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ОПТИМИЗАЦИЯ ЭНЕРГЕТИЧЕСКИХ ЗАТРАТ  

ПРИ КОМБИНИРОВАННОМ УВОДЕ ОБЪЕКТОВ КОСМИЧЕСКОГО МУСОРА  
С НИЗКИХ ОКОЛОЗЕМНЫХ ОРБИТ 

 
Предложен метод увода крупногабаритных объектов космического мусора с низких околоземных ор-
бит в плотные слои атмосферы с использованием реактивной двигательной установки и аэродинами-
ческого паруса. Проведена параметрическая оптимизация массы компонентов топлива, необходимых 
для формирования орбиты увода со временем существования 25 лет с круговых орбит высотой 
500…1500 км, в зависимости от фазы солнечной активности в момент начала увода и баллистическо-
го коэффициента. Получены области минимальных затрат компонентов топлива, обеспечивающих 
увод. Выполнена оценка эффективности предложенного комбинированного метода относительно 
увода включением реактивной двигательной установки.  
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Введение 

 
Насущной проблемой современной космонав-

тики является очистка околоземного космического 
пространства (ОКП) от объектов так называемого 
космического мусора (КМ), поскольку скопившийся 
на околоземных орбитах космический мусор пре-
вратился в фактор повышенной опасности и нередко 
угрожает орбитальным полетам. При этом запасы 
КМ постоянно пополняются и, если интенсивность 
космических запусков не уменьшится, то в будущем 
загрязненность ОКП ускорится из-за столкновений, 
связанных с увеличением числа обломков на орбите. 
Особенно это относится к низким околоземным ор-
битам (НОО) высотой до 2000 км, где сосредоточе-
ны многочисленные группировки космических ап-
паратов (КА) различного целевого назначения [1]. 
Здесь вероятность столкновений КА с осколками и 
мелкими частицами искусственного происхождения 
выше, нежели с естественными телами и частицами 
тех же размеров.  

Для того, чтобы сдержать рост космического 
мусора, нужно обязательно уводить с эксплуатиру-
емых орбит КА, вышедшие из строя или прекра-
тившие срок активного существования, а также 
находящиеся там недействующие крупные космиче-
ские объекты (КО) [2]. В соответствии с ограниче-
нием срока пребывания космической техники в ре-
гионах околоземного космического пространства 
после окончания эксплуатации, определенных Пра-
вилами космической деятельности в Украине [3], 
последнее является важным и актуальным. При этом 

одним из наиболее используемых путей удаления 
космического мусора с НОО является дополнитель-
ное его снижение с последующим сгоранием в ат-
мосфере Земли. 

 
1. Постановка задачи 

 
В настоящее время рассматривается несколько 

схем увода нефункционирующих космических ап-
паратов и объектов с околоземных орбит.  

Это активные средства, позволяющие с помо-
щью реактивной двигательной установки (РДУ) 
обеспечить гарантированный увод в заданные сро-
ки, что является их неоспоримым преимуществом. 
Недостаток их использования – большие энергети-
ческие затраты, связанные с необходимостью значи-
тельных запасов топлива для работы РДУ.  

Пассивные средства просты и менее затратные 
в реализации, но процесс увода с их использованием 
может продолжаться в течение десятков и сотен лет. 
К ним следует отнести парусные устройства [4], 
тросовые системы [5], устройства, создающие ис-
кусственную атмосферу на пути движения целевого 
объекта [6] или использующие направленное излу-
чение от средства увода [7], что приводит к посте-
пенному торможению целевого объекта. 

Предложенный нами комбинированный метод 
увода сочетает активные и пассивные технические 
средства на основе использования реактивной дви-
гательной установки и, например, парусного 
устройства [8, 9]. РДУ обеспечивает формирование 
эллиптической орбиты увода с перигеем в верхних 
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слоях атмосферы Земли, а аэродинамический парус 
– постепенное снижение скорости за счёт воздей-
ствия на объект увода силы аэродинамического со-
противления атмосферы. Это позволяет частично 
компенсировать недостатки обоих методов и реали-
зовать увод объекта космического мусора в плотные 
слои атмосферы с минимальными энергетическими 
затратами в заданные сроки. 

