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АНАЛИЗ ЦИКЛОГРАММЫ ПОДДЕРЖАНИЯ 
НИЗКОЙ РАБОЧЕЙ ОРБИТЫ КОСМИЧЕСКОГО 
АППАРАТА КЛАССА «АИСТ-2» С ПОМОЩЬЮ 

ЭЛЕКТРОРЕАКТИВНОГО ДВИГАТЕЛЯ

В. В. Волоцуев, В. В. Салмин
Самарский национальный исследовательский университет им. акад. С. П. Королёва,

г. Самара, Российская Федерация

Проведено исследование временных параметров циклограммы поддержания низкой ра-
бочей орбиты малого космического аппарата класса «АИСТ-2» с помощью электроре-
активного двигателя малой тяги. Анализ проведен для рабочих орбит со средней высо-
той в диапазоне от четырехсот до пятисот километров с учетом изменчивости верх-
ней атмосферы Земли в зависимости от уровня солнечной активности. В расчетах 
было принято, что сила тяги электрореактивного двигателя составляет двадцать 
миллиньютонов и ресурс его работы не превышает тысячи часов. Было использовано 
методическое и программное обеспечение: для оценки уровня силы аэродинамического 
сопротивления в зависимости от уровня солнечной активности; для моделирования 
и анализа параметров орбитального движения космического аппарата под действи-
ем корректирующих и аэродинамических возмущений. Результаты анализа показали, 
что электрореактивный двигатель с указанной силой тяги позволяет проводить под-
держание рабочей орбиты спутника во всем диапазоне обозначенных высот. При от-
клонении средней высоты орбиты на величину не более трех километров коррекцию 
можно провести менее чем за сутки. Продолжительность одного цикла коррекции мо-
жет изменяться от четырех до четырехсот семидесяти восьми суток в зависимости 
от уровня солнечной активности и проектно-баллистических параметров космиче-
ского аппарата. Ресурс работы электрореактивного двигателя, равный тысяче часов, 
обеспечивает поддержание рабочей орбиты космического аппарата в диапазоне задан-

ных высот более семи лет при низкой солнечной активности.

Ключевые слова: электрореактивный двигатель, низкая орбита, циклограмма коррек-
ции, малый космический аппарат.

Введение

К настоящему времени накоплен опыт ис-
пользования электрореактивных двигателей (ЭРД) 
на низкоорбитальных космических аппаратах (КА), 
функционирующих на высотах ниже 600 км. В пе-
риод с 2009 по 2013 годы на сверхнизкой около-
круговой орбите с высотой порядка 260 ÷ 280 км 
функционировал европейский КА «GOCE» с це-
лью гравиметрических измерений Земли. Масса 
КА «GOCE» была порядка 1050 кг. Для удержания 
среднего радиуса орбиты использовался ЭРД с ре-
гулируемой тягой от 1 мН до 20 мН. Запас рабо-
чего тела составлял 30 кг, что позволило поддер-
живать орбиту в течение 3,5 лет [1]. С 2012 года 

		volotsuev@mail.ru

 © Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

запускаются российские малые КА дистанцион-
ного зондирования Земли (ДЗЗ) «Канопус-В», ос-
нащенные отечественными ЭРД марки «СПД-50» 
(ОКБ «Факел», г. Калининград) для поддержания 
рабочей орбиты с высотой порядка 510 км [2]. 
В период с 2017 года по декабрь 2019 года осу-
ществлялась миссия японского КА «Цубаме», 
как демонстратора технологий работы на сверх-
низких орбитах. Масса КА составляла 380 кг. На 
КА «Цубаме» использовались химическая дви-
гательная установка и электрореактивная двига-
тельная установка. На последнем этапе миссии 
КА спустился на сверхнизкую орбиту высотой 
порядка 167 км и удерживался на этой орбите 
в течение недели. Ионный двигатель Кауфмана на 
КА «Цубаме» мог создавать регулируемую силу 
тяги от 10 мН до 28 мН, запас рабочего тела (ксе-
нона) составлял 10 кг [3; 4].

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА



62

 
№ 2 (32) 2020

Том 4

Российский ракетно-космический центр 
«Прогресс» (г. Самара) с 2010-х развивает ли-
нейку малых КА ДЗЗ класса «АИСТ-2». В на-
стоящее время на низкой околокруговой орбите 
функционирует малый КА ДЗЗ «АИСТ-2Д» с мас-
сой 530 кг. Спутник был запущен на начальную 
рабочую орбиту с параметрами: Hα = 493 км; 
Hπ = 477 км, i = 97,2° [5]. На спутнике нет реак-
тивных двигателей коррекции рабочей орбиты. 
Опыт эксплуатации этого КА показал, что за три 
года полета период обращения рабочей орбиты 
уменьшился на 10 секунд. Это изменение периода 
обращения эквивалентно уменьшению среднего 
радиуса орбиты на 15 км. Следует отметить, что 
КА «АИСТ-2Д» совершал свой полет в период 
крайне низкой солнечной активности, влияющей 
на уровень плотности верхней атмосферы Земли. 
В будущем, если уровень солнечной активности 
увеличится до средних и высоких значений, то 
возрастут плотность атмосферы и интенсивность 
падения высоты орбиты.

В настоящей статье рассмотрена задача 
анализа временных параметров циклограммы 
поддержания низкой орбиты малого КА класса 
«АИСТ-2» с помощью ЭРД на длительном интер-
вале времени.

1. Постановка задачи

Объектом исследования является малый КА 
класса «АИСТ-2». В настоящем проектном ана-
лизе используются параметры массы и геометрии 
исследуемого КА. Проектный параметр масса КА 
(mКА) имеет следующее пространство численных 
значений: 500 кг ≤ mКА ≤ 700 кг.

Геометрическая форма КА изменяется в за-
висимости от устанавливаемой на него целевой 
бортовой аппаратуры. На рис. 1 (а, б) показа-
ны варианты различных КА на базе платформы 
«АИСТ-2». Геометрическая модель корпуса КА 
показана на рис. 1 (в).

Для расчетов параметров циклограммы под-
держания низкой орбиты используется параметр 
эквивалентной площади миделя КА (Sэкв.мид.), ко-
торый зависит от линейных и угловых геометри-
ческих размеров корпуса КА, а также от площади 
солнечных батарей.

Математическую модель для определения 
эквивалентной площади миделя КА можно пред-
ставить в виде выражения:

(1)

где SСБ – общая площадь солнечных батарей;  
Sпов.КА – общая площадь поверхности корпуса КА; 
δ1(t) – изменяющийся во времени угол между на-
правлением аэродинамического потока и участка-

ми поверхности солнечных батарей; δ2(t) – изме-
няющийся во времени угол между направлением 
аэродинамического потока и участками поверхно-
сти корпуса КА.

Рис. 1. Геометрия исследуемого объекта: 
а) КА «АИСТ-2Д» [5]; б) проект КА со 

стереоскопической аппаратурой наблюдения; в) 
геометрическая модель корпуса исследуемого КА
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В настоящей статье описано исследование 
для ориентированного полета КА с неподвиж-
ными плоскостями панелей солнечных батарей, 
сориентированными параллельно аэродинами-
ческому потоку разреженного газа, т. е. δ1(t) = 0°. 
Соответственно, для разработанной геометриче-
ской модели КА в качестве исходных данных для 
исследований было сформировано следующее 
множество численных значений эквивалентной 
площади миделя: 1 м2 ≤ Sэкв.мид. ≤ 3 м2.

Также в анализе был использован в качестве 
проектного параметра баллистический коэффици-
ент КА (σКА), который зависит от массы и экви-
валентной площади миделя КА и определяется из 
выражения [6]:

(2)

где Cх – коэффициент лобового сопротивления КА 
(при анализе Cx = 2,5). Для заданных множеств 
mКА и Sэкв.мид. из выражения (2) можно определить, 
что 0,003 м2/кг ≤ σКА ≤ 0,008 м2/кг.

Исследования проводились для низких око-
лополярных (наклонение плоскости орбиты к эк-
ватору порядка 97°) и околокруговых орбит со 
средним радиусом орбиты (Rорб.ср.) от 6771 км до 
6871 км. Для иллюстрации результатов анализа 
также использовался параметр средней высоты 
орбиты (Hорб.ср.): 400 км соответствуют 6771 км; 
500 км соответствуют 6871 км.

Исследования проводились при состояниях 
атмосферы Земли, описываемых индексами уровня 
солнечной активности (F0), изменяющих свое чис-
ленное значение в диапазоне:

Анализ активных участков циклограммы 
поддержания орбиты (движение с включенным 

ЭРД) проводился для силы тяги ЭРД (FЭРД), рав-
ной 20 мН. В расчетах было задано, что вектор 
силы тяги FЭРД направлен в положительном на-
правлении по вектору орбитальной скорости КА.

Целью исследований являлось определение 
пространства численных значений параметров 
циклограммы поддержания орбиты КА: времени 
одного цикла коррекции (tц); времени пассивного 
движения КА под действием аэродинамических 
возмущений в цикле коррекции (tпас); времени 
активного движения КА под действием малой 
силы тяги ЭРД (tакт); моторного времени работы 
ЭРД за срок существования КА (tмот); допусти-
мого отклонения среднего радиуса рабочей орби-
ты КА (ΔRорб).

2. Модель циклограммы 
поддержания низкой рабочей 
орбиты КА с помощью ЭРД 
малой тяги

Для анализа временных параметров ци-
клограмм поддержания рабочей орбиты низко-
орбитального КА использовалась модель циклов 
коррекции. На низкой орбите под воздействием 
аэродинамических сил сопротивления наиболее 
существенно эволюционируют такие параметры 
как большая полуось орбиты (А) и эксцентриси-
тет (для низкой околокруговой орбиты Rорб.ср. = А). 
Функционально зависимым от указанных пара-
метров является период обращения на рабочей 
орбите. В настоящих исследованиях под коррек-
цией низкой орбиты понимается поддержание пе-
риода обращения (T) и, соответственно, большой 
полуоси (А = Rорб.ср.) на длительном интервале 
времени [7]. Циклограмму поддержания орбиты 
с помощью ЭРД при этом можно представить как 
на рис. 2.

,
2 КА

экв.мид.
КА m

S
Сх   

 
Рис. 2. Структура циклов поддержания орбиты КА с помощью ЭРД

22 2 22 2
075 10 Вт / м Гц  250 10 Вт / м Гц.F      
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Из рис. 2 видно, что циклограмма состоит из 
отдельных циклов коррекции, которые включают 
в себя участки пассивного и активного движения 
КА. На пассивных участках ЭРД не включается, 
а КА выполняет поставленные целевые задачи. 
Пассивный участок длится до тех пор, пока откло-
нение большой полуоси (A = Rорб.ср.) не достигнет 
допустимого значения ΔАдоп (ΔRорб). За пассивным 
участком следует активный участок, на котором 
ЭРД включается и создает корректирующее уско-
рение (аЭРД). Активный участок продолжается 
пока не восстановятся параметры орбиты.

За планируемый срок активного существо-
вания КА совершит определенное количество ци-
клов коррекции, а суммарное моторное время ра-
боты ЭРД будет определяться из выражения:

(3)

где Tакт i – время активного движения КА в i-м 
цикле коррекции орбиты; γi – относительное вре-
мя работы ЭРД на активных витках в i-м цикле 
коррекции орбиты (в настоящих исследованиях 
γi = 1); n – количество циклов коррекции в течение 
срока активного существования КА.

3. Методическое обеспечение 
для оценки уровня силы 
аэродинамического 
сопротивления

Для оценки величин силы аэродинамическо-
го сопротивления используется выражение [8; 9]:

(4)

где ρ – плотность остаточной атмосферы Земли; 
V – скорость набегающего на КА аэродинамиче-
ского потока.

Плотность верхней атмосферы Земли явля-
ется высоко динамичной величиной, которая зави-
сит от многих факторов: высоты над поверхностью 
Земли, уровня солнечной активности, геомагнит-
ной возмущенности Земли и др. В исследованиях 
использовалась модель динамической атмосфе-
ры из ГОСТ Р25645.166-2004 «Атмосфера Земли 
верхняя. Модель плотности для баллистического 
обеспечения полетов искусственных спутников 
Земли». Согласно источнику плотность атмосфе-
ры в диапазоне высот от 120 км до 1500 км опре-
деляется из выражения [10]:

(5)

где ρН – плотность ночной атмосферы; K0 – изме-
нение плотности атмосферы, связанное с отклоне-
нием средневзвешенного индекса солнечной ак-

тивности F81 от фиксированного среднесуточного 
индекса солнечной активности F0; K1 – коэффи-
циент суточного эффекта в распределении плот-
ности; K2 – коэффициент полугодового эффекта; 
K3 – коэффициент, учитывающий изменение плот-
ности, связанное с отклонением среднесуточного 
индекса солнечной активности F10.7 от F81; K4 – ко-
эффициент, учитывающий зависимость плотно-
сти атмосферы от геомагнитной активности.

Скорость набегающего аэродинамического 
потока равняется орбитальной скорости движения 
КА и определяется по моделям орбитального дви-
жения спутника Земли.

4. Методическое обеспечение 
для анализа циклограммы 
поддержания низкой 
орбиты КА с помощью ЭРД

Расчет временных параметров циклограм-
мы поддержания низкой рабочей орбиты осущест-
влялся с помощью численного моделирования 
движения КА под действием силы аэродинамиче-
ского сопротивления и силы тяги ЭРД.

Схема организации численных расчетов по-
казана на рис. 3, из которого видно, что в основе 
моделирования движения КА лежит численное ин-
тегрирование системы дифференциальных урав-
нений в оскулирующих элементах. Исходными 
данными являются временные параметры инте-
грирования и модель возмущающих ускорений 
aвозм = {T, S, W}, где {T, S, W} – проекции возму-
щающего ускорения на оси орбитальной системы 
координат: трансверсальной, радиальной и боко-
вой.

Модель возмущающих ускорений в проек-
циях на оси орбитальной системы координат мож-
но представить в виде выражений:

(6)

где {Tаэр, Sаэр, Wаэр} – проекции аэродинамическо-
го ускорения на трансверсальную, радиальную 
и боковую оси орбитальной системы координат; 
{TЭРД, SЭРД, WЭРД} – проекции реактивного уско-
рения от ЭРД на трансверсальную, радиальную и 
боковую оси орбитальной системы координат.

Для проведения описанных численных рас-
четов с целью получения параметров циклограм-
мы коррекции было использовано разработанное 
авторами специальное программное обеспечение.

На основе серии численных экспериментов 
был получен массив временных параметров цикло-
граммы поддержания низкой рабочей орбиты ис-
следуемого КА в диапазоне заданных баллистиче-
ских параметров и уровней солнечной активности.
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5. Результаты анализа времени 
пассивного движения КА 
в цикле коррекции

Исследования показали, что изменение 
среднего радиуса орбиты (Rорб.ср.) под действием 
силы аэродинамического сопротивления и малой 
силы тяги ЭРД в пределах 10 км от времени поле-
та носит около линейный характер. Поэтому были 
проведены численные расчеты времени умень-

шения среднего радиуса рабочей орбиты на 1 км 
в заданном пространстве проектно-баллистиче-
ских параметров КА и уровней солнечной актив-
ности. Временные интервалы изменения среднего 
радиуса орбиты более чем на 1 км вычислялись по 
линейной зависимости.

На рис. 4 и 5 приведены результаты анали-
за времени пассивного движения (tпас) КА в цикле 
коррекции до уменьшения среднего радиуса орби-
ты на ΔRорб = 1 км.

 
Рис. 3. Схема организации численного расчета эволюции орбиты КА

 

 

Рис. 4. Зависимость уменьшения радиуса орбиты КА на ΔRорб = 1 км 
от уровня солнечной активности для 0,003 м2/кг ≤ σКА ≤ 0,005 м2/кг

Рис. 5. Зависимость уменьшения радиуса орбиты КА на ΔRорб = 1 км 
от уровня солнечной активности для 0,005 м2/кг ≤ σКА ≤ 0,008 м2/кг
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Было определено, что в заданном простран-
стве проектно-баллистических параметров КА и 
уровней солнечной активности корректирующая 
сила тяги с учетом аэродинамических потерь мо-
жет изменяться в диапазоне от 15 мН до 20 мН. 
На рис. 6 показана зависимость времени активно-
го движения в цикле коррекции (tакт) от накоплен-
ного отклонения среднего радиуса орбиты (ΔRорб) 
в следующем пространстве параметров КА и ЭРД:

6. Результаты анализа времени 
активного движения КА 
в цикле коррекции

При движении на активном участке сила 
тяги коррекции орбиты с учетом аэродинамиче-
ских потерь будет определяться из выражения:

(7)

Обобщенные результаты по временным ин-
тервалам уменьшения среднего радиуса орбиты 

на 1 км (пассивного движения КА), согласно об-
ластям из рис. 4 и 5, приведены в табл. 1.

Таблица 1
Зависимость времени уменьшения среднего радиуса орбиты на ΔRорб =1 км 

от баллистического коэффициента КА, сутки

Индекс уровня солнечной 
активности (F0)·10–22 Вт/м2Гц

Баллистический коэффициент КА, м2/кг
0,003 0,005 0,006 0,008

Средняя высота начальной рабочей орбиты Hорб.ср. = 400 км
75 24,7 14,9 12,2 9,1

100 13,8 8,2 6,9 5,1
125 9,0 5,4 4,5 3,4
150 6,6 4,0 3,2 2,4
175 5,0 3,0 2,5 1,9
200 4,0 2,3 2,0 1,5
250 2,7 1,6 1,3 1,0

Средняя высота начальной рабочей орбиты Hорб.ср. = 500 км
75 159,0 94,9 80,0 61,1

100 71,8 44,2 37,0 27,9
125 41,4 25,1 21,0 15,7
150 26,7 16,0 13,2 10,0
175 18,8 11,2 9,3 7,0
200 14,0 8,3 7,0 5,2
250 8,7 5,2 4,3 3,2

.аэрЭРДT FFF   

Рис. 6. Время коррекции накопленного отклонения орбиты под 
действием силы тяги ЭРД с учетом аэродинамических потерь
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КА T500 кг 700 кг;  15 мН 20 мН.m F      

Из рис. 6 видно, что при отклонении ра-
диуса орбиты ΔRорб ≤ 3 км во всем пространстве 
проектно-баллистических параметров КА кор-
рекцию можно осуществить менее чем за сутки 
(0,5 сут. ≤ tакт ≤ 0,95 сут.). Если режим функцио-
нирования КА позволяет проводить коррекцию 
орбиты на интервале времени до 2-х суток, то от-
клонение среднего радиуса орбиты может дости-
гать 6 ÷ 7 км.

