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ЭНЕРГЕТИЧЕСКИЕ ЗАТРАТЫ НА КОМБИНИРОВАННЫЙ УВОД 

КРУПНОГАБАРИТНОГО КОСМИЧЕСКОГО МУСОРА C УЧЁТОМ 

ДИНАМИЧЕСКИ ИЗМЕНЯЮЩЕЙСЯ АТМОСФЕРЫ ЗЕМЛИ 

En The ecological state of the near-Earth space continues to deteriorate gradually. 

Disintegration and collisions of space debris objects occurring all the time have led 

to the fact that in the low orbits more than a million objects of a total mass exceed-
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ing 3500 tons are moving creating a serious problem of using near-Earth space for 

human needs. About 5 thousand of them are large-scale objects representing 

potential threat (defunct satellites and upper stages of carrier rockets), the 

destruction of which due to various reasons can significantly worsen the current 

space situation. 

One of the most promising ways of cleaning near-Earth space from such ob-

jects is the use of combined means of removal implemented on the basis of a jet 

propulsion system and an aerodynamic sail. At the same time, according to the 

International Convention on the Non-Proliferation of Space Debris, the lifetime of 

a tether in the orbit of disposal should not exceed 25 years. Obviously, the 

effectiveness of such means of withdrawal largely depends on the state of the 

upper atmosphere, which, according to the standards, functionally depends on 

solar activity, changing cyclically with a period of 11 years. Consequently, the 

energy costs for withdrawal will depend not only on the height of the initial orbit, 

the ballistic coefficient, but also on the phase of solar activity at the time when the 

removal of the space object begins. 

After analyzing the available achievements and publications it can be con-

cluded that a number of organizations and specialists are engaged in the analysis of 

the debris removal processes, but the analysis of the effect of the solar activity 

phase on the process of removing large-sized objects of space debris using com-

bined means has not been carried out. 

This paper presents the simulation analysis of the large space debris objects 

removal by a garbage collector made on the basis of a jet propulsion system and a 

sailing device from circular equatorial orbits with a height of up to 1500 km. De-

pendences of the perigee height of the displacement orbit with the lifetime of no 

more than 25 years on the height of the initial orbit, the ballistic coefficient, and 

the phase of solar activity at the time of the departure beginning are obtained. 

The ranges of the speed pulse change as well as the minimum energy require-

ments for the formation of the decay orbit of a garbage collector tethered to an ob-

ject of removal with a mass of 3 tons and a specific impulse of the jet propulsion 

system of 330 s. are determined. 

Ua Проведене імітаційне моделювання відводу великогабаритних об’єктів 

космічного сміття з колових сонячно-синхронних орбіт висотою до 1500 км. 

Отримані залежності висоти перигею орбіти відводу з часом існування не бі-

льше 25 років від висоти початкової орбіти, балістичного коефіцієнта та фази 

сонячної активності в момент початку відводу. Визначені мінімальні енерге-

тичні витрати на формування орбіти відводу зв’язки сміттєзбирач – об’єкт 

відводу масою 3 т і питомим імпульсом реактивної рушійної установки 330 с. 

Показана можливість економії компонентів палива для відводу з навколозе-

мної орбіти до 5% за рахунок відповідного вибору дати початку відводу в 

поточному циклі сонячної активності. 

Введение 

Текущее состояние околоземной космической обстановки не может 

не вызывать опасения для будущего космонавтики. Так, на данный момент 

на околоземных орбитах движется более 17 тысяч каталогизированных ко-

смических объектов, из которых около тысячи являются функционирую-
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щими спутниками. В то же время в околоземном космическом пространст-

ве на низких орбитах движется более миллиона объектов [1, 2] суммарной 

массой превышающей 5000 т [2], создающих реальную проблему исполь-

зования околоземного пространства для нужд человечества.  

Наибольшую потенциальную опасность дальнейшего увеличения 

количества космических объектов представляют крупногабаритные объек-

ты [1] – прекратившие свой срок активного существования спутники и ор-

битальные ступени ракет-носителей, на борту которых имеются различные 

нестабильные элементы. Разрушение таких объектов вследствие естест-

венных причин или попадания объекта космического мусора может приве-

сти к значительному ухудшению космической обстановки, включая начало 

синдрома Кесслера – лавинообразного увеличения количества космичес-

ких объектов за счѐт их взаимного столкновения между собой. 

