРД; 4 – солнечные батареи 
 
При использовании в качестве системы увода 

тральщика мелкого космического мусора [7-8] по-
следний  специальным маневром должен захватить 
нефункционирующий КА или крупный КО и столк-
нуть его с орбиты таким образом, что впоследствии 
он сгорит, войдя в плотные шары атмосферы. При 
этом входящее в его состав бортовое мусорособи-
рающее устройство (БМУ), улавливающее мелкие 
частицы космического мусора, кроме своего основ-
ного назначения будет использовано в качестве 
космического тормоза. 

 
 
 

 
 
 
 
 

 
 
 

 
 
 
 

Рис. 3. Космический тральщик мелкого 
космического мусора: 

1 – ЭРД; 2 – солнечные батареи; 3 – БМУ 
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Предусматривается, что каждая активная сис-
тема увода формирует орбитальный переход с орбит 
нахождения КО или функционирования КА на безо-
пасные орбиты. При этом рассматриваются круго-
вые компланарные орбиты.  

 
Результаты расчетов и их анализ 
 
Для оценки энергомассовых характеристик 

систем увода были рассмотрены стационарные 
плазменные двигатели и импульсный плазменный 
двигатель АИПД-50, параметры которых приведены 
в табл. 1. 

Таблица 1 
Характеристики ЭРД для активной системы увода 

Двигатель Тяга,  
мН 

Удельный 
импульс 
х103, с 

Мощность,  
кВт 

Масса, 
кг 

АІПД-50 3 1,70 0,10 8,00 
СПД-25 7 1,00 0,10 0,30 
СПД-35 10 1,20 0,20 0,40 
СПД-50 20 1,25 0,35 1,40 
СПД-60 30 1,30 0,50 1,20 
СПД-70 40 1,30 0,65 1,50 
СПД-100 83 1,60 1,35 3,50 
СПД-2300 98 3,00 2,30 3,50 
СПД-140 300 2,00 5,00 7,50 
СПД-200 500 2,50 15,00 15,00 
СПД-290 1500 3,30 23,00 23,00 

 
С применением разработанной методики [9] 

был рассчитан запас характеристической скорости  
(ЗХС) системы увода (рис. 4), определяющий  запас 
рабочего тела используемого двигателя, необходи-
мый для осуществления заданного орбитального 
перехода, и дана оценка ожидаемой массы системы 
увода.  
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Рис. 4. Необходимый запас характеристической 
скорости для увода КО с НОО 

Запас характеристической скорости рассчиты-
вался для двух маневров: подъем до высоты 2100 км 
( 2100Wхар ) и спуск до высоты 500 км ( 500Wхар ). 

Результаты расчетов показали, что оптималь-
ный маневр увода зависит от высоты полета. Косми-
ческие объекты на высотах до maxWh 1264 км сле-
дует спускать, а те, которые выше ее – поднимать. 
При этом, как видно из рисунка, максимальная 
оценка необходимого запаса характеристической 
скорости для увода КО с НОО составляет 337 м/с. 

Также были построены зависимости массы m 
системы увода, выраженной в процентах относи-
тельно массы уводимых КО, (рис. 5, 6) и числа n не-
обходимых ЭРД (рис. 7, 8) от типа выбранных дви-
гателей. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
Рис. 5. Зависимость относительной массы системы 

увода КО максимальной массы от типа ДУ 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

Рис. 6. Зависимость относительной массы системы 
увода КО минимальной массы от типа ДУ 

 
Из рис. 5 следует, что для увода КО с НОО мак-

симальной массы 18 т оптимальным является ис-
пользование двигателей АИПД-50, однако при этом 
требуется неприемлемо большое их количество. По-
этому из совместного анализа рис. 5, 7 приходим к 
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выводу, что в этом случае целесообразным является 
применение СПД-290. Тогда масса системы составит 
от 25 до 45 % от массы КО (4,5…8,1 т). Для КО ми-
нимальной массы 0,85 кг оптимальным является ис-
пользование СПД-35. Масса системы увода при этом 
будет в пределах 267-1340 % (2,3…11,6 кг). 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

Рис. 7. Зависимость числа ЭРД системы увода  
КО максимальной массы от типа ДУ 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
Рис. 8. Зависимость числа ЭРД системы увода  

КО минимальной массы от типа ДУ 
 

На рис. 9-11 представлены результаты расчетов 
массы бортового мусорособирающего устройства 
МБМУ, запаса топлива ЭРДУ МТ, необходимого для 
спуска космического тральщика мелкого космиче-
ского мусора на орбиту 500 км, и времени работы 
ЭРДУ Т в зависимости от высоты орбиты располо-
жения H0 и массы MКО удаляемых космических объ-
ектов при использовании КТ как в качестве сборщи-
ка мелкого космического мусора, так и активной 
системы увода крупных КО. Расчеты выполнены 
согласно методике, приведенной в [10].  