7. Синтез циклограммы 
поддержания низкой орбиты 
КА с помощью ЭРД

Был проведен синтез циклограммы под-
держания низкой рабочей орбиты КА в диапазо-
не рабочих орбит со средней высотой от 400 км 
до 500 км, при условии допустимого отклонения 

ΔRорб = 3 км. Временные параметры циклов кор-
рекции для граничных высот и уровней солнечной 
активности показаны на рис. 7 и 8.

В табл. 2 приведены обобщенные вре-
менные параметры одного цикла коррек-
ции для баллистического коэффициента КА  
0,003 м2/кг ≤ σКА ≤ 0,008 м2/кг при разных средних 
высотах орбиты и уровнях солнечной активности.

На основе полученных временных параме-
тров циклов коррекции был проведен анализ мо-
торного времени работы ЭРД с заданной силой 
тяги (FЭРД =20 мН) в зависимости от срока суще-
ствования КА. На рис. 9 и 10 показаны результаты 
оценки моторного времени ЭРД.

В табл. 3 приведены обобщенные ре-
зультаты расчета моторного времени работы 
ЭРД для КА с баллистическим коэффициентом  
0,003 м2/кг ≤ σКА ≤ 0,008 м2/кг при планируемом 
сроке существования от 1 года до 7 лет и крайних 
уровнях солнечной активности.

Рис. 7. Параметры циклов коррекции КА с σКА = 0,003 м2/кг для граничных 
значений высот рабочей орбиты и уровней солнечной активности

Рис. 8. Параметры циклов коррекции КА с σКА = 0,008 м2/кг для граничных 
значений высот рабочей орбиты и уровней солнечной активности
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Таблица 2
Временные параметры одного цикла коррекции, в зависимости 

от баллистического коэффициента КА (σКА), 
при допустимом отклонении орбиты ΔRорб = 3 км, сутки

Баллист. 
коэффи-

циент КА 
(σКА), м2/кг

Индекс уровня 
солн. активности 
(F0)·10–22 Вт/м2Гц

Временные параметры цикла коррекции орбиты: времени пассивного 
движения (tпас); времени активного движения(tакт);

общей продолжительности одного цикла (tц)
при Hорб.ср. = 400 км при Hорб.ср. = 500 км

tпас, сут. tакт, сут. tц, сут. tпас, сут. tакт, сут. tц, сут.

0,003
75 74,1 ≤ 0,95 75,1 477 ≤ 0,95 478

250 8,1 ≤ 0,95 9,1 26,1 ≤ 0,95 27,1

0,005
75 44,7 ≤ 0,95 45,7 284,7 ≤ 0,95 285,7

250 4,8 ≤ 0,95 5,8 15,6 ≤ 0,95 16,6

0,006
75 36,6 ≤ 0,95 37,6 240 ≤ 0,95 241

250 3,9 ≤ 0,95 4,9 12,9 ≤ 0,95 13,9

0,008
75 24,3 ≤ 0,95 25,3 164,4 ≤ 0,95 165,4

250 2,7 ≤ 0,95 3,7 8,7 ≤ 0,95 9,7

На основе полученных временных параме-
тров циклов коррекции был проведен анализ мо-
торного времени работы ЭРД с заданной силой 

тяги (FЭРД =20 мН) в зависимости от срока суще-
ствования КА. На рис. 9 и 10 показаны результаты 
оценки моторного времени ЭРД.

Рис. 9. Зависимость моторного времени работы ЭРД от срока 
существования КА на рабочей орбите со средней высотой около 400 км

Рис. 10. Зависимость моторного времени работы ЭРД от срока 
существования КА на рабочей орбите со средней высотой около 500 км
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Таблица 3
Моторное время работы ЭРД для исследуемого КА 

в зависимости от планируемого срока существования, час

Срок суще-
ствования, 

лет

F0 = 75·10–22 Вт/м2Гц F0 = 250·10–22 Вт/м2Гц
Баллистический коэффициент КА, м2/кг Баллистический коэффициент КА, м2/кг

0,003 0,005 0,008 0,003 0,005 0,008
при Hорб.ср. = 400 км

1 111,0 182,1 328,9 924,7 1434,8 2249,2
2 221,9 364,2 657,9 1849,3 2869,7 4498,4
3 332,9 546,3 986,8 2774,0 4304,5 6747,6
4 443,8 728,4 1315,7 3698,7 5739,3 8996,8
5 554,8 910,5 1644,7 4623,3 7174,1 11245,9
6 665,8 1092,6 1973,6 5548,0 8609,0 13495,1
7 776,7 1274,7 2302,5 6472,7 10043,8 15744,3

при Hорб.ср. = 500 км
1 17,4 29,1 50,3 308,2 501,3 857,9
2 34,8 58,3 100,6 616,4 1002,7 1715,9
3 52,2 87,4 150,9 924,7 1504,0 2573,8
4 69,6 116,5 201,3 1232,9 2005,3 3431,8
5 87,1 145,6 251,6 1541,1 2506,6 4289,7
6 104,5 174,8 301,9 1849,3 3008,0 5147,6
7 121,9 203,9 352,2 2157,6 3509,3 6005,6

Заключение

Проведенный анализ показал, что для КА 
класса «АИСТ-2», описанного ранее заданным 
пространством проектных параметров, ЭРД с си-
лой тяги FЭРД = 20 мН позволяет поддерживать 
низкие околокруговые рабочие орбиты в диапа-
зоне высот от 400 км до 500 км. При этом ком-
пенсировать накопленное отклонение по средне-
му радиусу орбиты ΔRорб ≤ 3 км можно за время 
менее одних суток. На продолжительность одного 
цикла коррекции влияет время пассивного движе-
ния в этом цикле, которое зависит как от высоты 
орбиты, так и от состояния атмосферы (индекса 
уровня солнечной активности). Для исследуемо-
го КА время пассивного движения в цикле может 

изменяться от 4 до 478 суток в зависимости от 
выбранных из заданного пространства проектно-
баллистических характеристик и текущего состо-
яния верхней атмосферы Земли.

Временной ресурс работы ЭРД, равный 
1000 часам (что эквивалентно запасам массы ра-
бочего тела в 5,8 кг при удельном импульсе двига-
теля IЭРД = 12500 м/с) обеспечивает поддержание 
рабочей орбиты исследуемого КА в указанном 
диапазоне высот от 3 лет и более 7 лет в эпоху 
низкой солнечной активности. В эпоху высокой 
солнечной активности ЭРД с описанными харак-
теристиками может обеспечить поддержание ра-
бочей орбиты со средней высотой порядка 500 км 
(с точностью ΔRорб = 3 км) в течение 3-х лет при 
σКА → 0,003 м2/кг и 2-х лет при σКА → 0,005 м2/кг.
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ANALYSIS OF THE CYCLOGRAM OF MAINTAINING  
A LOW WORKING ORBIT OF A SPACE-CRAFT OF THE 

AIST-2 CLASS USING AN ELECTRIC JET ENGINE

V. V. Volotsuev, V. V. Salmin
Samara National Research University, Samara, Russian Federation

A study was made of the time parameters of the cyclogram for maintaining the low working 
orbit of a small spacecraft of the AIST-2 class using an electric jet engine. The analysis is made 
for working orbits with a height in the range from four hundred to five hundred kilometers 
with a changing upper atmosphere of the Earth, depending on the level of solar activity. The 
calculations used the thrust of an electric jet engine equal to twenty millinewtons with a service 
life of not more than a thousand hours. The methodological and software were used: for calcu-
lating the level of aerodynamic drag depending on the level of solar activity; for modeling and 
analysis of the parameters of the orbital motion of the spacecraft under the action of corrective 
and aerodynamic forces. The results of the analysis showed that the electric jet engine allows 
maintaining the working orbit in the range of designated heights. If the average altitude of 
the orbit deviates by no more than three kilometers, correction can be carried out in less than 
a day. The time of one correction cycle can vary from four to four hundred and seventy-eight 
days, depending on the level of solar activity and the design and ballistic parameters of the 
spacecraft. The operating life of an electric jet engine equal to one thousand hours can main-
tain the working orbit of the spacecraft for more than seven years with low solar activity in the 

range of the studied heights. 

Keywords: electric propulsion engine, low orbit, correction cyclogram, small spacecraft.
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АНАЛИЗ ЭФФЕКТИВНОСТИ ПРИМЕНЕНИЯ 
СРЕДСТВ УВОДА С ОРБИТЫ МАЛЫХ 

КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ
Г. П. Аншаков, А. В. Крестина, И. С. Ткаченко

Самарский национальный исследовательский университет им. акад. С. П. Королёва,
г. Самара, Российская Федерация

В настоящее время для увода малых космических аппаратов с орбиты предлагается 
использование различных способов. В работе проведен анализ наиболее реализуемых 
и перспективных из них. Поставлена задача оценки эффективности системы увода 
малого космического аппарата с орбиты, в рамках которой сформированы критерий 
и основные показатели эффективности с учетом проектных особенностей. В качестве 
методологической основы оценки эффективности использовался метод относительной 
интегральной оценки. С помощью разработанного алгоритма расчета коэффициентов 
интегральной относительной оценки для каждого способа увода определен наиболее эф-
фективный вариант построения системы при заданных коэффициентах приоритета 
и с учетом накладываемых проектных ограничений. Для анализа эффективности были 
выбраны бестопливные средства увода и три типа двигательных установок – элек-
трореактивная, твердотопливная и жидкостная. Анализ эффективности был прове-
ден для аппаратов с различными массовыми и целевыми характеристиками, результа-
том является выбор типа системы увода и расчет ее параметров. Показана зависи-
мость способа увода от целевого назначения аппарата, высоты и наклонения орбиты 
его функционирования, а также от требований, предъявляемых к массе, стоимости 

и другим проектным параметрам.

Ключевые слова: малый космический аппарат, космический мусор, система увода  
с орбиты, оценка эффективности, метод относительной интегральной оценки.

Введение

Проблема образования космического мусо-
ра в последние годы встает крайне остро в связи 
с большим количеством малых космических аппа-
ратов (МКА), выводимых на низкие околоземные 
орбиты (НОО). В скором будущем на этих орбитах 
будут развернуты многоспутниковые группиров-
ки, количество аппаратов в которых будет дости-
гать нескольких тысяч.

Межведомственным координационным ко-
митетом по космическому мусору были опреде-
лены две наиболее важные области околоземного 
пространства, где время существования косми-
ческих аппаратов (КА) не должно превышать 
25 лет [1]. Этими областями являются наиболее 
«засоренные» НОО и геосинхронные орбиты. 
Однако развертывание многоспутниковых груп-
пировок выходит за пределы ожидаемого количе-
ства КА на орбите Земли.

	 	stasy2403@yandex.ru

 © Ассоциация «ТП «НИСС», 2020 

Ограничение длительного существова-
ния КА на НОО требует на начальном этапе 
проектирования включать в состав бортовых 
систем аппарата средство для его увода с орби-
ты по истечению срока активного существова-
ния [2], что является отдельной сложной научно- 
технической задачей, так как требуется учиты-
вать особенности функционирования каждого 
спутника. В связи с этим возникает задача оцен-
ки эффективности системы увода МКА с орби-
ты функционирования. Ее решение становится 
необходимым еще и по той причине, что потеря 
управления над вышедшим из строя спутником 
может являться угрозой для функционирования 
других аппаратов на орбите из-за возможного 
столкновения.

1. Обзор средств увода малых 
космических аппаратов с орбиты

Во время исследования был проведен ана-
лиз предлагаемых на настоящий момент методов 
борьбы с проблемой образования космического 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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ров [3–12]. Преимущества и недостатки различ-
ных способов увода приведены в табл. 1.

Таблица 1 
Преимущества и недостатки способов увода с орбиты

Тип системы уводы Преимущества Недостатки

П
ас

си
вн

ы
е 

(б
ес

то
пл

ив
ны

е)

Тросовая система 1) Малая масса.
2) Низкая стоимость.

1) Сложность изготовления.
2) Сложность программы экспери-
ментальной отработки.
3) Длительное время увода.
4) Большое энергопотребление.

Аэродинамическая 
система

1) Низкая стоимость.
2) Использование естественных внеш-
них сил.
3) Малая масса.

1) Использование только на орбитах 
с высотой до 800 км.
2) Сложность развертывания кон-
струкции.
3) Уязвимость к микрометеоритам.
4) Длительное время увода.

Солнечный парус 1) Использование естественных внеш-
них сил.
2) Малая масса.
3) Низкая стоимость.

1) Уязвимость к микрометеоритам. 
2) Использование на орбитах ниже 
2000 км невозможно.

А
кт

ив
ны

е 
(т

оп
ли

вн
ы

е)

Жидкостный ракетный 
двигатель малой тяги 
(ЖРД МТ) 

1) Широкий диапазон тяги.
2) Высокая степень летной отработки.

1) Токсичное топливо.
2) Низкий удельный импульс.

Твердотопливный ракет-
ный двигатель малой тяги 
(ТРД МТ)

1) Малое количество элементов и под-
систем.
2) Высокая надежность.
3) Длительные сроки хранения топли-
ва.

1) Однократное включение.
2) Фиксированный общий импульс.

Электрореактивная двига-
тельная установка 
(ЭРДУ)

1) Высокий удельный импульс.
2) Экологичное топливо.

1) Низкая тяга.
2) Высокая стоимость.
3) Длительное время увода.
4) Высокое энергопотребление.

Наибольшее количество МКА функциони-
руют на орбитах в диапазоне от 300 до 800 км, где 
момент светового давления не оказывает суще-
ственного влияния на движение аппарата, в связи 
с чем использование солнечного паруса на орби-
тах ниже 800 км не представляется возможным. 
Поэтому по результатам анализа данных табл. 1 
были выделены наиболее перспективные спосо-
бы увода МКА различной массы с орбиты – аэ-
родинамическая [13] и тросовая системы, ЭРДУ, 
ЖРД МТ и ТРД МТ.

2. Постановка задачи

Оценка эффективности системы увода МКА 
с орбиты требует формирования системы крите-
риев и показателей эффективности, которые пред-
ставляют собой совокупность важнейших пара-
метров, характеризующих объект с различных 
сторон и учитывающих его функциональные осо-
бенности [14]. 

мусора, которая получила широкое распростране-
ние в работах отечественных и зарубежных авто-

 При формировании показателей из множе-
ства возможных параметров необходимо учиты-
вать существенность показателя для рассматри-
ваемого типа объекта, а также количественную 
определяемость показателя.

На основе анализа возможных способов 
увода КА с орбиты определены следующие пока-
затели эффективности системы увода МКА, при-
веденные к безразмерным относительным величи-
нам с помощью нормирования:

1) Относительное время увода, с:

(1)

где Ту – время увода МКА в плотные слои ат-
мосферы при использовании системы увода, час; 
Тсущ – время баллистического существования 
МКА при естественном спуске с орбиты функци-
онирования за счет силы аэродинамического со-
противления, час.
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2) Относительная масса системы увода, кг:

(2)

где Мс – масса системы увода МКА с орбиты, ко-
торая включает в себя суммарную массу конструк-
ции всех элементов и подсистем, а также массу то-
плива в случае использования двигательных уста-
новок (ДУ), кг; МКА – масса МКА, кг.

3) Удельное энергопотребление системы 
увода, Вт:

(3)

где Wc – потребляемая системой увода МКА с 
орбиты мощность, необходимая на включение 
и функционирование системы, Вт; WСЭП – мощ-
ность системы электропитания МКА, Вт.

4) Технологичность системы увода S – ус-
ловный показатель, отражающий конструктивную 
сложность изготовления элементов и системы 
увода в целом. Для определения показателя тех-
нологичности используется метод экспертных 
оценок. Обобщенный показатель технологично-
сти системы состоит из частных показателей [15]: 
S1 – показатель, характеризующий трудоемкость 
изготовления конструкции; S2 – показатель, харак-
теризующий степень использования стандартных 
и нормализованных деталей; S3 – показатель, ха-
рактеризующий сложность выполнения работ по 
техническому обслуживанию изделий, в том чис-
ле требования по квалификации и составу персо-
нала для проведения этих работ; S4 – показатель, 
характеризующий сложность экспериментальной 
отработки.

Далее производится расчет числовых значе-
ний каждого из частных показателей технологич-
ности для анализируемых видов систем:

(4)

где Sj ср – средний балл по j-му показателю; Wj – ве-
совой коэффициент важности j-го частного пока-
зателя технологичности.

Для определения обобщенного показателя 
технологичности необходимо суммировать част-
ные показатели:

где Sj – нормируемый j-ый показатель оценки тех-
нологичности; n – общее число показателей.

5) Относительная стоимость системы уво-
да:

(5)

где Сс – стоимость изготовления, сборки и ис-
пытаний системы увода МКА с орбиты, руб.; 
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СКА – стоимость создания, выведения и эксплуа-
тации МКА, руб.

6) «Надежность» системы увода R – обоб-
щенный показатель, отражающий возможность 
включения системы увода МКА с орбиты, ве-
роятность ее безотказной работы и выполнения 
целевой функции. Состоит из частных показа-
телей оценки «надежности» системы: R1 – по-
казатель, характеризующий количество подси-
стем в составе системы увода; R2 – показатель, 
характеризующий условия включения системы; 
R3 – показатель, характеризующий длительность 
хранения и стабильность рабочего тела; R4 – по-
казатель, характеризующий токсичность рабоче-
го тела.