Одним из наиболее перспективных способов очистки околоземного 

космического пространства от подобных объектов является использование 

комбинированных средств увода, выполненных на базе реактивной двига-

тельной установки и аэродинамического паруса [3]. Двигательная установ-

ка обеспечивает формирование эллиптической орбиты увода с перигеем в 

верхних слоях атмосферы Земли, а аэродинамический парус – постепенное 

снижение скорости за счѐт воздействия на связку мусоросборщик – объект 

увода силы аэродинамического сопротивления атмосферы. При этом время 

существования связки на орбите увода согласно [4] не должно превышать 

25 лет. 

Очевидно, что эффективность подобных средств увода во многом за-

висит от состояния верхней атмосферы, которая является функцией, изме-

няющейся циклично с периодом в 11 лет солнечной активности. Следова-

тельно и энергетические затраты будут зависеть не только от высоты нача-

льной орбиты, баллистического коэффициента, но и от фазы солнечной ак-

тивности в момент начала увода космического объекта. 

Современные доступные достижения и публикации посвящены сле-

дующим вопросам: 

 анализу возможных путей уменьшения техногенного засорения около-

земного космического пространства [3]; 

 краткосрочному прогнозированию времени и района прекращения су-

ществования спутника по данным наблюдений [5]; 

 усовершенствованию метода аналитической оценки времени существо-

вания космических объектов на околоземных орбитах [6]; 

 оценке возможности увода космического мусора мусоросборщиком с 

электрореактивной двигательной установкой [7]; 

 выработке рекомендаций по уводу космического объекта с околополя-

рных орбит наклонением 86 и 98 для различных значений баллисти-
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ческого коэффициента и моделей солнечной активности с оценкой нео-

бходимых энергетических затрат [8]; 

 сравнительному анализу моделей прекращения существования косми-

ческих объектов ORSAT и SCARAB [9]; 

 поиску способов повышения точности прогнозирования процессов 

прекращения существования спутников [10]; 

 разработке метода прогнозирования процесса разрушения сгорающих 

космических объектов в атмосфере Земли [11]. 

Анализ доступных достижений и публикаций показал, что исследо-

вания процессов увода объектов комического мусора ведутся рядом орга-

низаций и специалистов, но анализ влияния солнечной активности на энер-

гетические затраты процесса увода крупногабаритных объектов космичес-

кого мусора с низких круговых орбит не проводился. 

Постановка задачи 

Сформулируем постановку задачи в следующем виде.  

Дано: 

 связка мусоросборщик – крупногабаритный объект космического му-

сора массой 3 т и баллистическим коэффициентом 0,001, 0,01 и 

0,1 м
2
/кг, движущаяся на круговой экваториальной и солнечно-

синхронной орбитах высотой от 300 до 1500 км; 

 удельный импульс тяги реактивной двигательной установки мусорос-

борщика составляет 330 с. 

Необходимо:  

 определить потребный для формирования орбиты увода связки мусо-

росборщик – объект увода с временем существования не более 25 лет 

импульс скорости, учитывающий изменение состояния атмосферы в 

11-летнем цикле солнечной активности; 

 определить минимальные затраты компонентов топлива для обеспече-

ния увода с учѐтом изменения солнечной активности в пределах 

11-летнего цикла. 

Основной материал исследований 

Введѐм предположения: 

 связка мусоросборщик – объект увода – материальная точка; 

 Земля – общий земной эллипсоид WGS-84; 

 гравитационный потенциал Земли – нормальный, учитывается влияние 

2, 3 и 4 гармоник; 

 атмосфера Земли: выше высоты 120 км используется стандарт [12], 

ниже – [13]; 
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 притяжение других небесных тел и давление солнечного света не учи-

тывается; 

 индекс геомагнитной активности постоянный и равный 10. 

Разработаем математическую модель движения связки мусоросбор-

щик – объект увода на орбите увода под воздействием сил притяжения и 

аэродинамического сопротивления атмосферы Земли. Рассмотрим диффе-

ренциальные уравнения движения в оскулирующих орбитальных элемен-

тах, которые имеют вид: 

2

2

cos

sin

sin

sin cos ctg sin

cos sin ctg sin

ctg sin

dp p
TR

dt

di WR u

dt p

d WR u

dt p i

dl p p R R R
S u T u l W h i u

dt p p p

dh p p R R R
S u T u h W l i u

dt p p p

du p R
W i u

dt R p


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 


 
 


 

 


            


   
       

   
 
  

    , 

(1) 

где p   фокальный параметр; i   наклонение;  

   долгота восходящего узла; l  и h   параметры Лапласа;  

u   аргумент широты; , ,S T W   радиальное, трансверсальное и бино-

рмальное возмущающие ускорения;  
14 3 23,9860047 10 м с     гравитационная постоянная;  

 1 cos sinR p l u h u     геоцентрическое расстояние до связки му-

соросборщик – объект увода. 