Данная статья посвящена решению оптимиза-
ционной задачи использования комбинированного 
метода увода крупногабаритных объектов космиче-
ского мусора за счет минимизации энергетических 
затрат при наличии ограничений на время орби-
тального существования с учетом динамически из-
меняющейся атмосферы Земли. 

В проведенных исследованиях использовано 
имитационное моделирование движения связки 
«средство увода – космический объект» в околозем-
ном космическом пространстве под действием сил 
тяжести и аэродинамического сопротивления атмо-
сферы Земли и параметрическая оптимизация массы 
затрачиваемых компонентов топлива. 
 

2. Решение поставленной задачи 
 

Для решения поставленной задачи рассмотрим 
увод крупногабаритных КО с применением комби-
нированного средства увода на основе реактивной 
двигательной установки и аэродинамического па-
русного устройства. 

Схема увода (рис. 1) состоит из следующих ха-
рактерных участков: 

I – участок выведения средства увода на около-
земную орбиту; 

II – пассивный участок полёта средства увода с 
переориентацией в направлении на КО, подлежащий 
уводу; 

III – участок преследования КО; 
IV – участок захвата КО; 
V – участок переориентации объекта увода 

(объект космического мусора вместе со средством 
увода), включение двигательной установки, форми-
рование орбиты увода 

VI – пассивный участок полёта объекта увода 
до приземления или прекращения существования. 

Как отмечено в [9], время существования ком-
бинированного средства увода на базе РДУ и аэро-
динамического паруса является функцией высоты 
начальной орбиты, высоты перигея орбиты увода 
после придания связке «средство увода – космиче-
ский объект» тормозного импульса скорости, балли-
стического коэффициента и фазы солнечной актив-
ности (определяется датой запуска) в момент начала 
увода, т.е. 

 

 CнC ,,h,hFt   ,                        (1) 
 

где нh –  высота начальной орбиты; 

h – высота перигея орбиты увода; 
 – баллистический коэффициент; 

C   фаза солнечной активности в момент нача-
ла увода; 
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Рис. 1. Схема комбинированного  
увода крупногабаритных КО:  

a – Земля; b – орбита уводимого КО; c – верхняя 
граница плотных слоев атмосферы Земли;  

d –средство увода с включенной ДУ; e – средство 
увода с выключенной ДУ; f – уводимый КО;  

g – связка «средство увода – КО» с выключенной ДУ; 
h – связка «средство увода – КО» с включенной ДУ; 

і – связка «средство увода – КО» с развёрнутым  
аэродинамическим парусом; j – орбита увода 
 
Согласно (1) принципиальную схему увода, 

обеспечивающую заданное время существования 
связки «средство увода – космический объект» с 
учётом минимизации энергетических затрат РДУ 
представим в виде обратной задачи с использовани-
ем функционала: 
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где maxt   максимальное время существования 
связки «средство увода – космический объект» на 
околоземной орбите;  

Tm   масса компонентов топлива, необходимого 
для формирования орбиты увода включением РДУ. 

Для формирования орбиты увода будем ис-
пользовать Гомановскую компланарную схему пе-
релётов между двумя орбитами, которая в случае 



Общие вопросы авиационно-космической техники 7 

необходимости минимизации энергетических затрат 
является оптимальной. При этом методику решения 
(2) представим в следующем виде. 

1. Построение зависимостей времени суще-
ствования связки «средство увода – КО» от высоты 
начальной орбиты, высоты перигея орбиты увода 
после придания связке тормозного импульса скоро-
сти и баллистического коэффициента. 

2. Определение высоты перигея орбиты увода 
путём решения функционала для каждой из рас-
сматриваемых фаз солнечной активности: 

 

    
maxC tt

CнC ,,h,hFargh


  . 