Назначение частных показателей «надежно-
сти» проводится экспертами. Далее производится 
расчет числовых значений каждого из частных по-
казателей для анализируемых видов систем:

(7)

где Ri ср – средний балл по i-му показателю; Wi – ве-
совой коэффициент важности i-го частного пока-
зателя «надежности».

Для определения обобщенного показателя 
необходимо суммировать частные показатели:

где Ri – i-ый частный показатель оценки «надеж-
ности»; k – общее число частных показателей.

Весовые коэффициенты важности показате-
лей технологичности и «надежности» Wj и Wi на-
значаются методом экспертных оценок с учетом 
условий:

Ограничимся рассмотрением шести указан-
ных выше показателей в задаче анализа эффектив-
ности системы увода, так как они достаточны и 
отражают основные характеристики КА и их си-
стем.

Критерий эффективности системы увода 
МКА с орбиты можно представить в виде:

(7)

Зависимость между показателями эффек-
тивности в явном виде установить крайне слож-
но из-за их различной физической сущности. Это 
определило выбор метода анализа эффективности 
системы – метода относительной интегральной 
оценки. Таким образом, задачу выбора средства 
увода МКА и оценки его эффективности можно 
сформулировать как задачу максимизации крите-
рия эффективности 
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3. Метод относительной 
интегральной оценки

Метод относительной интегральной оценки 
объединяет в себе свойства метода свертки и мето-
да выделения главного критерия, поэтому он мо-
жет использоваться при выборе состава системы 
увода МКА с орбиты для оценки эффективности 
на ранних этапах проектирования [16]. Сравнение 
одной альтернативы с другой ведется на основе 
совокупного коэффициента относительной инте-
гральной оценки, что является преимуществом 
данного метода [17].

Для реализации метода интегральной отно-
сительной оценки эффективности системы увода 
МКА с орбиты необходимо определить значи-
мость показателей, то есть величины их коэффи-
циентов приоритета (коэффициенты весомости), 
что является определенным недостатком, так как 
процесс их поиска содержит субъективную со-
ставляющую (мнение экспертов, лица, принима-
ющего решения (ЛПР) и т. д.). В данной задаче 
коэффициенты приоритета показателей эффектив-
ности системы αj назначаются ЛПР. Конечной це-
лью оценки является минимизация времени увода, 
соответственно показатель относительного време-
ни увода аппарата является превалирующим. Это 
учитывается на этапе формирования комбинации 
коэффициентов приоритета: α1 = 0,25; α2 = 0,15; 
α3 = 0,15; α4 = 0,15; α5 = 0,15; α6 = 0,15.

За определением приоритетов показателей 
следует непосредственно расчет коэффициен-
тов интегральной относительной оценки (КИО) 
системы увода МКА с орбиты. Для показателей, 
значения которых при повышении эффективности 
системы уменьшаются                           КИО опре-
деляется по формуле:

(8)

Для показателей, значения которых при по-
вышении эффективности системы увеличиваются 
(R), КИО определяется по формуле:

(9)

Совокупный коэффициент интегральной 
относительной оценки системы определяется по 
сумме М показателей, взвешенных по их значимо-
сти с помощью коэффициентов приоритета [17]:

(10)

4. Алгоритм анализа 
эффективности системы увода
малых космических аппаратов
с орбиты

Выбранные для анализа эффективности 
средства увода подходят для применения на МКА 
массой от 1 до 1000 кг, функционирующих на ор-
битах от 300 до 800 км и не оснащенных двига-
тельных установкой [19].

Для аппаратов нано- и микро- класса при 
формировании альтернативных вариантов по-
строения системы увода необходимо определить 
наличие системы ориентации и стабилизации на 
борту аппаратов, которая в большинстве случаев 
ограничивается пассивными средствами. В связи 
с этим логично формирование альтернатив для си-
стем увода подобных аппаратов на базе пассивных 
(бестопливных) средств (табл. 1). При этом необ-
ходимо учитывать мощность системы энергопи-
тания (СЭП) на борту таких спутников. В случае 
если рассматриваемый МКА оснащен системой 
управления движением и, соответственно, актив-
ной системой ориентации и стабилизации для ана-
лиза эффективности выбираются двигательные 
установки – активные (топливные) средства увода 
(табл. 1).

Однако после длительного срока существо-
вания на орбите может произойти отказ или де-
градация бортовых систем спутника, что влияет 
на вероятность корректной выдачи двигателем 
тормозного импульса в нужном направлении. Для 
этого в анализе эффективности рассматривают-
ся также варианты построения системы увода на 
базе пассивных методов: аэродинамическая и тро-
совая системы.

При формировании группы альтернативных 
вариантов построения системы увода МКА с ор-
биты учитываются следующие факторы:

• альтернативы имеют одинаковые цели;
• показатели экономической эффективно-

сти базируются на независимой от года создания 
и развертывания системы единой шкале цен;

• приоритеты всех показателей инварианты 
для всех альтернатив.

После описания альтернативных вариантов 
построения системы увода определяются основ-
ные проектные параметры систем увода [14], по-
казатели эффективности системы увода и КИО по 
каждому показателю и в совокупности. Важным 
шагом алгоритма является оценка запасов мощ-
ности СЭП для включения того или иного вари-
анта построения системы. В случае недостатка 
энергии эта конфигурация исключается из рас-
смотрения, так как невозможно обеспечить функ-
ционирование системы увода. Выбор рациональ-
ного варианта построения системы увода МКА 
с орбиты осуществляется из условия максимума 
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совокупного КИО. Структурная схема алгоритма 
анализа эффективности представлена на рис. 1. 
После выбора варианта построения системы уво-

да становится возможным создание проектной 
модели аппарата, оснащенного выбранной систе-
мой увода.

Рис. 1. Структурная схема алгоритма оценки эффективности системы увода МКА

5. Апробация разработанного 
алгоритма

Для апробации алгоритма были выбраны 
пять МКА, характеристики которых представлены в 

табл. 2 [18]. Расчетный срок баллистического суще-
ствования (СБС) каждого аппарата при фиксирован-
ном уровне солнечной активности 1·10−20 Вт/(м2·Гц) 
превышает 25 лет, что подтверждает необходимость 
оснащения средствами увода с орбиты.

Таблица 2
Основные параметры рассматриваемых МКА

Название 
МКА Назначение

Страна 
изготов-

ления

Орбита функ-
ционирования Масса, 

кг

Элементы 
(тип) системы 

управления 
движением

Среднее 
расчетное 
значение 
СБС, лет

Мощ-
ность 
СЭП, 

Вт
Высота, 

км
Наклонение, 

град.

CanX-7 Научные иссле-
дования Канада 635 97,4 3,5 Магнитометры 

(пассивная) 51 8

АИСТ-1 Научные иссле-
дования РФ 625 82,4 40,0 Магнитометры 

(пассивная) 66 12

TET-1
Отработка тех-
нологий Германия 510 97,8 120,0

Двигатели-
маховики (ак-
тивная)

30 70

SciSat-1
Научные иссле-
дования Канада 650 73,9 260,0

Двигатели-
маховики (ак-
тивная)

71 110

АИСТ-2Д
Дистанционное 
зондирование 
Земли

РФ 490 97,3 530,0
Двигатели-
маховики (ак-
тивная)

28 285
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В качестве «опорного» (О) и пяти альтер-
нативных вариантов для аппаратов «CanX-7» 
и «АИСТ-1» были сформированы шесть конфи-
гураций аэродинамической (АС) и тросовой (ТС) 
системы с различными геометрическими параме-
трами, представленными в табл. 3.

Для оценки эффективности системы уво-
да с орбиты аппаратов «TET-1», «SciSat-1» 
и «АИСТ-2Д» в качестве «опорного» и альтерна-
тивных вариантов построения помимо пассивных 
способов увода выбраны шесть ДУ, тип и параме-
тры которых представлен в табл. 4 [19–23].

Таблица 3
Варианты построения системы увода МКА нано- и микро-класса с орбиты

МКА Вариант построения 
системы Способ увода Длина троса, м / Диаметр 

надувного баллона, м Толщина троса, м

CanX-7

О АС 0,4 −
А1 АС 1,0 −
А2 АС 2,5 −
А3 АС 4,0 −
А4 ТС 500 1,0∙10−5

А5 ТС 1000 1,0∙10−5

А6 ТС 500 3,5∙10−5

А7 ТС 1000 3,5∙10−5

АИСТ-1

О АС 1,0 −
А1 АС 2,0 −
А2 АС 4,0 −
А3 АС 8,0 −
А4 ТС 1000 1,6∙10−5

А5 ТС 2000 1,6∙10−5

А6 ТС 1000 7,0∙10−5

А7 ТС 2000 7,0∙10−5

Таблица 4
Варианты построения системы увода МКА с орбиты

Вариант 
постро-
ения си-
стемы

Способ 
увода

Рабочее 
тело

Тип дви-
гателя

Удельный 
импульс, 

м/с
Тяга, Н Потребляемая 

мощность, Вт

Длина 
троса, м / 
Диаметр 

надувного 
баллона, м

Толщина 
троса, м

О ЭРДУ Ксенон ПлаС-34 13243 0,03 70 − −
А1 АС Азот − − − − 20 −
А2 АС Азот − − − − 40 −
А3 ТС − − − − − 3000 1,5∙10−4

А4 ТС − − − − − 5000 1,5∙10−4

А5 ЭРДУ Ксенон ПлаС-40 17168 0,04 100 − −
А6 ЖРД МТ НДМГ / 

АГ
17Д58Э 2688 13,30 27 − −

А7 ЖРД МТ Кислород / 
водород

Океан-О 4071 30,00 28 − −

А8 ТРД МТ ПБ/ПА 755 
NsMotor 

1835 37,00 42 − −

А9 ТРД МТ ПБ/ПА STAR 4G 2717 25,80 16 − −
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Рассмотрим пример применения разрабо-
танного алгоритма для МКА «TET-1».

СБС аппарата, а также время его увода с по-
мощью АС определяется по формуле [24]:

(11)

где

где MКА − масса КА, кг; ρм − плотность атмосфе-
ры на перигее орбиты (ГОСТ 25645.101-83), кг/м3; 
I0(z) − функция Бесселя порядка k = 0 и 1 и аргу-
мента                        ; e = 0 − эксцентриситет орби-
ты; Sм − площадь миделя, м2; μ − гравитационная 
постоянная, м3∙с−2; Cx = 2…2,3 − коэффициент 
аэродинамического сопротивления; a − большая 
полуось орбиты, м.

Время увода МКА с тросовой системой 
определяется по следующей зависимости [24]:

(12)

где

где i − наклонение орбиты, град; φ = 11 − накло-
нение оси магнитного поля Земли, град; L − длина 
троса, м;                             − сопротивление троса, Ом; 
Sт – площадь сечения троса, м2; α − угол между 
осью троса и местной вертикалью, принимаемый 
равным 0°; M = MКА + MЭДКТС − общая масса МКА 
с системой, кг; Bм − величина магнитной индук-
ции на геомагнитном экваторе, Тл; r1 − начальная 
высота орбиты, м; r2 − конечная высота орбиты, м.

Для МКА, оснащенного ДУ, время увода с 
орбиты определяется с помощью соотношения:

(13)
где Iуд – удельный импульс, м/с; Fт – сила тяги дви-
гательной установки, Н; Mт – масса топлива, кг:

(14)
где ΔV – приращение характеристической скоро-
сти для перехода с начальной орбиты на конеч-
ную, м/с:

(15)
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где                     –  угол входа МКА в плотные слои 

атмосферы, град;                            – скорость движе-

ния аппарата по круговой начальной орбите ради-

уса r(0), м/с;                                      – радиус условной
 

границы атмосферы, м.
Затем определяем массу системы для каж-

дого варианта построения, которая определяется 
путем суммирования масс основных подсистем и 
рабочего тела.

Масса аэродинамической системы увода 
определяется следующим образом:

(16)

где МАУ = Моб + МКХ – масса аэродинамическо-
го устройства, включающая массу надувной 
оболочки Моб = ρоVo и массу контейнера хра-
нения МКХ = ρКХkoVo, кг; ρo – плотность мате-
риала оболочки, кг/м2; Vo ≈ Sобδ ≈ 4πr2δ – объем 
оболочки, м2; ko = 0,04…0,06 – статистический 
коэффициент складывания; δ – толщина обо-
лочки, м; ρКХ – плотность материала контейне-
ра хранения, кг/м2; Sоб – площадь оболочки, м2; 
МСН = МСП + МГГ + МКВ – масса системы надду-
ва, кг; МСП = γСП · МГГ  – масса системы подачи 
газа, кг; γСП = 0,4 – удельная массовая характери-
стика системы подачи газа [10]; МГГ – масса га-
зогенератора, определяется характеристиками вы-
бранного прототипа, кг.

Масса контроллера включения МКВ по ста-
тистическим данным не должна превышать 7 % от 
массы газогенератора.

Масса ТС определяется следующим обра-
зом:

(17)

где МСР = 0,02·МКА – масса системы развертывания 
(по статистическим данным не превышает 2 % от 
массы КА [7]), кг;                                   – масса 
троса, кг; ρT – плотность материала электродина-
мического троса, кг/м2;                           – площадь се-
чения электродинамического троса, м2; LT – длина 
электродинамического троса, м. Как правило, для 
космических тросов используется алюминий, ко-
торый имеет удельное сопротивление 27,4 нОм·м 
и плотность 2700 кг/м3.

Для расчета массы ДУ на этапе проектиро-
вания можно использовать следующие зависимо-
сти:

(18)

где MT – масса топлива, рассчитываемая по фор-
муле (12), кг; p = 1,3…1,5 – статистический ко-
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эффициент, учитывающий массу конструкции и 
элементов ЭРДУ; q = 1,4 – статистический коэф-
фициент, учитывающий массу конструкции и эле-
ментов ЖРД МТ; r = 2,3 – статистический коэф-
фициент, учитывающий массу конструкции и эле-
ментов ТРД МТ.

Стоимость создания системы увода может 
быть определена путем суммирования стоимости 
изготовления (затраты на создание, испытания и 
работы по сборке) и стоимости материалов и то-
плива:

(19)

где СИ – стоимость изготовления системы, СМ – сто-
имость материалов для изготовления системы.

Стоимость изготовления системы зависит 
от трудоемкости, которая характеризуется вре-
менем, затрачиваемым на изготовление, сборку 
и испытания изделия. Суммируя время опреде-
ленных операций, может быть определена общая 
трудоемкость в нормо-часах. При проектировоч-
ном расчете можно руководствоваться статисти-
ческими данными о трудоемкости изготовления 
изделия:

(20)
где МРОТ – минимальный размер оплаты труда, 
руб.; c – количество нормо-часов, необходимых 
для изготовления системы увода, н.ч. [25].

Стоимость материалов и топлива для аэро-
динамической системы увода определяется фор-
мулой:

(21)

где                    – стоимость газа для наполнения 
надувного баллона, руб.;     – удельная стоимость 
одного килограмма газа, руб./кг; mГ – масса газа, 
кг;                       – стоимость материала оболочки, 
руб.;     – стоимость одного квадратного метра ма-
териала оболочки, в качестве которого в проектах-
аналогах используются майлар, каптон и алюми-
ний, руб./м2;                            – стоимость контейнера 
хранения оболочки, руб.;        – стоимость одного 
килограмма материала контейнера, руб./кг.

Стоимость материалов для изготовления ТС 
определяется по формуле:

(22)

где                              – стоимость материалов для 
изготовления электродинамического троса, руб.;
                         – стоимость материалов для изго-
товления системы развертывания, руб;       – удель-
ная стоимость 1 кг материала изготовления троса 
или системы развертывания, руб./кг [7].

Стоимость ДУ определяется путем сумми-
рования статистической стоимости двигателя и 
произведения удельной стоимости 1 кг топлива на 
массу требуемого для увода топлива.

,МИС ССС   

,И сМРОТС   

ГГГ mсС    

Мощность, необходимая на развертывание 
аэродинамической системы увода МКА с орбиты, 
определяется мощностью выбранного газогенера-
тора. Мощность, необходимая на включение ДУ, 
определяется характеристиками выбранного про-
тотипа.

Мощность, необходимую на развертывание 
ТС, можно определить как:

(23)
где U – напряжение в электродинамическом тро-
се, В;                         – сопротивление электроди-
намического троса, определяемое по зависимо-
сти, Ом; ρуд – удельное сопротивление материала 
электродинамического троса, Ом·м.

Результаты расчета проектных параметров 
системы увода для МКА «TET-1» с помощью вы-
шеприведенных формул представлены в табл. 5.

Таблица 5
Основные проектные параметры системы увода

Вариант MС, 
кг

WС, 
Вт Tу, ч

CС, 
тыс. руб.

CКА, 
тыс. руб.

О 1 70 113,91 4720

200 000

А1 7 50 172,35 1180
А2 15 70 43,09 1376
А3 3 12 7444,92 1659
А4 4 7 4470,99 1998
А5 1 100 85,51 6336
А6 6 27 3,80 7471
А7 4 40 1,69 7977
А8 15 42 1,35 4841
А9 10 16 0,98 5161

Таблица 6
Значения показателей эффективности 

систем увода МКА «TET-1»

Ва-
ри-
ант

S R

О 0,00044444 0,0097 1,00 4,94 0,0236 5,05
А1 0,00067243 0,0583 0,71 4,90 0,0059 3,56
А2 0,00016811 0,1135 1,00 4,99 0,0069 3,56
А3 0,02904736 0,0209 0,17 5,66 0,0083 3,34
А4 0,01744416 0,0313 0,10 5,78 0,0100 3,34
А5 0,00033362 0,0120 1,43 5,04 0,0317 5,39
А6 0,00001481 0,0491 0,39 2,94 0,0374 3,02
А7 0,00000661 0,0336 0,57 2,98 0,0399 3,48
А8 0,00000528 0,1128 0,60 6,42 0,0242 6,28
А9 0,00000382 0,0797 0,23 6,52 0,0258 6,42

Гc  

ЭДТMЭДТ McС    

,22
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Результаты расчета показателей эффектив-
ности для МКА «TET-1» представлены в табл. 6. 
Результаты расчета для рассматриваемых аппара-
тов представлены в графическом виде на рис. 2–6, 
где вариант построения системы, обладающий 
максимальным совокупным КИО, является наибо-
лее эффективным.