Определим возмущающие ускорения, входящие в (1). Согласно вве-

денным предположениям, они будут определяться в виде суммы ускоре-

ний возмущения силы притяжения Земли и силы аэродинамического соп-

ротивления атмосферы, то есть: 

S S

T T

W W

S g b

T g b

W g b

  


  
  

, (2) 
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где , ,S T Wg g g   радиальная, трансверсальная и бинормальная проекции во-

змущения гравитационного потенциала Земли;  

, ,S T Wb b b   радиальная, трансверсальная и бинормальная проекции 

ускорения силы аэродинамического сопротивления атмо-

сферы. 

Учитывая принятый нормальный гравитационный потенциал Земли, 

запишем: 

sin

sin cos

cos

S R e

T

W

g g g

g g i u

g g i
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
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, (3) 
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sin sin sine u i  , 

где 
e   геоцентрическая широта связки мусоросборщик – объект увода;  

6378137мea    большая полуось ОЗЭ;  

2,0C , 3,0C  и 4,0C   зональные гармоники гравитационного потенциала 

Земли [14]. 

Проекции ускорения силы аэродинамического сопротивления атмо-

сферы определим из выражения: 

S O OS

T O OT

W O OW

b V V

b V V

b V V

  


  
  

, (4) 

где    баллистический коэффициент связки мусоросборщик–объект увода;  

   плотность атмосферы;  

, ,OS OT OWV V V   радиальная, трансверсальная и бинормальная проекции 

относительной скорости; 
2 2 2

O OS OT OWV V V V   . 

Проекции относительной скорости определим из соотношений: 
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 

 

sin cos

1 cos sin cos

sin cos

OS

OT e

OW e

V l u h u
p

V l u h u R i
p

V R i u


  


 

    



  
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, (5) 

где 
57,292115 10 рад сe

     угловая скорость суточного вращения Земли. 

Плотность атмосферы является сложной функцией, которая соглас-

но [12] зависит от высоты полѐта, индекса солнечной активности на часто-

те 2800 МГц, индекса геомагнитной активности, прямого восхождения и 

склонения Солнца, а также гринвичских координат текущего положения 

связки мусоросборщик – объект увода. 

Определим последние: 

    

    

cos cos sin sin cos

sin cos cos sin cos

sin e

x R u u i

y R u u i

z R

     


      


  

, (6) 

где    угол, определяющий положение гринвичского меридиана относи-

тельно направления на весеннее равноденствие, определяемый в 

соответствии с [15]. 

Прямое восхождение и склонение Солнца определяются в соответст-

вии с [16] c использованием фундаментальных параметров движения Зем-

ли относительно Солнца [15], а высота полѐта – с использованием [17]. 

Исходя из материалов исследования [18], индекс солнечной активно-

сти удобно представлять в виде разложения в ряд Фурье. Аппроксимируем 

статистические данные среднесуточного и средневзвешенного за 81 сутки 

индексов солнечной активности за два последних цикла функциями вида: 

 10,7 0

1

sin
FN

i i i

i

F a a m


     , (7) 

 

 81 0

1

sin
FN

i i i

i

F a a m


     , (8) 

где 10,7F   среднесуточный индекс солнечной активности;  

81F   средневзвешенный индекс солнечной активности за 81 сутки;  

   количество суток от 01.01.1987;  

a ,  , m ,  ,    коэффициенты (табл. 1);  

FN   количество гармоник. 
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Таблица 1.  

Коэффициенты аппроксимации индексов солнечной активности 

i  2210a    m      

0 120,0 – – – – 

1 -52,8 

0,001499 

1 2,748076 2,671873 

2 -11,9 2 1,129520 1,000345 

3 -7,6 4 0,673236 0,461934 

4 7,2 6 2,427329 2,073972 

Очевидно, что на время существования святки будет оказывать вли-

яние и фаза солнечной активности в момент начала увода, учѐт которой 

осуществим путѐм соответствующего выбора даты увода в пределах 24-го 

цикла солнечной активности, выбрав 11 моментов времени с 01.01.2009 

00:00:00 по 01.01.2019 00:00:00 с шагом в один год. 

В результате проведенного имитационного моделирования процесса 

увода связки мусоросборщик – объект увода с использованием математи-

ческой модели (1) – (8) для различных фаз солнечной активности в момент 

начала увода и значений баллистического коэффициента получены зави-

симости высоты перигея первого витка орбиты увода, обеспечивающей 

время существования не более 25 лет (рис. 1, а – для экваториальной орби-

ты, б – для солнечно-синхронной). 