 

3. Определение зависимости энергетических 
затрат от фазы солнечной активности с использова-
нием формулы Циолковского и соотношений для 
Гомановского перехода  
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где 0m   масса связки «средство увода – космиче-
ский объект» до включения РДУ; 

J   удельный импульс РДУ; 

eR –  средний радиус Земли; 

нh –  высота начальной орбиты; 

h – высота перигея орбиты увода,  
  – гравитационная постоянная; 

4. Расчёт фазы солнечной активности в момент 
начала увода путём минимизации функционала 

 

  
minm

CTC
T

marg


 . 

 
Рассмотрим баллистический анализ связки 

«средство увода – КО» массой 3 т и баллистическим 
коэффициентом 0,001, 0,01 и 0,1 м2/кг, движущейся 
на круговой орбите высотой 500…1500 км. Удель-
ный импульс РДУ составляет 330 с. 

Необходимо определить минимальные затраты 
компонентов топлива для обеспечения процесса 
увода за время, не превышающее 25 лет. с учётом 
изменения солнечной активности в пределах 11-
летнего цикла. 

В результате проведенной оптимизации полу-
чены минимальные затраты компонентов топлива 
для увода (рис. 2), соответствующие им фаза сол-
нечной активности в момент начала увода (рис. 3) и 
высота перигея первого витка (рис. 4) в зависимости 

от высоты и наклонения начальной орбиты, а также 
различных значений баллистического коэффициен-
та. 

 
 

а 

 
 

б 
 

 
 

в 
 

Рис. 2. Значения минимальной массы компонентов 
топлива Tm , необходимого для формирования орбиты 

увода связки «средство увода – космический  
объект» с круговых околоземных орбит высотой 

нh и наклонением нi  с временем  
существования не более 25 лет: 

а –  =0,001 м2/кг; б – =0,01 м2/кг; в – =0,1 м2/кг 



ISSN 1727-7337. АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2018, № 7(151) 8

 
 

а 
 

 
 

б 
 

 
 

в 
 

Рис. 3. Значения фазы солнечной активности,  
соответствующие минимальным энергетическим 
затратам на формирование орбиты увода связки 

«средство увода – космический объект» с круговых 
околоземных орбит высотой нh и наклонением нi  

с временем существования не более 25 лет: 
а –  =0,001 м2/кг; б – =0,01 м2/кг; в –  =0,1 м2/кг 
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Рис. 4. Значения высоты перигея h первого витка 
орбиты увода, обеспечивающей прекращение  

существования связки «средство увода – космиче-
ский объект» с круговых околоземных орбит  

высотой нh и наклонением нi , соответствующие 
минимальным энергетическим затратам: 

а –  =0,001 м2/кг; б – =0,01 м2/кг; в – =0,1 м2/кг 
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Как видно из полученных результатов, фаза 
солнечной активности, соответствующая минималь-
ным энергетическим затратам на формирование ор-
биты увода, колеблется в пределах от 0 до 130 град 
в зависимости от высоты начальной орбиты и бал-
листического коэффициента. Высота перигея перво-
го витка орбиты увода, обеспечивающая время су-
ществования 25 лет, слабо зависит от наклонения 
начальной орбиты. При этом необходимые затраты 
компонентов топлива на увод с экваториальной ор-
биты в среднем на 4-5 кг ниже, чем для солнечно- 
синхронной.  

Сравним энергетические затраты на увод 
включением РДУ (высота перигея равна 0) и комби-
нированным методом (рис. 5). 

Из рисунка следует, что комбинированный 
увод обеспечивает экономию массы компонентов 
топлива в сравнении с уводом орбитальной ступе-
нью с РДУ в пределах от 20 % до 90 % в зависимо-
сти от высоты начальной орбиты и баллистического 
коэффициента. 

 
Заключение 

 
Таким образом, можно сделать вывод что пу-

тём соответствующего выбора фазы солнечной ак-
тивности (даты) в момент начала увода можно, сни-
зив энергетические затраты на увод до минималь-
ных, обеспечить эффективное использование 
комбинированного средства увода на базе РДУ и 
аэродинамического паруса. 