6. Результаты и обсуждение

Таким образом, анализ гистограмм пока-
зывает, что наиболее эффективными вариантами 
построения для выбранных аппаратов являются: 
МКА «CanX-7» – ТС с длиной троса 1 км и тол-
щиной 10 мкм, время увода при этом составляет 
не более девяти месяцев; МКА «АИСТ-1» – АС с 
диаметром надуваемого баллона 4 м, время уво-
да составляет не более года; МКА «TET-1» – ТРД 
МТ «STAR 4G», время увода при этом составляет 
не более одного часа; МКА «SciSat-1» – ЖРД МТ 
«Океан-О», время увода – не более 4 часов; МКА 
«АИСТ-2Д» – ТРД МТ «755 NsMotor», время уво-
да с орбиты – не более 5 часов.

В результате работы были сформированы 
рекомендации по оснащению МКА системами 
увода в зависимости от массовых и энергетиче-
ских характеристик спутника. Предлагаемая клас-
сификация представлена в табл. 7.

Таблица 7
Классификация средств увода для МКА

Класс 
аппара-

та

Масса, 
кг

Тип систе-
мы ориен-

тации

Мощ-
ность 
систе-

мы 
энерго-
пита-

ния, Вт

Пред-
лагаемое 
средство 

увода

Нано-
класс 1–10 Пассивная 5–10 ТС / АС

Микро-
класс 10–100 Пассивная 10–15 АС

Малые 100–250 Активная 50–100 ТРД МТ
Малые 250–500 Активная 100–200 ЖРД МТ

Малые 500–1000 Активная 250–450 ТРД МТ / 
ЖРД МТ

В зависимости от параметров орбиты 
функционирования, массы и запасов энергии на 
борту МКА, в качестве средства увода рекомен-
дуется рассматривать определенные типы си-
стем. В случае разработки системы увода для на-
носпутников возможно рассмотрение пассивных 
способов увода – тросов и надуваемых баллонов, 
так как для аппаратов с такой малой массой тре-
буется минимальная мощность. Возможность 
использования ТС для аппаратов нано-класса 
подтверждает эксперимент эстонского студенче-
ского спутника «ESTCube-1» [26]. Установка на 
спутники микро-класса тросовой системы нера-
циональна, так как для эффективного увода не-
обходим трос с такими характеристиками, кото-
рые требуют большего количества энергии, чем 
может обеспечить система энергопотребления 

 

Рис. 2. Гистограмма КИО систем увода МКА «TET-1»

Рис. 3. Гистограмма КИО систем увода 
МКА «CanX-7»

 

Рис. 4. Гистограмма КИО систем увода 
МКА «АИСТ-1»

Рис. 5. Гистограмма КИО систем увода 
МКА «SciSat-1»

 

 

 

Рис. 6. Гистограмма КИО систем увода 
МКА «АИСТ-2Д»
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аппарата. Это приводит к рассмотрению только 
аэродинамической системы увода с различными 
диаметрами надуваемого баллона. Как можно 
увидеть из формулы (9), время увода для такого 
способа прямо зависит от площади аэродинами-
ческого устройства.

Для аппаратов с массой более 100 кг и ак-
тивной системой ориентации наиболее эффек-
тивным способов увода являются ДУ. Так как 
целью оценки эффективности заключалась в 
минимизации времени увода, для аппаратов по-
добного типа этого можно добиться с помощью 
ДУ с максимальной тягой, что делает ЭРДУ 
наиболее неподходящими для задачи умень-
шения СБС в виду их большой потребляемой 
мощности и низкого уровня тяги по сравнению 
с другими видами ДУ. Таким образом, в рамках 
данного исследования наиболее предпочтитель-
ными являются твердотопливные и жидкостные 
двигатели.

В зависимости от конечной цели оценки 
эффективности и предпочтений ЛПР превалирую-
щим показателем эффективности может быть не 
только относительное время увода, но также и от-
носительная масса или относительная стоимость 
системы. Это повлияет на выбор коэффициентов 
приоритета и, соответственно, на выбор финаль-
ного варианта построения.

Заключение

Рассмотрены несколько существующих и 
разрабатываемых способов увода МКА с орбиты, 
выбраны наиболее перспективные для постав-
ленной задачи сведения спутников массой от 1 до 
1000 кг с низких околоземных орбит в диапазоне 
300–800 км, не оснащенных ДУ. 

Предложена классификация МКА не только 
по массовым характеристикам, но и по типу систе-
мы и ориентации, а также запасам электроэнергии 
на борту. Разработан алгоритм оценки эффектив-
ности различных вариантов построения системы 
увода МКА с учетом его функциональных особен-
ностей, в основе которого лежит метод относи-
тельной интегральной оценки. Для пяти типовых 
примеров каждого класса аппаратов проведен ана-
лиз эффективности средств увода и выбран вари-
ант с наибольшим коэффициентом интегральной 
оценки. Использование алгоритма оценки эффек-
тивности различных вариантов системы на базе 
метода интегральной оценки позволяет упростить 
процесс выбора рационального решения по уво-
ду для МКА любого типа и назначения на ранних 
стадиях проектирования. В свою очередь, приме-
нение на МКА, функционирующих на НОО, си-
стемы увода на базе предлагаемых средств позво-
лит обеспечить надежный спуск с орбиты.
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ANALYSIS OF THE EFFECTIVENESS OF THE DE-ORBITING 
DEVICES FOR SMALL SATELLITE

G. P. Anshakov, A. V. Krestina, I. S. Tkachenko
Samara National Research University, Samara, Russian Federation

At present, the use of various methods is proposed for the de-orbit of small satellite, and the 
most feasible and promising of them are analyzed. The task of evaluating the effectiveness 
of the de-orbiting system for small satellite is set, in the framework of which a criterion and 
basic performance indicators are formed taking into account design features. As a method-
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ological basis for evaluating the effectiveness, the method of relative integral assessment was 
used. Using the developed algorithm for calculating the coefficients of the integral relative as-
sessment for each de-orbiting method, the most effective option for constructing the system is 
determined for given priority coefficients and taking into account the imposed design restric-
tions. For the analysis of efficiency, fuel-free de-orbiting devices and three types of propul-
sion systems were chosen – electric propulsion engine, solid rocket motor and liquid engine. 
Efficiency analysis was carried out for devices with various mass and target characteristics, 
the result is the choice of the type of de-orbiting system and the calculation of its parameters. 
The dependence of the de-orbiting device on the purpose of the spacecraft, the altitude and 
inclination of the orbit of its functioning, as well as on the requirements for mass, cost and 

other design parameters is shown. 

Keywords: small satellite, space debris, de-orbiting system, efficiency mark, 
relative integral estimation method.
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Обод обод, ты могуч,
Разверни антенны луч,
Закрутись и изогнись,
Как угодно извернись.
Но в контейнер чтоб залез,
И расчётным был твой вес.
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ПАРАБОЛИЧЕСКИЙ ТРАНСФОРМИРУЕМЫЙ РЕФЛЕКТОР 
ДЛЯ ПЛАТФОРМЫ CUBESAT

З. А. Казанцев1, 3, А. М. Ерошенко1, 3, И. В. Уваев3, А. В. Лопатин2, 3 
1 АO «Информационные спутниковые системы» им. акад. М. Ф. Решетнёва»,

г. Железногорск, Красноярский край, Российская Федерация
2 Федеральный исследовательский центр информационных и вычислительных технологий,
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3 Сибирский государственный университет науки и технологий им. акад. М. Ф. Решетнёва,
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Платформа CubeSat используется для создания малых космических аппаратов. Неотъ-
емлемой частью космического аппарата являются антенны для передачи сигналов меж-
ду ним и абонентами. В зависимости от назначения полезной нагрузки на космический 
аппарат могут быть установлены антенны различных конфигураций. В космических 
аппаратах на базе платформы CubeSat используются антенны с раскрывающимся реф-
лектором. К конструкции рефлектора предъявляются следующие требования: неболь-
шой объем в сложенном положении, максимальная апертура отражающей поверхности 
в рабочем положении, обеспечение требуемых точностных характеристик отражаю-
щей поверхности, простота механизма раскрытия и незначительная масса. Использова-
ние гибких шарнирных соединений в конструкции антенны позволяет создать надежный 
механизм раскрытия, обеспечить необходимую жесткость конструкции и небольшую 
массу. В статье предложена конструкция трансформируемого параболического реф-
лектора для космического аппарата на платформе CubeSat. Основным силовым элемен-
том рефлектора является тонкостенная торовая оболочка с механизмом раскрытия в 
виде гибких шарниров. Проведен геометрический анализ для определения конфигурации 
рефлектора в сложенном положении. Выполнен модальный анализ для подтверждения 
необходимой жесткости. По результатам анализов были выбраны характеристики 
конструкции, которые удовлетворяют условию минимума массы. Разработан техно-
логический процесс изготовления рефлектора, с помощью которого создан макет кон-
струкции. Выполнены испытания рефлектора, заключающиеся в трансформации кон-
струкции из рабочего положения в транспортировочное и обратно. Макет продемон-
стрировал возможность создания летных образцов рефлекторов, трансформируемым 
элементом которых является тонкостенная торовая оболочка с гибкими шарнирами.

Ключевые слова: трансформируемая антенна, гибкое шарнирное соединение, сверхлег-
кий космический аппарат, механический анализ, торовый обод.

Введение

Неотъемлемой частью любого космическо-
го аппарата являются антенны для передачи сиг-
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налов между ним и абонентами. В зависимости от 
назначения полезной нагрузки на космические ап-
параты могут быть установлены антенны различ-
ных конфигураций. Платформа CubeSat использу-
ется для создания малых космических аппаратов 
широкого назначения. В космических аппаратах 
на платформе CubeSat используются трансформи-

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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гическим институтом [2]. Антенна представляет 
собой развертываемую мембранную конструк-
цию. Длина стороны квадратной мембранной 
поверхности – 1 м. Конфигурация платформы 
CubeSat – 3U. Занимаемый объем в сложенном по-
ложении – 1U (10×10×10 см). Антенна отличает-
ся компактностью и низкой массой конструкции. 
Главный недостаток антенны – относительная 
сложность механизма развертывания антенны, ко-
торый удерживает ее в рабочем положении с со-
хранением требуемых характеристик по жестко-
сти и точности.

На рис. 3 представлена антенна ISARA мас-
сой 2 кг, разработанная NASA SSTP [3]. Эта ан-
тенна совмещает в себе солнечную батарею и от-
ражающую антенную решетку. Антенна состоит 
из трех складных панелей размером 33,9×8,26 см. 
В сложенном положении панели расположены на 
трех внешних стенках платформы CubeSat и раз-
ворачиваются с помощью подпружиненных шар-
ниров. Конфигурация платформы CubeSat – 3U 
(10×10×34 см). Панели размещены в пустом объе-
ме между направляющими внутри контейнера для 
запуска космического аппарата. Главный недоста-
ток – максимальная апертура ограничивается раз-
мерами платформы.

руемые антенны с раскрывающимися рефлектора-
ми. В настоящее время в мире создано большое 
количество подобных антенн для космических ап-
паратов на платформе CubeSat.

На рис. 1 представлена антенна RaInCube 
массой 5,5 кг с диаметром апертуры 0,5 м, раз-
работанная NASA/JLP [1]. Антенна RaInCube 
имеет рефлектор зонтичного типа, радиоотража-
ющая поверхность которого представляет собой 
сетеполотно, закрепленное на тридцати спицах. 
Двухсекционные спицы приводятся в рабочее по-
ложение при помощи пружин. Контррефлектор 
установлен в фокусе параболоида и закреплен на 
основании антенны. Механизм фиксации спиц 
рефлектора в рабочем положении состоит из за-
щелкивающихся шарниров. Антенна использует-
ся в космическом аппарате с конфигурацией плат-
формы CubeSat 6U (10×20×30 см). Занимаемый 
объем антенны в сложенном положении составля-
ет 24,8×21,5×9,7 см (4U). Здесь и далее для обо-
значения габаритов конструкции принимается 
единица U (от английского слова unit). Она обо-
значает объем, занимаемый минимальной сбороч-
ной единицей платформы CubeSat, представляю-
щей собой куб с ребром 10 см. Спицы рефлектора 
обеспечивают высокую жесткость и точность от-
ражающей поверхности. Однако большое количе-
ство спиц увеличивает риск их заклинивания во 
время развертывания, что приводит к снижению 
надежности раскрытия конструкции.

На рис. 2 представлена антенна OrigamiSat-1 
массой 4,1 кг, разработанная Токийским техноло-

Рис. 1. Антенна RaInCube

 
 
 

 

 

Рис. 2. Антенна OrigamiSat-1

 

Рис. 3. Антенна ISARA
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Параболический трансформируемый рефлектор для платформы CubeSat

На рис. 4 представлен трансформируемый 
сетчатый офсетный рефлектор с диаметром апер-
туры 1 м, разрабатываемый NASA JPL совместно 
с Калифорнийским университетом [4]. Главным 
преимуществом этой конструкции рефлектора 
является простота механизма раскрытия рефлек-
тора. В прямофокусном исполнении рефлектора 
облучатель, расположенный в фокусе параболы 
радиоотражающей поверхности, затеняет часть 
рабочей поверхности, поэтому офсетное исполне-
ние имеет некоторые преимущества по сравнению 
с прямофокусным. К основным недостаткам отно-
сятся большая масса антенны и большой занимае-
мый объем в сложенном положении.

На рис. 5 представлена антенна Mars Cube 
One (MarCO) массой 2 кг, разработанная NASA [5]. 
Антенна включает в себя три складные панели с от-
ражающей решеткой (33,9×8,26 см). Конфигурация 
платформы CubeSat – 6U (10×20×34 см). Главные 
преимущества: надежность и простота. Панели 
антенны в сложенном положении занимают всего 
до 4 % полезного объема космического аппарата.

На рис. 6 представлена надувная антен-
на массой 0,5 кг с диаметром апертуры 1 м [6]. 
Рефлектор представляет собой мембрану, которая 
приводится в рабочее положение надувом антен-
ны. Главные преимущества антенны: небольшой 
объем в сложенном положении, апертура более 
1 м, простота механизма раскрытия. К недостат-
кам относятся низкая точность радиоотражающей 
поверхности и низкая надежность, связанная с 
обеспечением герметичности после надува.

На рис. 7 представлена крупногабаритная 
мембранная антенна массой 1 кг, разрабатываемая 
Physical Sciences Inc [7]. 

Крупногабаритная мембранная антенна 
включает в себя радиоотражающую мембрану, 
раскрывающуюся при помощи штанг. Антенна ис-
пользуется в составе космического аппарата с кон-
фигурацией платформы CubeSat 6U. Занимаемый 
объем в сложенном положении составляет 0,6 U. 
Сторона четырехугольника, описанного относи-
тельно формы данной поверхности с вершинами 
на концах штанг составляет 1,7 м. Основные преи-
мущества данной антенны заключаются в том, что 

 
Рис. 4. Развертываемая сетчатая отражательная 

офсетная антенна

 

Рис. 5. Антенна Mars Cube One (MarCO)

 
Рис. 6. Надувная антенна для платформы CubeSat

     

Рис. 7. Крупногабаритная мембранная антенна
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антенный модуль легко интегрируется на плат-
форму CubeSat, не затеняет солнечные батареи, 
имеет малые габариты в сложенном положении. 
Главным недостатком является низкая точность 
радиоотражающей поверхности.

На рис. 8 представлена компактная транс-
формируемая антенна «Nonagon» для CubeSat 
массой 1 кг и с диаметром апертуры 0,5 м, разра-
батываемая NASA Jet [8]. 

Силовой обод антенны представляет со-
бой пантографную систему с основанием в виде 
девяти стоек, раскрытие которой осуществляется 
при помощи пружин. В качестве опорного эле-
мента и основания рефлектора выступает теле-
скопическая мачта. Конфигурация платформы 
CubeSat для данной антенны должна быть не ме-
нее 2U. Занимаемый объем в сложенном положе-
нии составляет 1,5U. Масса конструкции – 0,4 кг. 
Главными преимуществами конструкции антенны 
являются низкая масса конструкции и высокая 
жесткость. Недостатком является низкая надеж-
ность, обусловленная большим количеством ме-
ханических элементов.

1. Описание конструкции 
разработанного рефлектора

Объектом исследования является конструк-
ция параболического трансформируемого реф-

лектора космического назначения [8; 9]. На рис. 9 
изображена антенна в рабочем положении на кос-
мическом аппарате CubeSat. Диаметр апертуры 
рефлектора составляет 1 м.

Отличительной особенностью этой антен-
ны является использование в качестве силовой 
конструкции трансформируемого обода с закре-
пленной на нем радиоотражающей мембраной. 
Обод представляет собой торовую оболочку, с 
толщиной стенки до 1 мм. В оболочке выполнены 
сквозные отверстия, позволяющие сгибать обод. 
Использование в конструкции рефлектора гибких 
шарнирных соединений позволяет обеспечить 
простоту и надежность механизма раскрытия, не-
обходимую жесткость и небольшую массу реф-
лектора. Оптимальный баланс между жесткост-
ными и массовыми характеристиками является 
результатом геометрического и модального анали-
за конструкции. На рис. 10 показан рефлектор с 
основными элементами. На рис. 11 показана схема 
закрепления радиоотражающей мембраны на обо-
де, а также гибкие шарниры.