  
а) б) 

Рис. 1. Зависимость высоты перигея первого витка орбиты увода от 

высоты целевой орбиты, фазы солнечной активности и бал-

листического коэффициента: Ho  – высота начальной орби-

ты;   – фаза солнечной активности; Hp  – высота перигея 

первого витка орбиты увода;   – баллистический коэффи-

циент, м
2
/кг. 
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Как можно видеть из полученных результатов, изменение фазы сол-

нечной активности в момент начала увода приводит к колебанию высоты 

перигея орбиты относительно среднего значения в пределах 2,5%. Кроме 

того, для солнечно-синхронной орбиты требуемая высота перигея на пер-

вом витке, в среднем, на 12 км ниже. 

На основании полученных данных с использованием Гомановской 

схемы перелѐта [19] определим зависимость потребного для формирования 

орбиты увода с временем существования не более 25 лет импульса скорос-

ти: 

 
2

1
1000 1

r
V

Ho Re r

 
   

  
,       

Hp Re
r

Ho Re





, 

где Ho   высота начальной орбиты;  

Hp   высота перигея первого витка орбиты увода;  

6371,11Re   км – средний радиус Земли.  

Рассмотрим зависимость границ диапазонов изменения импульса 

скорости, обусловленных минимальным и максимальным влиянием атмо-

сферы, от высоты начальной орбиты и баллистического коэффициента 

(рис. 2, а – для экваториальной орбиты, б – для солнечно-синхронной). 

  
а) б) 

Рис. 2. Диапазоны изменения импульса скорости 

Как можно видеть из полученных результатов, формирование орби-

ты увода с временем существования менее 25 лет на экваториальных орби-

тах требует меньших затрат скорости (в среднем на 4-5 м/с). Кроме того, в 

зависимости от фазы солнечной активности, в момент начала увода вели-

чина импульса скорости колеблется в пределах до 4% относительно сред-

него значения.  
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Определим минимальные затраты компонентов топлива, необходи-

мые для формирования орбиты увода с временем существования менее 25 

лет в случае наименьшего влияния силы аэродинамического сопротивле-

ния атмосферы на связку мусоросборщик – объект увода: 

 
0

min
1 exp

9,80665

V
m m

I

  
     

    

,  

где m   масса затраченных компонентов топлива;  

0m   масса связки мусоросборщик – объект увода до начала формиро-

вания орбиты увода;  

I   удельный импульс двигательной установки. 

Так для заданных массы связки мусоросборщик – объект увода 3 т и 

удельного импульса реактивной двигательной установки 330 с, минималь-

ные затраты компонентов топлива представим в виде рис. 3 (рис. 3, а – для 

экваториальной орбиты, рис. 3, б – для солнечно-синхронной). 

  
а) б) 

Рис. 3. Минимальные затраты компонентов топлива, необходимые 

для формирования орбиты увода с временем существова-

ния 25 лет 

Как можно видеть из полученных графиков, необходимые затраты 

компонентов топлива на увод с экваториальной орбиты в среднем на 

4 - 5 кг ниже, чем для солнечно синхронной. Исходя из данных рис. 3, 

определим верхнюю границу области пассивного увода (без включения ре-

активной двигательной установки) (табл. 2). 

Таблица 2.  

Верхняя граница области пассивного увода 

 , м
2
/кг 0,001 0,01 0,1 

экваториальная орбита h , км 485 624 812 

солнечно-синхронная орбита h , км 478 615 795 
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Выводы 

В результате проведенной работы можно сделать следующие выво-

ды: 

 получены зависимости высоты перигея орбиты увода с временем суще-

ствования менее 25 лет от высоты начальной орбиты, баллистического 

коэффициента и фазы солнечной активности в момент начала увода; 

 определены диапазоны изменения импульса скорости и минимальные 

затраты компонентов топлива, необходимые для выполнения увода; 

 изменение солнечной активности на протяжении 11-летнего цикла ока-

зывает сравнительно незначительное влияние на обеспечение процесса 

увода крупногабаритного космического мусора, которое выражается в 

колебаниях импульса скорости, необходимого для формирования орби-

ты увода, в пределах 4% относительно среднего значения; 

 потребный импульс скорости для увода с экваториальной орбиты в 

среднем на 4-5 м/с ниже, чем для солнечно-синхронной; 

 определены верхние границы области пассивного увода для экваториа-

льных и солнечно-синхронных орбит; 

 определение времени начала увода в зависимости от фазы солнечной 

активности может дать экономию массы компонентов топлива при фи-

ксированном времени увода. 
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