Предметом дальнейших исследований должно 
быть вопросы эффективного выведения средства 
увода на рабочую орбиту.  
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ОПТИМІЗАЦІЯ ЕНЕРГЕТИЧНИХ ВИТРАТ ПРИ КОМБІНОВАНОМУ ВІДВОДІ ОБ’ЄКТІВ 
КОСМІЧНОГО СМІТТЯ З НИЗЬКИХ НАВКОЛОЗЕМНИХ ОРБІТ 

О. В. Голубек, М. М. Дронь, Л. Г. Дубовик, М. В. Поляков 
Запропоновано метод відводу великогабаритних об’єктів космічного сміття з низьких навколоземних 

орбіт у щільні шари атмосфери з використанням реактивної двигунної установки й аеродинамічного вітрила. 
Проведено параметричну оптимізацію маси компонентів палива, необхідних для формування орбіти відводу 
з часом існування 25 років з колових орбіт висотою 500…1500 км, залежно від фази сонячної активності в 
момент початку відводу й балістичного коефіцієнта. Отримано області мінімальних витрат компонентів па-
лива, що забезпечують відвід. Виконано оцінку ефективності запропонованого методу відносно відводу 
вмиканням реактивної двигунної установки. 

Ключові слова: космічне сміття, засіб відводу, низька навколоземна орбіта, космічний апарат, реакти-
вна двигунна установка, аеродинамічне вітрило, ефективність 

 
OPTIMIZATION OF ENERGY COSTS AT COMBINED WITHDRAWAL OF OBJECTS  

SPACE DEBRIS FROM LOW EARTH ORBITS 
A. V. Golubek, N. М. Dron’, L. G. Dubovik, N. V. Polyakov 

The given article is devoted one of most acute problems of use of a space – clearing of low earth orbits from 
space debris. As one of ways of its solution is offered withdrawal of large objects of space debris in dense layers of 
atmosphere of the Earth with use of the propulsion system and an aerodynamic sail. The propulsion system supplies 
formation of an elliptical orbit of withdrawal with a perigee in an upper atmosphere, and an aerodynamic sail - grad-
ual slowing down at the expense of effect on a sheaf «a withdrawal means - space object» forces of an aerodynamic 
drag of atmosphere. Obviously that efficiency of such method of withdrawal in many respects depends on a condi-
tion of the upper atmosphere which is function of solar activity. Hence, and energy expenses will depend not only 
on altitude of an initial orbit, ballistic factor, but also from a phase of solar activity at the moment of the beginning 
of withdrawal of space object, changing cyclically with the period in 11 years. On the basis of it is possible to draw 
a conclusion on repetition of change of energy expenses and minimum presence. 



Общие вопросы авиационно-космической техники 11 

The problem of minimization of energy expenses for withdrawal taking into account dynamically changing 
atmosphere of the Earth in the presence of limitations on lifetime is considered. For its solution imitating modeling 
of motion a sheaf «a withdrawal means - space object» in a near-earth space under the influence of gravity and an 
aerodynamic drag of atmosphere of the Earth is used. Parametric optimization of weight of the fuel components 
necessary for formation of an orbit of withdrawal with lifetime 25 years from circular orbits in altitude 
500…1500 km, depending on a phase of solar activity at the moment of the beginning of withdrawal and ballistic 
factor is conducted. Areas of the minimum expenses of the fuel components supplying withdrawal are received. The 
estimation of efficiency of an offered combined method concerning withdrawal by actuation of propulsion system is 
executed. It is shown that combined withdrawal supplies economies of weight of fuel components in comparison 
with withdrawal by an orbital stage with propulsion system in limits from 20 % to 90 % depending on altitude of an 
initial orbit and ballistic factor. 

Keywords: space debris, withdrawal means, a low earth orbit, the space craft, a propulsion system, an aerody-
namic sail, efficiency 
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