 
 

 
Рис. 8. Компактная разворачивающаяся антенна

 
Рис. 9. Параболический трансформируемый 

рефлектор в рабочем положении

Рис. 10. Конструкция рефлектора: 
1 – прямофокусная или офсетная радиоотражающая 

мембрана; 2 – гибкие шарниры в виде сквозных 
отверстий; 3 – силовой трансформируемый 

торовый обод
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В зависимости от располагаемого объема 
для укладки рефлектора на период транспорти-
ровки и выведения на орбиту трансформируемый 
обод может быть представлен в нескольких ис-
полнениях, отличающихся количеством гибких 
шарниров. На рис. 12 показаны различные испол-
нения обода и размеры виртуального цилиндра, в 
котором размещается рефлектор. Свободное про-
странство внутри обода обусловлено необходимо-
стью размещения мембраны. 

В табл. 1 представлена информация о гео-
метрических параметрах различных исполнений 

обода рефлектора в сложенном положении для вир-
туальных цилиндров с диаметром 250 и 200 мм. 
В таблице h – высота виртуального цилиндра, d – 
диаметр. Угол между смежными сегментами сло-
женного обода обозначен как α (рис. 13).

Таблица 1
Геометрические параметры различных  

исполнений обода

h, мм d, мм Объем в 
единицах U

Количество 
шарниров α

200
200 6 16 22,6°
250 10 16 25,9°

300
200 9,5 10 26,48°
250 15 10 30,56°

400
200 12,5 6 34,8°
250 20 6 38,6°

Параболический трансформируемый реф-
лектор приводится в рабочее положение запасен-
ной энергией деформации силового обода, то есть 
является самораскрывающимся. Обеспечение 
удержания формы отражающей поверхности по-
сле раскрытия рефлектора в рабочее положение 
осуществляется за счет жесткости силового обо-
да и отсутствия остаточных деформаций в интер-
фейсных местах радиоотражающей мембраны и 
обода.

 
Рис. 11. Конструкция рефлектора, вид с 

обратной стороны: 1 – прямофокусная или 
офсетная радиоотражающая мембрана; 
2 – гибкие шарниры в виде сквозных 

отверстий; 3 – силовой трансформируемый 
торовый обод

 

Рис. 12. Варианты исполнения обода для различных объемов компоновки
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2. Модальный анализ 
конструкции рефлектора

Модальный анализ позволяет оценить жест-
кость конструкции. Собственные частоты и фор-
мы характеризуют фундаментальные упруго-мас-
совые свойства модели конструкции. Модальный 
анализ конструкции рефлектора космического 
аппарата, включающего в себя силовой торовый 
обод и мембранную радиоотражающую поверх-
ность, основан на проведении конечно-элемент-
ного анализа конструкции [11]. В выполняемых 
далее расчетах основными параметрами, влия-
ющими на собственную частоту колебаний кон-
струкции рефлектора, будут толщина мембраны 
и торовой оболочки полого обода t, а также диа-
метр внешней окружности поперечного сечения 
обода d. Изменяемые параметры представлены на 
рис. 14.

 

Рис. 13. Угловой размер между соседними секциями

 

Рис. 14. Изменяемые параметры рефлектора

Масса рефлектора определяется при по-
строении конечно-элементной модели. В табл. 2 
представлены характеристики материалов рассма-
триваемых основных частей рефлектора (мембра-
ны и обода).

Таблица 2
Характеристики материалов основных частей 

рефлектора

Параметр Материал обода 
(углепластик)

Материал 
мембраны 

Модуль упругости 
E, Па 1,18·1011 6,8·106

Плотность ρ, 
кг/м3 1700 1150

Модуль сдвига G, 
Па 4,5385·1010 4,5385·1010

Оценка масс вариантов конструктивного ис-
полнения рефлектора при различных значениях t и 
d представлена в табл. 3.

Таблица 3
Масса рефлектора при различных значениях t и d

d, мм t, мм Масса рефлектора, кг

10
0,1 0,16
1 1,58
3 4,75

15
0,1 0,17
1 1,67
3 5

20
0,1 0,17
1 1,75
3 5,26

Конечно-элементная модель рефлектора с 
заданными размерами показана на рис. 15.

На рис. 16–18 представлены основные фор-
мы свободных колебаний рефлектора с подобран-

 

Рис. 15. Конечно-элементная модель 
параболического рефлектора с заданными 

граничными условиями
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ными оптимальными параметрами: диаметр попе-
речного сечения обода составляет 10 мм, толщина 
обода и мембраны составляет 1 мм.

В результате проведенного параметрическо-
го анализа в табл. 4 представлены основные часто-
ты собственных колебаний для каждого из девяти 
случаев.

Таблица 4
Геометрические параметры различных  

исполнений обода

d, мм t, мм Частота колебаний, Гц

10
0,1 3,25; 7,6; 19,9
1 4,2; 8,8; 24,3
3 5,7; 10,6; 31

15
0,1 5,1; 11,4; 29,7
1 6,5; 14,4; 38,7
3 8; 15,8; 44,7

20
0,1 6,5; 13,3; 35,8
1 9; 19,7; 49,4
3 10,5; 30; 52,3

3. Изготовление макета 
сверхлегкого 
трансформируемого рефлектора

Формообразующая структура мембраны 
рефлектора изготавливается из лент на основе во-
локна IMS65 24K и силикона RT601. Подобное 
технологическое решение позволяет легко скла-
дывать мембрану и возвращать ее в рабочее по-
ложение без остаточных деформаций [12]. В про-
цессе изготовления рефлектора на литую заготов-
ку натягивается сотканная углепластиковая ткань, 
предварительно смазанная антиадгезивом. Затем 
она пропитывается эпоксидной смолой и фик-
сируется до полной полимеризации. На рис. 19 
представлены готовые углепластиковые ленты. На 
рис. 20 показана литая заготовка для формования 
мембраны рефлектора. На рис. 21 представлена 
готовая мембрана из углепластиковых лент, закре-
пленная на заготовке.

 
Рис. 16. Первая форма свободных колебаний, 

частота 4,2 Гц

 
Рис. 17. Вторая форма свободных колебаний, 

частота 8,8 Гц

 
Рис. 18. Третья форма свободных колебаний, 

частота 24,3 Гц
 

Рис. 19. Углепластиковые ленты
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Основным элементом обода рефлектора 
является однослойная углепластиковая труба с 
гибкими шарнирными узлами, выполненными 
в виде сквозных отверстий. В качестве материа-
ла трубы используется углеродная ткань УТ-3K-
Сатин4Н-185-30 ТУ 23.99.14-032-75969440-2017, 
связующее ЭНФБ ТУ 1-596-36-2005. Такая кон-
струкция обеспечивает низкую массу рефлектора 
и достаточную жесткость конструкции. Трубчатые 
элементы изготавливаются намоткой предвари-
тельно пропитанного углеродного ровинга на под-
готовленную форму. Затем связующее полимери-
зуется в нагревательной печи. Трубчатый элемент 
представлен на рис. 22.

В качестве составных частей, скрепляю-
щих между собой элементы обода, используются 
углепластиковые кронштейны. К этим кронштей-
нам присоединяется радиоотражающая мембрана. 
Кронштейны представлены на рис. 23.

Кронштейны изготавливаются выкладкой, 
пропитанной связующим углепластиковой ткани 

в отфрезерованные металлические формы. Формы 
представлены на рис. 24.

На рис. 25 представлен готовый рефлектор 
в рабочем положении. На рис. 26 показан готовый 
рефлектор в транспортировочном положении, по-
мещенный в цилиндр диаметром 250 мм и высо-
той 200 мм.

Рис. 20. Литая заготовка для формования 
мембраны рефлектора

Рис. 21. Готовая мембрана из углепластиковых лент, 
закрепленная на заготовке

 

Рис. 22. Трубчатый элемент обода

 

Рис. 23. Кронштейны обода

 
 
 

 

Рис. 24. Формы для выкладки ткани 
под кронштейны

 

Рис. 25. Рефлектор в рабочем положении
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Заключение

В статье предложена новая конструкция 
трансформируемого параболического рефлектора 
для космического аппарата на платформе CubeSat. 
Основным силовым элементом является тонко-
стенная торовая оболочка с механизмом раскрытия 
рефлектора в виде гибких шарниров, выполнен-
ных в форме сквозных отверстий. Проведен па-
раметрический геометрический анализ для опре-
деления конфигурации рефлектора в сложенном 
положении. Проведен модальный анализ для под-
тверждения обеспечения необходимой жесткости. 
По результатам анализов были выбраны проект-
ные характеристики конструкции, которые удов-
летворяют условию минимума массы рефлектора. 
Разработан технологический процесс изготовления 
рефлектора, с помощью которого изготовлен макет 
конструкции. Выполнены испытания рефлектора, 

 

Рис. 26. Рефлектор в транспортировочном положении

заключающиеся в трансформации конструкции из 
рабочего положения в транспортировочное и об-
ратно. Изготовленный макет продемонстрировал 
возможность создания летных образцов рефлек-
торов, трансформируемым элементом которых 
является тонкостенная торовая углепластиковая 
оболочка с гибкими шарнирами. Концепция разра-
ботанного параболического рефлектора защищена 
патентами на полезную модель [9; 10].
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PARABOLIC TRANSFORMABLE REFLECTOR 
 FOR CUBESAT PLATFORM
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CubeSat platform is used for creating small spacecrafts. Antennas for transmission of signals 
between the spacecraft and subscribers are inalienable parts of it. Different antenna configu-
rations may be installed on a spacecraft depending on functions of their payload. Spacecrafts 
based on the CubeSat platform are equipped with transformable antennas with a drop-down 
reflector. There are several requirement to the construction of the reflector designed for oper-
ating via the CubSat platform: small volume in folded state; maximal aperture of a parabolic 
reflective surface in working position; ensuring the required accuracy characteristics of the 
reflective surface; simplicity of the opening mechanism and low weight. Usage of flexible swivel 
joints in the design of the antenna allows to create a simple and reliable opening mechanism 
and to provide the necessary rigidity of the structure and a small mass of the reflector. The 
paper proposes a new design of a transformable parabolic reflector for a spacecraft on the 
CubeSat platform. The main power element is a thin-walled torus shell with a reflector opening 
mechanism in the form of flexible hinges. A geometric analysis was carried out to determine the 
configuration of the reflector in the folded position. Modal analysis was completed to confirm 
that the required stiffness was achieved. Based on the analysis results, the design characteristics 
of the structure were selected that satisfy the condition of the minimum mass of the reflector. A 
technological process for manufacturing a reflector was developed, with the help of which the 
model of the structure was made. Reflector tests which were the transformation of the structure 
from the working position to the transport position and vice versa were carried out. The pro-

duced layout demonstrated the possibility of creating flight reflectors, the transform. 

Keywords: transformable antenna, flexible joint, ultralight spacecraft, structural analysis,  
torus rim.
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МЕТОД ГРАФОАНАЛИТИЧЕСКОГО ОПРЕДЕЛЕНИЯ 
ГРАНИЦ ПРОСТРАНСТВЕННО-ВРЕМЕННЫХ 

ОБЛАСТЕЙ ДОСТИЖИМОСТИ КОСМИЧЕСКОГО 
АППАРАТА СЕРВИСНОГО ОБСЛУЖИВАНИЯ 
ТЕХНОГЕННЫХ КОСМИЧЕСКИХ ОБЪЕКТОВ  

НА ГЕОСТАЦИОНАРНОЙ ОРБИТЕ

А. Н. Глуздов, П. В. Горбулин, Е. В. Котяшов, О. Л. Куваев 

Военно-космическая академия им. А. Ф. Можайского,
г. Санкт-Петербург, Российская Федерация

В настоящее время на различных этапах создания и отработки находится несколько 
проектов сервисных космических аппаратов, одной из задач которых является прове-
дение обслуживания орбитальных объектов в максимально сжатые сроки. При плани-
ровании обслуживания требуется выполнять большой объем вычислений, связанный с 
выбором рациональной схемы перелета. Для уменьшения объема вычислений необходим 
подход, обеспечивающий поиск множества реализуемых траекторий перелета. Одним 
из таких подходов является метод определения границ пространственно-временных 
областей достижимости, позволяющий оценить априорные возможности сервисного 
космического аппарата по обслуживанию орбитальных объектов, расположенных на 
круговых орбитах. Для построения пространственно-временных областей достижимо-
сти применяется математический аппарат теории годографов, позволяющий последо-
вательно, на основе аналитического решения оптимизационной задачи двухимпульсно-
го перелета, определить минимальную и максимальную продолжительности движения 
космического аппарата, под которыми понимается время, необходимое для перелета от 
точки начала маневрирования до точки встречи с обслуживаемым орбитальным объ-
ектом, при условии приложения одного импульса скорости. Графическое сопоставление 
траекторий движения обслуживаемых орбитальных объектов и пространственно-вре-
менных областей достижимости сервисного космического аппарата позволяет опреде-
лить потенциальную возможность проведения обслуживания, а также интервалы вре-
мени и фазовых углов, на которых такое обслуживание возможно. Предлагаемый метод 
может быть использован для поиска решения, обеспечивающего начальное приближе-
ние для последующего точного расчета траектории движения численными методами,  

а также построения программы управления космическим аппаратом.

Ключевые слова: космический аппарат, геостационарная орбита, пространственно-
временные области достижимости космического аппарата, теория годографов, опти-

мизационная задача двухимпульсного перелета.

Введение

В настоящее время рядом отечественных и 
зарубежных предприятий активно прорабатыва-
ется вопрос создания орбитальной системы (ОС) 
сервисных космических аппаратов (СКА), которые 
смогут обслуживать другие космические аппара-
ты (техногенные космические объекты – ТКО), в 
том числе осуществлять визуальную оценку их 

	 	kuvaevoleg84@mail.ru

 © Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

состояния, производить довыведение на орбиту в 
случае аварии разгонных блоков и уводить с орби-
ты космический мусор [1–4].

Создание ОС СКА особенно актуально для 
геостационарной орбиты (ГСО) в силу следую-
щих обстоятельств:

• после завершения срока активного функ-
ционирования геостационарные космические ап-
параты (КА) переводятся на орбиту захоронения, 
где они образуют космический мусор. С течени-
ем времени вследствие воздействия возмущаю-
щих сил различного характера, а также взаимных 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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столкновений, их орбита начинает пересекать 
геостационарную, что может представлять опре-
деленную угрозу для действующих КА на ГСО. 
Следовательно, осуществляя коррекцию орбиты 
неуправляемых ТКО, возможно снизить риски для 
действующих геостационарных КА;

• стоимость создания и выведения нового 
КА на ГСО значительно выше, чем КА, предна-
значенного для низких и средних орбит. В боль-
шинстве случаев целесообразнее восстановить 
ресурс работы геостационарного КА за счет об-
служивания и дозаправки, чем создавать и выво-
дить на орбиту новый.

Таким образом, обслуживание и восстанов-
ление ресурса геостационарных КА способны 
значительно сократить расходы, а также замед-
лить образование космического мусора на около 
геостационарных орбитах.

В октябре 2019 года с космодрома Байконур 
был запущен КА MEV-1 (Mission Extension 
Vehicle-1), принадлежащий американской компа-
нии Northrop Grumman. Согласно проекту, аппа-
раты MEV можно будет использовать не только 
для продления миссии космических аппаратов, 
но также для их последовательного перемеще-
ния вдоль орбиты. После стыковки с геостацио-
нарным КА, а он способен состыковаться с 80 % 
таких аппаратов, он станет выполнять роль бук-
сира, удерживая в заданной позиции спутник 
на ГСО за счет своих двигателей и выполняя 
за него все необходимые маневры. Так 25 фев-
раля 2020 года MEV-1 состыковался со старым 
телекоммуникационным спутником Intelsat 901, 
который работал на орбите с 2001 года и в 
2016 году был выведен на орбиту захоронения. 
Связка MEV-1 и Intelsat 901 поднялась на гео-
стационарную орбиту и проработает там пять 
лет, после чего MEV-1 вновь переместит Intelsat 
901 на орбиту захоронения и продолжит свою 
миссию с другим космическим аппаратом [5; 6]. 
Известно, что Intelsat уже подписала контракт на 
вторую подобную миссию, которая должна на-
чаться после 2020 года.

Одной из задач, стоящих перед КА сервис-
ного обслуживания, является проведение обслу-
живания орбитальных объектов в максимально 
сжатые сроки [7]. При планировании обслужива-
ния требуется выполнять большой объем вычис-
лений, связанный с выбором рациональной схемы 
перелета, учитывающей ограничения на запас ха-
рактеристической скорости и время, отводимых на 
совершение маневра перелета. Для уменьшения 
объема вычислений необходим подход, обеспечи-
вающий поиск множества реализуемых траекто-
рий перелета. Одним из таких подходов является 
методика определения границ пространственно-
временных областей достижимости, позволяющая 
оценить априорные возможности СКА по обслу-

живанию орбитальных объектов, расположенных 
на круговых орбитах.

В общем случае под пространственно-вре-
менной областью достижимости КА понимается 
множество точек в плоскости движения, в которые 
КА может попасть в какой-нибудь момент време-
ни с использованием одного импульса скорости, 
величина которого ограничена доступным запа-
сом характеристической скорости [8]

В научно-технической литературе доста-
точно широко представлены подходы к построе-
нию областей достижимости КА [8; 9; 15; 17; 18]. 
Однако все они рассматривают области достижи-
мости в плоскости движения КА и не позволяют 
оценить время, необходимое на совершение пере-
лета. Очевидно, что для управляемого СКА, об-
ладающего ограниченными запасами энергетиче-
ских ресурсов, актуальной является задача оцени-
вания возможностей по сближению с требуемыми 
ТКО с привязкой ко времени совершения данного 
перелета.