Рассматривались орбиты высотой 650, 950 и 
1200 км, где в основном сосредоточены крупные 
космические объекты украинской принадлежности 

[11], масса уводимых КО варьировалась в пределах 
от 0 до 2000 кг. При этом нулевая масса КО соот-
ветствовала применению тральщика исключительно 
для сбора мелкого КМ. 

Предусматривалось, что запуск КТ на указан-
ные орбиты будет осуществляться отечественной 
РН легкого класса «Днепр-1» посредством довыве-
дения с промежуточной орбиты высотой 200 км раз-
гонным блоком с жидкостной ракетной двигатель-
ной установкой большой тяги. В качестве двигателя 
ЭРДУ был выбран стационарный плазменный дви-
гатель СПД-100 [12]. 

Согласно [10] масса тральщика и масса мусо-
рособирающего устройства, которые могут быть 
доставлены указанным способом на рассматривае-
мые орбиты для совершения операции сбора мелко-
го КМ, составляет 3540, 3350, 3380 и 2705, 2483, 
2320 кг соответственно, а необходимый запас рабо-
чего тела ЭРДУ, необходимый для спуска КТ на 
низкую орбиту – 18, 50 и 72 кг. 
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Рис. 9. Масса БМУ в зависимости от массы 
уводимого КО 
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Рис. 10. Запас топлива ЭРДУ в зависимости 

от массы уводимого КО 
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Рис. 11. Время работы ЭРДУ в зависимости 

 от массы уводимого КО 
 
Приведенные графики указывают на слабую 

зависимость массы мусорособирающего устройства 
МБМУ от массы удаляемого космического объекта 
МКО, что практически не сказывается на эффектив-
ности сбора мелкого космического мусора. При 
этом расход рабочего тела ЭРДУ и время ее работы 
увеличиваются приблизительно в 1,6 раза.  

 
Заключение 

 
Таким образом, по результатам проведенных 

исследований можно сделать вывод о возможной 
реализации предложенных схем активной системы 
увода космических объектов с низких околоземных 
орбит, а полученные оценки энергомассовых харак-
теристик могут быть использованы для прогнозиро-
вания тактико-технических характеристик систем, 
обеспечивающих эффективное решение поставлен-
ной задачи.  
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ОЦІНКА ЕНЕРГОМАСОВИХ ХАРАКТЕРИСТИК АКТИВНИХ СИСТЕМ ВІДВОДУ 
 КОСМІЧНИХ ОБ’ЄКТІВ З НИЗЬКИХ НАВКОЛОЗЕМНИХ ОРБІТ 

М. М. Дронь, П. Г. Хорольський, Л. Г. Дубовик 
Розглянуто три варіанти активної системи відводу космічних об’єктів (КО), до складу якої входить еле-

ктроракетна двигунна установка: одноступеневий космічний апарат (КА) з системою захвата (КО), двосту-
пеневий КА з використанням в якості другого ступеня маневруючого мікросупутника з додатково встанов-
леним маніпулятором, призначеним для розміщення КО на його борту, і тральщик дрібного космічного 
сміття. В останньому випадку запропоноване рішення системи відводу КО забезпечить суміщення пасивно-
го й активного методів збору частинок дрібного космічного сміття з активним уведенням великих КО до 
щільних шарів атмосфери, де відбудеться їх згоряння. З використанням розроблених методик визначено 
енергомасові характеристики активної системи й надано їх оцінку залежно від висоти орбіти розташування 
й маси КО, що призначені для відводу. Видано рекомендації відносно типів ракет-носіїв для виведення сис-
тем відводу на задану орбіту й типів електричних ракетних двигунів, які можуть бути використані в їх скла-
ді. 

Ключові слова: система відводу космічних об’єктів, низька навколоземна орбіта, космічний апарат, 
космічний тральщик, енергомасові характеристики, ракета-носій, електроракетна двигунна установка. 

 
EVALUATING POWER MASS CHARACTERISTICS OF ACTIVE SYSTEMS 

FOR SPACE OBJECTS DE-ORBIT FROM LOW EARTH ORBITS 
N. M. Dron’, P. G. Horolsky, L. G .Dubovik 

Three versions of active system for space objects (SO) de-orbit in which structure the electric propulsion sys-
tem enters are considered: a single-stage space craft (SC) with acquisition system, two-stage SC with use as the sec-
ond stage the maneuvering microsatellite with in addition established manipulator intended for accommodation SO 
on its board, and a mine-sweeper of small space debris. In the latter case the offered solution of system for SO de-
orbit will supply overlapping of a passive and active methods of the gathering the particles of small space debris 
with active large SO de-orbit to the dense atmosphere where there will be their combustion. With application of the 
developed techniques power mass characteristics of active system are calculated and their evaluating depending on 
an arrangement and mass orbital altitude SO, subject to de-orbit is given. Recommendations concerning types of 
launch vehicles for the injection of systems for de-orbite on a scheduled orbit and types of electric thrusters used in 
their structure are given. 

Keywords: system for space objects de-orbite, a low earth orbit, a space craft, a space trawler, power mass 
characteristics, the launch vehicle, electric propulsion system.  
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