1. Постановка задачи 
определения пространственно-
временных областей 
достижимости космического 
аппарата

В работе [10] показано, что построение 
пространственно-временных областей достижи-
мости требует нахождения минимального и мак-
симального времени перелета из точки в точку 
(оптимизационная задача перелета КА с орбиты 
на орбиту в центральном поле при фиксирован-
ных точках приложения импульсов) при задан-
ном расходе характеристической скорости, ши-
рокими возможностями по определению которых 
обладает теория годографов [9–13]. Наглядность 
и компактность графического изображения ос-
новных закономерностей механики космического 
полета, гибкость и простота решения разнообраз-
ных задач – позволяют эффективно использовать 
годографические методы построения и анализа 
возможностей осуществления перелета КА в ал-
горитмах ЭВМ на различных этапах проектиро-
вания космических средств. Данный подход пред-
ставляется наиболее обоснованным.

Предлагаемый метод графоаналитического 
определения границ пространственно-временных 
областей достижимости СКА для обслуживания 
орбитальных объектов (ОО) включает в себя сле-
дующие этапы:

1. Определение величины минимальной 
скорости, обеспечивающей перелет КА из точки 
P в точку Q.

2. Определение величины векторов скоро-
сти, обеспечивающих перелет КА из точки P в 
точку Q за минимальное и максимальное время.
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3. Определение минимального и макси-
мального времени перелета из точки P в точку Q 
при заданном расходе характеристической скоро-
сти ΔVхар. 

4. Построение пространственно-временных 
областей достижимости СКА.

5. Определение интервалов времени и фа-
зовых углов, на которых возможно обслуживание 
ТКО.

2. Описание этапов метода 
графоаналитического 
определения границ 
пространственно-временных 
областей достижимости 
космического аппарата

Этап 1. Определение величины минималь-
ной скорости, обеспечивающей перелет из точки 
P в точку Q.

В работе [9] показано, что минимальная 
величина большой полуоси переходной орбиты 
am, при которой еще возможен переход из точки 
P в точку Q, может быть определена из анализа 
треугольника FPQ (рис. 1) и выражена соотноше-
нием:

(1)

где s – полупериметр треугольника FPQ; rp – ра-
диус-вектор точки P; rQ – радиус-вектор точки Q; 
c – расстояние между точками P и Q.

Далее, подставляя (1) в уравнение интегра-
ла энергии [9], находим значение минимальной 
скорости:

(2)

где μ – гравитационный параметр Земли.
Данная скорость характеризует минималь-

ную кинетическую энергию КА, которой он дол-
жен обладать для того, чтобы перелететь из точки 
P в точку Q. В случае если КА начнет двигаться из 
точки P с меньшей начальной скоростью, то при 
любом направлении движения он не достигнет 
точки Q.

Этап 2. Определение величины векторов 
скорости, обеспечивающих перелет КА из точки 
P в точку Q за минимальное и максимальное время.

В рамках решения задачи оценивания воз-
можности сближения СКА с ТКО на ГСО рас-
сматривается двухимпульсный перелет. При этом 
вследствие того, что разница высот орбиты СКА 
и ТКО пренебрежимо мала по сравнению с вели-
чиной высот этих орбит, предполагается, что от-
ношение величин импульсов маневра перехода с 
орбиты СКА на промежуточную орбиту и пере-
хода с промежуточной на орбиту ТКО равно еди-
нице. Следовательно,

где ΔVисх – запас характеристической скорости, от-
водимый на совершение сближения.

Из [9; 12] известно, что геометрическое ме-
сто концов вектора начальной скорости, обеспечи-
вающей перелет из точки P в точку Q, представляет 
собой гиперболу (рис. 2). Ее асимптоты совпадают 
с прямыми, являющимися продолжениями ради-
ус-вектора rp = FP и прямой PQ соответственно.

  ,
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Рис. 1. Нахождение эллиптической траектории минимальной энергии 
(F – положение действительного притягивающего центра;             – положения 

мнимого притягивающего центра; Δϑ – угловая дальность между точками P и Q)
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В то же время, геометрическое место точек 
вектора скорости, которую потенциально может 
иметь КА при приложении одного импульса ско-
рости, равного по величине ΔVхар, представляет 
собой окружность с центром в точке окончания 
вектора скорости КА V1, проведенном из точки 
приложения импульса (точка P), и радиусом, рав-
ным по величине ΔVхар.

Результаты анализа взаимного положения 
гиперболы и окружности характеризуют воз-
можность совершения перелета КА из точки P 
в точку Q: отсутствие точек пересечения озна-
чает невозможность перелета, наличие одной 
точки пересечения указывает на единственно 

возможную траекторию перелета, наличие двух 
точек – на бесконечное множество траекторий 
перелета (рис. 3).

Для продолжительности перелета КА tпер 
из точки P в точку Q справедлива следующая 
зависимость: с возрастанием величины угла на-
клона скорости КА к местной горизонтальной 
плоскости происходит увеличение продолжи-
тельности перелета, с убыванием – уменьше-
ние. При этом точкам пересечения гиперболы 
и окружности соответствуют векторы скорости, 
обеспечивающие перелет КА за минимальное и 
максимальное время.

Рис. 2. Геометрическое место концов вектора начальной скорости, обеспечивающей 
перелет из точки P в точку Q (выделенная полужирным начертанием линия)

Рис. 3. Векторы скорости, обеспечивающей перелет КА из точки P в точку Q за 
минимальное и максимальное время (Vmin – минимальная скорость, обеспечивающая 

перелет из P в Q, V1u, V1w – проекции вектора скорости КА на оси U и W соответственно)
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В аналитическом виде задача определения 
точек пересечения гиперболы и окружности при-
нимает вид системы уравнений:

(3)

где u, w – абсцисса и ордината точек пересечения 
годографа скорости и окружности в системе ко-
ординат UOW, а V1u, V1w – абсцисса и ордината 
точки окончания вектора скорости КА V1.

В результате преобразования (3) получа-
ется уравнение четвертой степени относитель-
но одного из параметров u или w, решая которое 
одним из существующих методов [14], возможно 
определить координаты концов векторов скоро-
сти          и  

Этап 3. Определение минимального и мак-
симального времени перелета из точки P в точ-
ку Q при заданном расходе характеристической 
скорости ΔVхар.

Зная величину векторов скорости          и         , 
возможно определить параметры перелетной ор-
биты:

– большую полуось aпер:

(4)

где Vпер – скорость КА на орбите перелета (при 
решении для определения минимального и мак-
симального времени последовательно использу-
ют значения         и         );

– эксцентриситет eпер:

(5)

– фокальный параметр pпер, определяемый 
решением системы уравнений:

(6)

Решением (6) являются два корня квадрат-
ного уравнения [8]:

(7)

где с – расстояние между точками P и Q; s – полу-
периметр треугольника FPQ, 

– истинную аномалию КА ϑp в точке P:

(8)

– истинную аномалию КА ϑQ в точке Q:

– эксцентрические аномалии КА E в точках 
P и Q:

(9)

Максимальное и минимальное время пере-
лета tпер определяют из уравнения Кеплера:

(10)

Этап 4. Построение пространственно-вре-
менных областей достижимости сервисного кос-
мического аппарата.

Графики зависимости времени максималь-
ного и минимального времени перелета между 
точками P и Q (rp = rQ) от угла Δϑ(Δϑ∈(0, 2π)) име-
ют вид, представленный на рис. 4. Совокупность 
указанных зависимостей позволяет получить про-
странственно-временные области достижимости 
КА, характеризующие его возможности по пере-
лету в заданную точку пространства.

На рис. 5 представлены пространственно-
временные области достижимости, полученные 
для различных значений запаса ΔVхар, отводимой 
на совершение маневра перелета (внешним со-
ответствует больший запас, внутренним – мень-
ший).

Движение ТКО по круговой орбите в про-
стейшем случае можно охарактеризовать зависимо-
стью времени от фазового угла, представленной в 
виде уравнения прямой с угловым коэффициентом 
k = C/T, где С – длина круговой орбиты, Т – период 
обращения ТКО, и проходящей через точку (λТКО, 0), 
где λТКО – долгота подспутниковой точки ТКО.

Этап 5. Определение интервалов времени и 
фазовых углов, при которых возможно обслужи-
вание ТКО.

При размещении СКА в точке начала коор-
динат плоскости ΘoT, а ТКО на соответствующих 
им угловых дальностях, пространственно-времен-
ные области достижимости КА приобретают вид, 
представленный на рис. 6 (пунктирными линиями 
показаны траектории движения ТКО).
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Рис. 4. График зависимости максимального (а) и минимального (б) времени 
перелета от угловой дальности

Рис. 5. Пространственно-временные области достижимости КА

Точки пересечения пунктирных линий с гра-
ницами пространственно-временной области до-
стижимости КА характеризуют участки, на которых 
возможно обслуживание ТКО, а их проекции на оси 
абсцисс и ординат позволяют определить интерва-
лы времени и фазовых углов, при которых возможно 
обслуживание ТКО (верхняя и левая части рис. 6).

Появление участков, где обслуживание не-
возможно, а также их величина связаны исклю-
чительно с запасом характеристической скорости 
СКА и временем, отводимым на совершение ма-
невра перелета. Так, при увеличении запаса ха-
рактеристической скорости (при фиксированном 
времени перелета) будет происходить расшире-
ние областей достижимости и соответствующее 
уменьшение участков, где обслуживание невоз-
можно (пример на рис. 5).

В нижней части рис. 6 показана проекция 
области достижимости КА, которая позволяет 

оценить зону достижимости КА, характеризуе-
мую фазовым углом ΔΘСКА. 

В случае необходимости оценивания воз-
можностей СКА по обслуживанию ТКА на неком-
планарных орбитах (iСКА ∉ iТКО) построение про-
странственно-временных областей происходит с 
учетом затрат характеристической скорости, необ-
ходимых на поворот плоскости орбиты (рис. 7, где 
осям X, Y и Z, обозначенными синим цветом, соот-
ветствуют долгота подспутниковой точки встречи 
СКА и ОО φ, наклонение орбиты ТКА i и время t, 
необходимое для совершения перелета из точки P 
в точку Q).

При этом расчет пространственно-вре-
менных областей достижимости КА происходит 
в той же последовательности, за исключением 
того, что:

1. Определение координат векторов скорости                                                                                                                                         
     ,        и соответствующих им величин (этап 2 min
перV  max

пер V  

  

 

а б
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выражение (3)), происходит в результате решения 
следующей системы уравнений:

(11)

где V1 – исходная скорость СКА на круговой орби-
те; i – угол поворота плоскости орбиты.

2. Этапы 2 и 3 выполняются итерационно до 
тех пор, пока соблюдается условие:
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(12)

3. Движение ТКО в данном случае характе-
ризуется уравнением прямой в канонической фор-
ме:

(13)

где x0, y0, z0 – координаты положения ТКО в про-
странстве XYZ при размещении СКА в точ-
ке (0, 0, 0).

Рис. 6. Возможности СКА по обслуживанию ТКО

Рис. 7. Пространственно-временная область достижимости КА 
для случая перелета на некомпланарные орбиты
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2. Пример реализации метода

В качестве примера рассмотрена ситуация, 
когда требуется оценить возможности геостацио-
нарного сервисного КА по осуществлению сбли-
жения с орбитальными объектами, расположен-
ными на круговой орбите выше геостационарной 
на 200 км. В качестве исходных данных принима-
лись следующие значения:

• долгота подспутниковой точки СКА 
№1 – 77,1221° з.д., СКА № 2 – 178,535° з.д.;

• запас характеристической скорости СКА, 
отводимый на совершение маневра сближе-
ния – не более 600 м/с;

• время, отводимое на маневр сближе-
ния – не более 24 часов;

• долгота подспутниковых точек обслужива-
емых орбитальных объектов: ОО1 – 103,224° з.д., 
ОО2 – 66,7741° з.д., ОО3 – 113,226° в.д., 
ОО4 – 145,226° з.д., ОО5 – 6,77405° з.д.

Результаты расчета приведены в табл., 
где λСКА – долгота подспутниковой точки СКА, 
λОО – долгота подспутниковой точки ОО, tmin – ми-
нимальное время обслуживания, tmax – макси-
мальное время обслуживания, λmin– минимальная 
долгота подспутниковой точки обслуживания, 
λmax – максимальная долгота подспутниковой точ-
ки обслуживания.

Таблица
Оценка возможности осуществления сближения СКА 

с требующими облуживания ОО

№ СКА λСКА, град № ОО λОО, град Возможность 
обслуживания tmin, с λmin, град tmax, с λmax, град 

1 –77,1221

1 –103,224 возможна 43325,4 103,878 86400,0 256,776
2 –66,7741 возможна 26093,8 21,8779 86400,0 293,2259
3 113,226 не возм. – – – –
4 145,226 не возм. – – – –
5 –6,77405 возможна 82177 195,878 86400 360

2 –178,535

1 –103,224 возможна 84815,5 100,465 86400 256,776
2 –66,7741 не возм. – – – –
3 113,226 возможна 59349,2 69,4654 86400 113,226
4 145,226 возможна 49777,3 29,4654 86400 145,226
5 –6,77405 не возм. – – – –

Приведенные в табл. значения характеризу-
ют возможности СКА по осуществлению обслу-
живания ОО при заданном запасе характеристиче-
ской скорости за время, не превышающее 24 часа. 
В случае увеличения продолжительности времени, 
отводимом на сближение, расчет областей дости-
жимости производится для запаса характеристиче-
ской скорости           , равному отношению исходного 
запаса ΔVхар к времени, отводимому на совершение 
маневра, переведенному в сутки и округленному 
до ближайшего наибольшего целого числа. Расчет 
результирующих границ пространственно-времен-
ной области достижимости осуществляется после-
довательным расчетом областей достижимости 
для значения        и построенных из точек, соот-
ветствующих максимальному отклонению линий, 
характеризующих зависимость минимального и 
максимального времени перелета (рис. 4).

Заключение

В общем случае оценивание возможностей 
СКА по обслуживанию ТКО начинается с расче-

та возможных траекторий сближения и сводится 
к интегрированию системы дифференциальных 
уравнений, описывающей движение искусствен-
ного спутника Земли. Точный расчет выполня-
ется с применением ЭВМ и требует достаточно 
громоздких вычислений. В условиях дефицита 
времени и необходимости пересчета большого 
количества траекторий численные методы, вви-
ду своей трудоемкости и громоздкости, непри-
емлемы.

Предлагаемый метод позволяет на осно-
ве классической кеплеровской модели движения 
КА при заданном запасе характеристической 
скорости и времени, отводимом на маневр пере-
лета, произвести оценивание возможностей КА 
по сближению с требующим обслуживания ор-
битальным объектом. Программная реализация 
может использоваться при баллистическом про-
ектировании спутниковых систем обслуживания 
КА, а также в качестве основы программно-алго-
ритмического обеспечения автоматизированного 
комплекса управления полета КА сервисного об-
служивания.

*
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*
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METHOD OF GRAPHOANALYTICAL FINDING BORDERS  
SPACE-TIME AREAS OF REACHABILITY SERVICE SPACECRAFT 

MAN-MADE SPACE OBJECTS IN GEOSTATIONARY ORBIT

A. N. Gluzdov, P. V. Gorbulin, E. V. Kotyashov, O. L. Kuvaev
Mozhaisky Military Space Academy, Saint-Petersburg, Russian Federation 

At the present time at various stages of creation and development there are several projects 
of service spacecraft. One of the tasks of which is to service orbital objects as soon as possible. 
During the planning maintenance is needed to perform a large amount of calculations as-
sociated with the choice of a rational flight scheme. To reduce the amount of computation, an 
approach is needed that provides a search for the set of realized flight paths. One of such ap-
proaches is the method for determining the boundaries of the spatiotemporal reachability re-
gions, which allows one to evaluate the a priori capabilities of service spacecraft for servicing 
orbital objects located in circular orbits. To construct spatiotemporal reachable regions, the 
mathematical apparatus of the hodograph theory is used, which allows, sequentially, based on 
the analytical solution of the optimization problem of a two-pulse flight, to determine the mini-
mum and maximum duration of the spacecraft’s movement, which is understood as the time 
required for the flight from the point of maneuvering to the meeting point with the serviced an 
orbital object under the condition of the application of one velocity impulse. A graphical com-
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parison of the trajectories of the serviced orbital objects and spatiotemporal reachable areas 
of the service spacecraft makes it possible to determine the potential for service, as well as the 
time intervals and phase angles at which such service is possible. The proposed methodological 
apparatus can be used to find a solution providing an initial approximation for the subsequent 
accurate calculation of the trajectory of motion by numerical methods, as constructing a con-

trol program for the spacecraft. 

Keywords: spacecraft, geostationary orbit, space-time reachability regions of the spacecraft, 
hodograph theory, optimization problem of a two-pulse flight.
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СОЗДАНИЕ ГЕТЕРОГЕННОЙ ИМИТАЦИОННОЙ 
МОДЕЛИ КОМАНДНО-ИЗМЕРИТЕЛЬНОЙ СИСТЕМЫ 

КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА

О. С. Исаева, Л. Ф. Ноженкова, А. В. Мишуров,  
А. Н. Камышников, В. В. Евстратько, А. В. Черниговский

Институт вычислительного моделирования СО РАН, ФИЦ КНЦ СО РАН,
г. Красноярск, Российская Федерация

В статье представлены программные инструменты, предназначенные для построе-
ния гетерогенных моделей путем программной интеграции логических моделей, мето-
ды работы которых заданы в базах знаний и инженерных моделей, созданных в среде 
технического моделирования. Для построения логических моделей используется раз-
работанное авторами программное обеспечение «Программно-математическая мо-
дель бортовой аппаратуры командно-измерительной системы». Инженерные модели 
строятся в среде графического программирования LabVIEW. Описаны функции раз-
работанного программного обеспечения для создания графических схем моделей, раз-
работки структур данных и пакетов телеметрической информации, формирования 
базы команд и задания методов работы элементов модели в правилах баз знаний. По-
строен пример гетерогенной модели, имитирующей логику функционирования борто-
вой аппаратуры командно-измерительной системы космического аппарата, который 
включает библиотеку виртуальных приборов для моделирования приемо-передающе-
го тракта и базу знаний с правилами взаимодействия бортовых систем при приеме, 
передаче, отработке и квитировании команд. Приведенный пример демонстрирует 
точки интеграции логических имитаторов и виртуальных приборов. Модель позволя-
ет выполнять оценку параметров приемо-передающего тракта и влияния дестабили-
зирующих факторов на обеспечение качества линии связи, имитировать формирова-
ние и преобразование сигнала, поступающего от источника информации – наземного 
сегмента – в бортовую аппаратуру, и при обеспечении необходимого уровня сигнала 
моделировать логическое взаимодействие систем. Каждый элемент модели может 
быть изменен и переработан специалистом предметной области в зависимости от 

специфики решаемых задач.
 

Ключевые слова: бортовая аппаратура, командно-измерительная система, космиче-
ский аппарат, имитационное моделирование, виртуальный прибор, база знаний.

Введение

В сфере космического приборостроения раз-
рабатываются и успешно внедряются технологии, 
обеспечивающие имитационное моделирование 
сложных технических комплексов и систем для 
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интеллектуальной поддержки конструирования бор-
товых систем космического аппарата на основе ге-
терогенных имитационных моделей».

поддержки жизненного цикла производства вы-
сокотехнологичного оборудования [1; 2]. Научные 
исследования включают два актуальных направ-
ления: построение или модификацию существу-
ющих имитационных моделей и создание сред 
имитационного моделирования, универсальных 
или адаптированных под заданную предметную 
область. Выбор среды моделирования определяет-
ся многими факторами [3]. Так универсальность и 
широта возможностей одних систем влечет слож-
ность их адаптации к конкретной предметной 
области, а специализированность других хоть и 
обеспечивает простоту освоения и применения, 
но ограничивает специалистов в круге решаемых 
задач. Достичь компромисса между универсаль-
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ностью и применимостью позволяют методы, обе-
спечивающие интеграцию различных реализаций 
моделей в рамках единой предметно-ориентиро-
ванной среды моделирования. Технологии инте-
грации моделей, их переносимости и совместно-
го использования получили широкое применение 
для задач проектирования и технического кон-
струирования. Интеграция моделей, разрабатыва-
емых распределенными группами специалистов, 
позволяет создавать комплексные гетерогенные 
системы, включающие знания о функциональных 
и технических характеристиках исследуемых объ-
ектов [4]. Применение моделей снижает проект-
ные риски, сокращает время, требуемое на фор-
мирование решений и согласование параметров 
разрабатываемых систем, а также способствует 
автоматизации подготовки и проведения испыта-
ний оборудования [5].

Целью данной работы является создание 
подхода и программных инструментов, позволя-
ющих интегрировать и совместно использовать 
имитационные модели, в основе которых лежат 
базы знаний, описывающие логику взаимодей-
ствия исследуемых устройств, и модели, постро-
енные в универсальной среде технического моде-
лирования и позволяющие имитировать протека-
ющие в них физические процессы.

Для демонстрации предложенного подхо-
да построена гетерогенная имитационная модель 
функционирования бортовой аппаратуры команд-
но-измерительной системы (КИС) космическо-
го аппарата, позволяющая формировать правила 
взаимодействия бортовых систем, описывать ло-
гику отработки и квитирования команд, имити-
ровать формирование и преобразование сигнала, 
поступающего от источника информации – на-
земной станции КИС – в бортовую аппаратуру 
КИС. Командно-измерительная система – радио-
техническое средство наземного автоматизиро-
ванного комплекса управления в совокупности 
с бортовой аппаратурой космического аппарата, 
предназначенное для измерения параметров дви-
жения космических аппаратов, приема и передачи 
различных видов информации, формирования и 
передачи на космические аппараты команд и про-
грамм управления, стандартных частот и сигна-
лов времени для синхронизации работы бортового 
комплекса управления [6]. 

В качестве предметно-ориентированной 
среды применяется программное обеспечение 
«Программно-математическая модель бортовой 
аппаратуры командно-измерительной системы» 
(ПММ БА КИС) [7], разработанное в Институте 
вычислительного моделирования СО РАН. 
Программное обеспечение в своем составе имеет 
развитые инструменты графического моделиро-
вания, формирования структур команд и телеме-
трической информации, построения баз знаний, 

проведения имитационных экспериментов, фор-
мирования сценариев подготовки и проведения 
испытаний оборудования посредством контроль-
но-проверочной аппаратуры [8] и др. Структуры 
данных и методы работы модели реализованы на 
основании технической документации, получен-
ной в рамках проекта по созданию высокотехно-
логичного производства современной бортовой 
аппаратуры командно-измерительной системы 
в стандартах, основанных на рекомендациях 
международного консультационного комитета по 
космическим системам данных (CCSDS), для ис-
пользования на негерметичных космических ап-
паратах [9] и стандартов ESA – PSS-04-107 [10] 
для телекоманд и PSS-04-106 [11] для телеметрии. 
Инженерные модели радиотехнических систем 
реализованы в среде графического программиро-
вания LabVIEW [12].

1. Программные инструменты 
логического моделирования

Программное обеспечение ПММ БА КИС 
представляет собой графическую среду для ана-
лиза информационного уровня функционирова-
ния бортовой аппаратуры (рис. 1). Разрабатывая 
программные инструменты, авторы постарались 
не только учесть специфику решаемых задач 
предметной области, но и обеспечить конструк-
тора бортовой аппаратуры удобными высокоуров-
невыми средствами визуального моделирования, 
не требующими дополнительного освоения или 
адаптации.

Построение модели заключается в визу-
альном размещении и настройке конфигурации 
элементов модели, представляющих аппаратную 
часть бортовых систем, задании коммутационных 
интерфейсов, связей и параметров моделируемого 
оборудования, участвующих в информационном 
взаимодействии, формировании команд и струк-

Рис. 1. Программное обеспечение ПММ БА КИС
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тур телеметрической информации. В состав про-
граммных инструментов входят редакторы паке-
тов данных (рис. 2) и правил базы знаний (рис. 3).

Редактор пакетов данных позволяет созда-
вать команды по образцу, загружать их из внешних 
файлов, формировать пакеты, используя значения 
по умолчанию и пр. Полученные в результате базы 
команд применяются для моделирования и прове-
дения испытаний.

Редактор правила базы знаний позволяет 
создавать методы работы имитационной модели 
в виде правил (condition-action rules [13]), кото-
рые представляют собой конструкции вида: «Если 
Условие то Действие». Условия описывают состо-
яния элементов модели, действия изменяют эти 
состояния. Применение правил для задания мето-
дов работы моделей позволяет обмениваться зна-
ниями между группами специалистов, имеющих 
большой опыт в различных аспектах решаемых 
задач [14].

В представленном примере имитационная 
модель описывает информационное взаимодей-
ствие командно-измерительной системы (на ло-
гическом уровне) с сопряженными устройствами 
и окружением. Созданы правила получения, кви-
тирования и выполнения команд командно-изме-
рительной системой (РККИС), команд бортово-

го управления бортового комплекса управления 
(РКБУ БКУ), правила формирования и передачи 
пакетов телеметрической информации бортовым 
цифровым вычислительным комплексом, а также 
правила получения и анализа телеметрии в ими-
таторе наземного сегмента [15]. Специалист пред-
метной области может задавать различные после-
довательности команд и изменять правила их кон-
троля, получая тем самым знания, необходимые 
для подготовки испытаний.

Для имитационного моделирования реали-
зован классический алгоритм логического вывода, 
дополненный возможностью выполнения правил 
по таймерам, позволяющим задавать периодиче-
ское выполнение действий (например, формиро-
вание телеметрии). На каждом шаге моделирова-
ния выбираются действия, определяемые набором 
правил, применимых к текущему состоянию мо-
дели. Выполнение действий изменяет состояние 
модели в зависимости от принятых пакетов дан-
ных, активизирует таймеры или вызывает процесс 
передачи пакетов через заданный в модели интер-
фейс. Проведение имитационных экспериментов 
позволяет наглядно представить методы функцио-
нирования бортовой аппаратуры. Функции служат 
основой для программных имитаторов, формиру-
ющих ответы от бортовой аппаратуры при авто-
номных испытаниях.

Для расширения функций программно-
го обеспечения предложено включить в состав 
программных инструментов модели, созданные 
в среде технического моделирования LabVIEW. 
Проблема в данном случае заключалась в разра-
ботке самих моделей и их интеграции с моделя-
ми, реализованными в собственном программном 
обеспечении и использующими для своей работы 
базы знаний. В данной статье авторы предполага-
ют, что специалист предметной области сможет 
самостоятельно создавать инженерные модели в 
популярной среде технического моделирования 
и представляют программный инструмент для 
включения таких моделей в предметно-ориен-
тированное программное обеспечение ПММ БА 
КИС, позволяющее моделировать логику взаимо-
действия бортовых систем. Далее данный подход 
продемонстрирован на примере моделирования 
приемо-передающего тракта. Разработка деталь-
ных моделей выполняется специалистом предмет-
ной обрасти и не является ключевой задачей пред-
ставленного исследования.

2. Примеры инженерных моделей 
приемо-передающего тракта 
командно-измерительной 
системы

Моделирование приемо-передающего трак-
та [16], включающего устройства и среду переда-

Рис. 2. Редактор пакетов данных

Рис. 3. Редактор правила базы знаний
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чи данных, выполнено в виде виртуальных прибо-
ров. Структура модели приведена на рис. 4.

Модель показывает работу основных узлов 
приемо-передающих устройств: смесителя, ге-
теродина, усилителя мощности, входного и вы-
ходного фильтров. Модель выполняет имитацию 
следующих процессов: генерацию сигнала; уси-
ление и ослабление сигнала; формирование сме-
си сигнал-шум; полосовую фильтрацию (фильтры 
Баттерворта, Бесселя, Чебышева с изменяемым 
порядком); внесение нелинейных искажений в 
сигнал (экспоненциальная, квадратурная рабо-
чая характеристика и жесткое ограничение сиг-
нала); отображение созвездия и спектра сигнала. 
Результатом моделирования являются параметры: 
BER (Bit Error Rate) – вероятность появления оши-
бок при прохождении сигнала и MER (Modulation 
Error Ratio) – величина отклонения полученной 

модуляции от переданной, которые применяются 
для оценки работоспособности различных конфи-
гураций приемника и передатчика. Модель учи-
тывает влияние собственных шумов, расстройки 
гетеродина, нелинейных искажений усилителя, 
полосы пропускания, характеристик атмосферы и 
проч. на обеспечение качества линии связи [17; 18].

Разработана библиотека виртуальных при-
боров и выполнена их интеграция с логическими 
моделями в программном обеспечении ПММ БА 
КИС, результатом которой является гетерогенная 
модель. Объединение моделей потребовало суще-
ственной доработки программного обеспечения 
ПММ БА КИС, поскольку реализация моделей 
выполнена в разных средах программирования, в 
их основе лежат разные принципы моделирования 
и существенно разные методы работы с данными, 
событиями, памятью и проч.

Рис. 4. Структура модели приемо-передающего тракта

3. Программные инструменты 
интеграции моделей

Для создания программных инструментов 
интеграции моделей выполнена следующая по-
следовательность действий: выделены точки сое-
динения моделей; разработана схема интеграции; 
сформировано семантическое описание элемен-
тов модели в программном обеспечении ПММ 
БА КИС (созданы структуры данных, команды 
и параметры); реализованы логические модели; 
созданы виртуальные приборы в качестве приме-
ра инженерных моделей; выполнена интеграция 

параметров моделей; созданы правила базы зна-
ний для описаний реакций модели на изменение 
параметров. Фрагмент схемы интеграции логиче-
ских моделей и виртуальных приборов показан 
на рис. 5.

Гетерогенная модель выполняет имитацию 
формирования и преобразования сигнала, поступа-
ющего в бортовые системы космического аппара-
та. Модель имитирует заданный уровень помехоу-
стойчивости линии передачи данных и при различ-
ных режимах работы оборудования. Выходными 
параметрами виртуальных приборов являются: 
вероятность появления ошибок – BER и величина 

Рис. 5. Фрагмент схемы интеграции моделей
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отклонения модуляции – MER. Полученные пара-
метры передаются в логические модели и управ-
ление моделированием переходит от вириальных 
приборов к базам знаний. Построенная схема 
интеграции моделей реализована в программном 
обеспечении ПММ БА КИС.

Рассмотрим подробнее пошаговый алго-
ритм работы пользователя – специалиста пред-
метной области по построению и применению 
гетерогенной модели:

1) Для модели построена графическая схе-
ма, включающая взаимодействующие элементы 
бортовой аппаратуры и наземного сегмента КИС, 
определены коммутационные интерфейсы и пути 
информационного обмена. В графической струк-
туре приемо-передающие устройства, реализо-
ванные виртуальными приборами, представлены 
крупными блоками без детализации на отдельные 
подсистемы (рис. 6). Необходимая детализация 
устройств выполнена в библиотеке виртуальных 
приборов. В ее состав входят модуляторы/демоду-
ляторы, кодеры/декодеры, источники шума, гене-
раторы и смесители, позволяющие произвести ко-
дирование и модуляцию сигнала, внесение в него 
искажений и затуханий, а также демодуляцию и 
декодирование. В рассматриваемом примере для 
графической модели дополнительная детализация 
не требуется, пользователь при необходимости 
может расширять модель, используя удобные ви-
зуальные инструменты ПММ БА КИС.

2) Для каждого логического элемента зада-
ны правила в базе знаний, описывающие методы 
его работы. Создано подключение библиотеки 
виртуальных приборов к графическим блокам 
приемо-передающих устройств. Пользователь мо-
жет изменять правила работы модели, используя 
редактор правила, дополнять базу команд, настра-
ивать структуру телеметрического кадра, дораба-
тывать, детализировать или заменять виртуальные 
приборы.

3) Моделирование начинается после вво-
да пользователем необходимых характеристик 
оборудования и параметров влияния атмосферы. 
Окно для ввода данных показано на рис. 7.

 

Рис. 6. Элемент графической модели

4) Программное обеспечение ПММ БА КИС 
передает параметры в библиотеку виртуальных 
приборов, где вызываются методы формирования 
оптимальных настроек и определяются отклоне-
ния величин от их номинальных значений с це-
лью получения настроек для наихудшего случая 
(например, отклонение несущей частоты с учетом 
заданной кратковременной частотной нестабиль-
ности или выбор минимально допустимой мощ-
ности сигнала из заданного в спецификации диа-
пазона значений).

5) Виртуальные приборы настраиваются на 
основании полученных от пользователя и рассчи-
танных данных. По завершению настроек процесс 
моделирования прохождения сигнала запускает-
ся автоматически, по результатам моделирования 
производится анализ вероятности появления оши-
бок BER и величины отклонения модуляции MER. 

6) Выполняется графическая визуализация 
результатов моделирования. Пример констелляци-
онной диаграммы и спектра сигнала, прошедшего 
все блоки имитационной модели показан на рис. 8. 
В данном примере: увеличение мощности шумов в 
имитаторе атмосферы с −20 dBm до −60 dBm при-
водит к уменьшению значения MER на приемной 
стороне с 33 дБ до 28 дБ; увеличение мощности 
собственных шумов в имитаторе атмосферы не 
приводит к срыву приема, поскольку значение BER 
равно 0 (битовых ошибок при приеме не зафикси-
ровано); увеличение затухания в имитаторе атмос-
феры с −60 dBm до −80 dBm приводит к уменьше-
нию значения MER на приемной стороне с 33 дБ 
до −2,4 дБ, что влечет за собой срыв приема сиг-
нала, при этом значение BER становится равным 1 
(величина битовых ошибок при приеме 100 %).

7) Полученные в результате моделирова-
ния параметры передаются в логическую модель, 
управление моделированием переходит к базам 
знаний. Созданы правила анализа параметров при-
емо-передающего тракта. В случае, если значения 
BER и MER находятся в допустимом диапазоне, в 
правилах принимается решение о передаче сигна-

 

Рис. 7. Параметры для моделирования передатчика
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ла на имитаторы бортовых систем, в противном 
случае формируется сообщение о потере сигнала. 

8) Имитаторы бортовых систем моделируют 
логику информационного взаимодействия и ис-
пользуют цифровое представление получаемых 
моделью данных. Моделируется передача и от-
работка пакетов команд, квитирование, формиро-
вание и передача телеметрической информации, 
контроль ответов бортовых систем на поступаю-
щие команды.

Рис. 8. Графические результаты моделирования: 
а) констелляционная диаграмма сигнала, 

б) спектр сигнала

а

б

Моделирование сводится к выполнению 
логического вывода по базе знаний: выбираются 
правила, применимые к текущему состоянию мо-
дели, выполняются действия, имитируются про-
цессы формирования и передачи пакетов данных, 
визуализируется отработка команд, отображаются 
параметры телеметрической информации и крите-
рии контроля.

Заключение

Представленный в работе подход и про-
граммные инструменты предназначены для под-
держки конструирования командно-измеритель-
ных систем космических аппаратов. Создание при-
мера гетерогенной модели показало актуальность 
и применимость подхода к интеграции различных 
реализаций моделей в рамках единого проблем-
но-ориентированного программного обеспечения. 
Выполнено объединение инженерных моделей, 
созданных в среде технического моделирования и 
логических моделей, функции которых заданы в 
базах знаний в оригинальном программном обеспе-
чении ПММ БА КИС. Гетерогенная модель может 
применяться для анализа и верификации конструк-
торских решений на этапах проектирования борто-
вой аппаратуры и являться основой аналитических 
методов поддержки испытаний. Модель позволяет 
исследовать границы приема сигнала, выполнять 
оценки влияния шумов, атмосферы и возникнове-
ния искажений при передаче данных, определять 
оптимальные параметры конфигурации приемо-
передающего тракта и допустимые отклонения 
от оптимальных значений. Логическая составля-
ющая модели содержит широкий набор команд, 
параметров телеметрии и правил, описывающих 
различные задачи функционирования и имитации 
командно-программного взаимодействия бортовой 
аппаратуры космического аппарата.

Дальнейшее развитие предложенного под-
хода заключается в повышении универсальности 
программных инструментов интеграции и расши-
рении типов используемых моделей.
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CREATION OF THE SPACECRAFT’S COMMAND-AND-
MEASUREMENT SYSTEM’S HETEROGENEOUS  

SIMULATION MODEL

O. S. Isaeva, L. F. Nozhenkova, A. V. Mishurov,  
A. N. Kamyshnikov, V. V. Evstratko, A. S. Chernigovskiy

Institute of Computational Modeling SB RAS, FRC KSC SB RAS,
Krasnoyarsk, Russian Federation

This article presents software tools designed for construction of heterogeneous models by 
software integration of logical models having their work methods set in the knowledge bases 
and engineering models created in a technical simulation environment. In order to build log-
ical models we use our software «Software-and-mathematical model of the command-and-
measurement system’s onboard equipment». Engineering models are built in the graphical 
programming environment of the LabVIEW. The software functions are described for cre-
ation of graphical schemes of models, data structures and telemetry data packages design, 
creation of the command base and setting of the methods of the model’s elements work in 
the knowledge bases’ rules. We provide an example of a heterogeneous model simulating the 
logics of the spacecraft’s command-and-measurement system’s onboard equipment opera-
tion including the library of virtual devices for the receiving and transmitting path simula-
tion and the knowledge base with the rules of the onboard system’s interaction during recep-
tion, transmission, execution and confirmation of commands. This example demonstrates 
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the points of integration of logical simulators and virtual devices. The model allows to assess 
the parameters of the receiving and transmitting path and the influence of destabling factors 
on communication line’s quality, simulate generation and transformation of the signal com-
ing from the source of information – ground segment – to the onboard equipment and simu-
late logical interaction of the systems if the necessary signal level is provided. Each element 
of the model can be transformed and processed by the subject area’s specialist depending on 

the specifics of the solved tasks. 

Keywords: onboard equipment, command and measurement system, spacecraft, simulation, 
virtual instrument, knowledge base.
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АО «Информационные спутниковые системы» имени академика М. Ф. Решетнёва»,

г. Железногорск, Красноярский край, Российская Федерация

В статье рассматривается способ применения векторных анализаторов цепей при 
калибровке имитаторов сигналов спутниковых радионавигационных систем. Акцент 
сделан на уменьшении погрешности калибровки задержки в радиотехнических трактах 
имитаторов за счет учета составляющей, обусловленной различиями волновых сопро-
тивлений (импедансов) имитатора и аппаратуры, применяемой при его калибровке. 
Основная цель исследования – оценить, насколько возможно уменьшить погрешность 
калибровки имитаторов за счет использования измерений электрических параметров 
тракта передачи сигнала векторными анализаторами цепей. Для реализации предло-
женного способа проводятся измерения следующих параметров тракта: коэффициент 
передачи кабельной сборки, групповое время запаздывания в ней, а также комплексные 
коэффициенты отражения от ее соединителей и от портов имитатора и цифрово-
го осциллографа. Для достижения поставленной цели было проведено имитационное 
моделирование, основной частью которого являлось прямое вероятностное моделиро-
вание измерений векторного анализатора цепей и расчет статистики погрешности, 
остающейся после прибавления к оценке задержки, полученной традиционным корре-
ляционным методом, калибровочной поправки, рассчитанной по измерениям векторно-
го анализатора цепей (неисключенной систематической погрешности). В результате 
моделирования показано, что использование векторного анализатора цепей при кали-
бровке имитаторов сигналов спутниковых радионавигационных систем позволяет в 
несколько раз уменьшить составляющую систематической погрешности, обусловлен-

ную импедансными рассогласованиями.

Ключевые слова: имитатор навигационных сигналов, систематическая погрешность, 
калибровка, рассогласование волновых сопротивлений, векторный анализатор цепей.

Введение

При калибровке имитаторов навигацион-
ных сигналов (ИНС) применяют анализаторы на-
вигационных сигналов, представляющие собой 
совокупность цифрового осциллографа (ЦО) и 
специального программного обеспечения оценки 
параметров навигационных сигналов (НС) [1–3]. 
Имитируемые сигналы подаются от ИНС в ЦО 
через кабельную сборку (КС), включающую ка-
бель, соединители и переходники (при необходи-
мости). Выходной порт ИНС, КС и входной порт 
ЦО совокупно представляют собой тракт переда-
чи НС.

	   kratnm@iss-reshetnev.ru
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Импедансные рассогласования в тракте пе-
редачи НС приводят к появлению отраженных сиг-
налов, часть из которых попадает на вход ЦО, что 
вызывает систематическую погрешность оценки 
задержки сигнала традиционным корреляцион-
ным методом и систематическую погрешность 
оценки внутренней задержки в ИНС [4]. Значение 
данной погрешности может достигать сотен пико-
секунд, в то время как современные требования к 
точности калибровки навигационной аппаратуры 
потребителей сигналов спутниковых радионави-
гационных систем в настоящее время выходят на 
субнаносекундный уровень [5–7], при этом наибо-
лее точные результаты калибровки получаются с 
использованием ИНС [3]. Исключение указанной 
составляющей погрешности позволит уменьшить 
общую погрешность калибровки ИНС и прибли-

КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ
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зиться к текущим и перспективным требованиям 
по точности.

1. Возможность использования 
векторных анализаторов цепей 
при калибровке имитаторов 
навигационных сигналов

Наибольшее влияние на оценку задержки в 
ИНС оказывает первый переотраженный сигнал, 
попадающий на вход ЦО. При этом значение си-
стематической погрешности в общем случае опре-
деляется отношением комплексной амплитуды 
первого переотраженного сигнала к комплексной 
амплитуде прямого, его дополнительной задерж-
кой и спектральными характеристиками сигнала. 
Первые два параметра (параметры отражения) 
полностью определяются электрическими пара-
метрами тракта передачи НС. В этой связи воз-
можно, используя векторные анализаторы цепей 
(ВАЦ), измерить электрические параметры тракта 
передачи НС, рассчитать значение систематиче-
ской погрешности и использовать его в качестве 
калибровочной поправки.

Значение систематической погрешности 
при электрической длине КС, намного меньшей, 
чем расстояние, соответствующее длительности 
чипа дальномерного кода сигнала, определяется 
следующим выражением [4]:

(1)
где      − модуль отношения комплексной ампли-
туды первого переотраженного сигнала, посту-
пившего на вход ЦО, к комплексной амплитуде 
полезного (прямого) сигнала; φГ − аргумент этого 
отношения; Δt − задержка первого переотражен-
ного сигнала относительно прямого; f0 − значение 
несущей частоты навигационного сигнала.

Параметры   , φГ и Δt могут быть прибли-
женно рассчитаны из электрических параметров 
тракта передачи НС согласно следующим выра-
жениям:

(2)

(3)

(4)
где                                           – комплексные коэффи-
циенты отражения от выходного порта ИНС, вход-
ного порта ЦО и соединителей КС, подключаемых 
к ИНС и ЦО соответственно;           – коэффициент 
передачи КС; ГВЗКС – групповое время запазды-
вания в КС;       и arg(X) − модуль и аргумент ком-
плексного числа X.

Таким образом, для расчета значения кали-
бровочной поправки необходимо с помощью ВАЦ 
провести измерения следующих электрических 

параметров тракта передачи сигнала (всего 10 па-
раметров):

• комплексные коэффициенты отражения от 
портов ИНС, ЦО и КС;

• модуль коэффициента передачи КС;
• групповое время запаздывания в КС.
После измерения электрических параметров 

тракта передачи сигнала необходимо, в соответ-
ствии с выражениями (2) − (4), рассчитать значе-
ния параметров отражения, затем, в соответствии 
с выражением (1), рассчитать значение калибро-
вочной поправки. Следует принять во внимание, 
что ВАЦ проводят измерения параметров элек-
трических цепей с погрешностями. В связи с этим 
рассчитанное значение калибровочной поправки 
также будет содержать погрешность. Проведем 
анализ распределения погрешности оценки за-
держки, которая остается после прибавления к 
оценке задержки, полученной традиционным кор-
реляционным методом, калибровочной поправки, 
рассчитанной по измерениям ВАЦ, т. е. анализ 
неисключенной систематической погрешности 
(НСП) оценки задержки в ИНС после введения 
калибровочной поправки.

2. Неисключенная погрешность 
оценки задержки в имитаторах 
навигационных сигналов

Из-за наличия функциональной зависимо-
сти расчетного значения калибровочной поправки 
с результатами измерений ВАЦ и того факта, что 
погрешности измерений ВАЦ носят случайный ха-
рактер, то есть имеют заданную плотность распре-
деления вероятностей, непосредственно следует, 
что НСП также имеет распределение. В силу того, 
что выражение (1) является нелинейной функцией 
от результатов измерений ВАЦ, даже для случая, 
когда погрешности измерений ВАЦ распределены 
по нормальному закону, вид распределения и его 
важнейшие характеристики (моменты) – среднее 
значение и дисперсия − не могут быть рассчита-
ны методом подстановки в выражение (1) соот-
ветствующих моментов погрешностей. Среднее 
значение НСП и ее дисперсию можно рассчитать 
в соответствии с выражениями:

(5)

(6)

где α – вектор, включающий в себя 10 параме-
тров – погрешностей измерения ВАЦ отдельных 
электрических параметров; W(α) – совместная 
плотность их распределения; δt(0) − истинное зна-
чение калибровочной поправки. С целью умень-
шения объема записи выше записаны одинарные 
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интегралы, но фактически для расчета интегриро-
вание нужно выполнять по 10 переменным.

Расчет интегралов (5) и (6) затруднителен 
ввиду большого количества параметров, входя-
щих в выражение (1) (с учетом зависимостей (2) – 
(4)). Более того, рассчитанные среднее значение и 
дисперсия НСП не позволят судить о форме закона 
распределения НСП. В связи с вышеизложенным, 
для оценки характеристик распределения НСП це-
лесообразным представляется использовать метод 
прямого вероятностного моделирования. Для его 
реализации необходимо промоделировать реали-
зации результатов измерений ВАЦ с учетом рас-
пределения их погрешностей, для каждой реали-
зации рассчитать значение НСП и построить ги-
стограмму НСП. По гистограмме можно оценить 
среднее значение и дисперсию НСП.

В табл. приведены значения электрических 
параметров тракта передачи НС, а также средне-
квадратические отклонения (СКО) погрешностей 
их измерения ВАЦ Cobalt C1409 [8]. При модели-
ровании было принято, что погрешности измере-
ния разных параметров не коррелированы между 
собой и распределены по нормальному закону 
с СКО, определяемым точностными характери-
стиками ВАЦ, приведенными в табл. Поскольку 
при выполнении прецизионных измерений с ВАЦ 
первым этапом всегда является его калибровка, 
при моделировании измерений средние значения 
погрешностей были заданы нулевыми. Для значе-
ний электрических параметров тракта передачи 
НС, представленных в табл., рассчитанное по (1) 
истинное значение калибровочной поправки рав-
но 150 пс.

Таблица

Электрические параметры тракта передачи НС и СКО погрешностей их измерения ВАЦ Cobalt C1409

Параметр ГИ ГЦО S11КС S22КС S21КС

Модуль, б/р 0,09 0,02 0,06 0,047 0,985
СКО погрешности измерения модуля, б/р 0,0019 0,0017 0,0018 0,0018 0,0059
Аргумент, градусы −90 0 90 180 −
СКО погрешности измерения аргумента, градусы 1,52 5,28 1,68 1,68 0,5

Аргумент комплексного коэффициента 
передачи КС для значений частоты, используе-
мых при измерении ГВЗ, рассчитывался с уче-
том электрической длины КС, соответствующей 
задержке в одном направлении 7,73 нс (для того, 
чтобы прямой и отраженный сигналы сложились 
в фазе). Полоса частот, на границах которой мо-
делировались измерения аргумента коэффициента 
передачи КС, была задана равной полосе сигнала 
ГЛОНАСС с частотным разделением стандартной 
и высокой точности, т. е. около 1 и 10 МГц [9]. 
Погрешность измерения ГВЗ, как известно, опре-
деляется погрешностью измерения аргумента ко-
эффициента передачи и шириной полосы частот, в 
которой проводились его измерения. Необходимо 
принять во внимание, что погрешность измерения 
аргумента коэффициента передачи является кор-
релированной по частоте, и чем меньше полоса, 
тем больше коэффициент корреляции погрешно-
стей измерений на разных частотах. Это обуслов-
лено тем, что в погрешности ВАЦ доминирует 
систематическая составляющая, являющаяся мед-
ленноменяющейся функцией частоты. В связи с 
этим, для каждого значения полосы было проведе-
но моделирование для двух значений коэффици-
ента корреляции: 0,95 и 0,99. Эквивалентная по-
грешность измерения ГВЗ при этом соответствует 
погрешности измерения аргумента коэффициента 
передачи КС, умноженной на величину, завися-
щую от коэффициента корреляции.

3. Результаты прямого 
вероятностного моделирования

На рис. 1 приведены плотности распределе-
ния вероятности НСП после использования функ-
ционального преобразования измерений ВАЦ  
в качестве калибровочной поправки. Анализ рас-
пределений на рис. 1 и 2 позволяет сделать вы-
воды:

1. Погрешность калибровки ИНС, обуслов-
ленная импедансными рассогласованиями в трак-
те передачи НС, может быть в несколько раз сни-
жена при использовании ВАЦ при условии, что 
погрешность измерения ГВЗ достаточно мала (на-
столько, что произведение СКО удвоенного ГВЗ и 
значения несущей частоты намного меньше еди-
ницы). Данное условие можно выполнить, увели-
чивая полосу измерений аргумента коэффициента 
передачи КС.

2. Чем больше полоса частот, в которой 
ВАЦ проводит измерения для расчета ГВЗ, тем 
меньше среднее значение и дисперсия НСП. 
При этом в случае большой неравномерности 
ГВЗ результат измерения ГВЗ в полосе, много-
кратно превышающей полосу сигнала, может  
в большой степени отличаться от действитель-
ного значения ГВЗ (среднего значения ГВЗ в по-
лосе сигнала), что накладывает ограничения на 
максимальную полосу, в которой допустимо из-
мерять ГВЗ.
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3. Оценка значения калибровочной поправ-
ки для заданных условий оказалась смещенной. 
Смещение оценки будет тем больше, чем больше 
СКО погрешностей измерений ВАЦ.

Заключение

В статье показано, как можно использовать 
ВАЦ для оценки составляющей погрешности ка-
либровки задержки в ИНС, обусловленной импе-
дансными рассогласованиями, и проведен анализ 
НСП. Анализ распределений НСП, приведенных 
на рис. 1 и 2 и их сопоставление со значением 
самой погрешности (истинным значением кали-
бровочной поправки) позволяет сделать вывод, 
что систематическая погрешность, обусловленная 
импедансными рассогласованиями, может быть 
снижена в несколько раз при использовании изме-
рений ВАЦ.

Представленный способ применения ВАЦ 
при калибровке задержки в ИНС можно реализо-

Рис. 2. Плотности распределения вероятности НСП (укрупненно)

вать при калибровке наземных станций, обеспечи-
вающих эфемеридно-временное обеспечение кос-
мических аппаратов (КА) системы ГЛОНАСС [10].

При разработке высокоточных ИНС следу-
ет принять во внимание, что реальные навигаци-
онные сигналы, формируемые ИНС, отличны от 
действительных, излучаемых КА. Это обуслов-
лено тем, что каждый КА имеет индивидуальные 
частотные характеристики, и вносит индивиду-
альные искажения в форму и спектр излучаемых 
сигналов. Оценки задержки, полученные при ка-
либровке ИНС, формирующего сигнал без учета 
и с учетом индивидуальных искажений КА, будут 
различаться. Прецизионные ИНС должны позво-
лять учитывать этот эффект. Для этого необходимо 
обеспечить измерение актуальных частотных ха-
рактеристик НКА, их загрузку в ИНС и формиро-
вание сигналов с соответствующими частотными 
искажениями. При этом сам ИНС должен иметь 
возможность формирования частотных искаже-
ний отдельно для каждого канала (формируемого 

Рис. 1. Плотности распределения вероятности НСП (кривые на рисунках соответствуют 
значениям полосы измерения аргумента коэффициента передачи КС и коэффициентам 

корреляции: 1 − 1 МГц, 0,95; 2 − 1 МГц, 0,99; 3 − 10 МГц, 0,95; 4 − 10 МГц, 0,99)
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КА), а также поддерживать возможность выравни-
вания и коррекции частотных характеристик соб-
ственных радиотехнических трактов. Актуальные 

частотные характеристики КА можно получить, 
используя узконаправленные антенны и длитель-
ное когерентное накопление сигнала [11−13].
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VECTOR NETWORK ANALYZER USAGE AT CALIBRATION 
OF DELAY IN SATELLITE RADIO NAVIGATION SYSTEM 

SIGNAL SIMULATORS

N. M. Krat
JSC «Academician M. F. Reshetnev» Information Satellite Systems»,

Zheleznogorsk, Krasnoyarsk region, Russian Federation

This article presents a method of vector network analyzer application at the task of global naviga-
tion system simulator calibration. Calibrated parameter is internal delay of the radiofrequency 
signal in simulator. Attention is payed to reducing of calibration uncertainty by means of taking 
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into account the part, which is caused by impedance of simulator and other equipment mismatch-
es. The goal of research is to estimate the non-excluded uncertainty after vector network analyzer 
measurements’ usage for correction calculation. Measured parameters are the group delay, re-
flection and transmission coefficients of cable with connectors, and reflection coefficients of simu-
lator and oscilloscope. The goal has been achieved by means of simulation modelling. The main 
parts of modelling were simulation of vector network analyzer measurements’ and calculation the 
statistics of the non-excluded uncertainty. As the result, was shown, that if to use vector network 
analyzer for global navigation system simulator calibration, the part of uncertainty, caused by 

impedance mismatch, can be reduced in a several times. 

Keywords: GNSS signal simulator, systematic error, calibration, impedance mismatch, vector 
network analyzer.
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