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Введение
Одной из важнейших мировых тенден-

ций в развитии космической техники в на-
стоящее время является разработка и созда-
ние так называемых маломассогабаритных
космических аппаратов (КА) или малых КА
(МКА).

Основное достоинство МКА – ценовая
привлекательность, которая дополняется ре-
альной возможностью быстрой продажи
этих аппаратов или сдачи в аренду. Низкая
стоимость МКА позволяет также формиро-
вать целые спутниковые системы, которые
могут осуществлять мониторинг земной по-
верхности, решать задачи телекоммуника-
ции, метеообеспечения, природопользования
и ряд других задач.

Основным препятствием при продви-
жении МКА на рынке является высокая сто-
имость составляющих его бортовых подси-
стем, длительный срок их отработки и, в ча-
стности, невозможность получения высоких
удельных характеристик бортовых двигатель-
ных установок (ДУ), напрямую влияющих на
качество выполнения целевой программы
полёта и время активного существования на
орбите. Одним из важных путей повышения
удельных характеристик двигательных ус-

тановок является использование высокоэнер-
гетических видов топлив и разработка эле-
ментов ДУ с высоким массовым совершен-
ством.

В работе [1] в качестве одного из воз-
можных вариантов совершенствования ДУ
для системы управления МКА предлагается
использовать кислородно-водородную дви-
гательную установку на основе электролиза
воды и двигателей малой тяги на газовом
топливе (ДМТГТ) – компонентах 2г 2гН О+ .
Приводится пневмогидравлическая схема
двигательной установки и делается её срав-
нение по массовым параметрам с ЖРДМТ
на компонентах топлива НДМГ+АТ.

В частности, в [1] указывается на ряд
преимуществ подобной ДУ, из которых не-
обходимо в контексте проведённого иссле-
дования отметить следующие:

1. ДУ на газовых компонентах топли-
ва генерирует минимальные импульсы тяги
с весьма малым импульсом последействия,
что практически приближает рабочий им-
пульс ДМТГТ к прямоугольному командно-
му импульсу системы управления. В резуль-
тате в режимах поддержания заданной ори-
ентации может быть реализована максималь-
ная точность ориентации МКА на навигаци-
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онный ориентир и минимальный расход ком-
понентов топлива на выполнение подобно-
го режима управления.

2. Имеется возможность снижения мас-
совых параметров ДУ при одинаковом сум-
марном импульсе за счёт уменьшения массы
более высокоэнергетического топлива, необ-
ходимого для выполнения программы полё-
та, и использования элементов ДУ с мини-
мальной массой (например, электролизёров
с твёрдотельным электролитом и т.п.).

3. Снимается проблема загрязнения
оптических элементов МКА и панелей сол-
нечных батарей факелом ДМТГТ.

4. Снижаются требования по технике
безопасности при стендовых испытаниях.

Учитывая вышеотмеченное, рассмот-
рим методику оценки потребного импульса
тяги для системы управления МКА с ДУ на
газовых компонентах топлива. Будем рас-
сматривать четыре основных рабочих манёв-
ров МКА: манёвр довыведения с исходной
опорной орбиты на заданную рабочую ор-
биту, манёвр поддержания параметров рабо-
чей орбиты, манёвр поддержания заданной
ориентации за фиксированное время, манёвр
затопления в заданном районе.

Оценка потребного импульса тяги для
манёвра довыведения на рабочую орбиту

Для выполнения проектно-расчётного
исследования динамики МКА с перспектив-
ной кислородно-водородной двигательной
установкой на основе электролиза воды в
качестве исходных данных используем пара-
метры ДУ, приведённые в [1]:

- суммарный импульс тяги
5~7,25 10 Н с⋅ ⋅ ;

- время активного функционирования
МКА ~ 5 лет ;

- энергообеспечение ~ 0,8КВт ;
- масса КА ~ 1500кг ;
- число (тяга) ДМТГТ коррекции –

4 (100 Н);
- число (тяга) ДМТГТ ориентации – 12

(5Н);
- удельный импульс тяги ДМТГТ кор-

рекции – 2950 м/с;

- удельный импульс тяги ДМТГТ ори-
ентации – 2500 м/с.

Для выполнения оценочных расчётов
предположим, что опорная и расчётная ор-
биты МКА являются круговыми и компла-
нарными, и по этой причине оптимальной
траекторией перелёта будет эллипс Гомана.
Затраты характеристической скорости на этот
перелёт могут быть определены по извест-
ным соотношениям [2]:
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Здесь cov  и скv – соответственно круго-о-
вые скорости орбитального движения на
опорной с высотой 320 км и конечной (рас-
чётной) с высотой 800 км орбитах; k –
гравитационный параметр Земли, равный

5 3 23,9858 10 /км с⋅ ; pr , Ar  – соответственно
радиусы перигея и апогея эллипса Гомана;

pv , Аv – соответственно скорости в перигееее
и апогее указанного эллипса.

Оценка потребных приращений скоро-
стей pv и Аv  даёт следующие численные зна-

чения: 132, 49 / ; 130, 22 / .p Av м с v м с∆ = ∆ =

Для определения затрат импульса тяги
на данный манёвр необходимо определить
время приложения тяги двигателей коррек-
ции МКА. Его можно определить после ин-
тегрирования уравнения движения центра
масс МКА в инерциальной системе коорди-
нат, предполагая при этом, что кроме тяги
ДУ на аппарат не действуют никакие иные
силы. В результате можно получить соотно-
шения для длительностей приложения тяги
в перигее и апогее эллипса Гомана:
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Во втором соотношении (2) присут-
ствует потеря массы аппарата pm∆ , обуслов-
ленная приложением импульса тяги в пери-
гее: 11,91pm кг∆ =  при секундных расходах

массы 2ГO  и 2ГН :

2 2
21,30 / , 2,67 / .

Г ГO Нm г с m г с= =& &

Таким образом, значения величин (2)
составят: 496,8 ;pt c∆ =  484, 4 .At c∆ =  Отсю-
да затраты суммарного импульса тяги, необ-
ходимые на реализацию манёвра довыведе-
ния МКА на расчётную орбиту, будут равны:

53,925 10 ,EJ Hc∆ = ⋅  что составляет 54,2 %
суммарного импульса тяги согласно проекту
кислородно-водородной ДУ [1].

Распространение этих результатов на
диапазон изменения массы МКА от 500 кг
до 1500 кг даёт картину, представленную на
рисунке 1. Здесь по оси ординат откладыва-
ется стартовая масса МКА, по оси абсцисс –
требуемый процент расхода суммарного им-
пульса тяги ДУ. Таким образом, довыведе-
ние МКА на рабочую орбиту расходует зна-
чительную часть суммарного импульса тяги.

Например, если стартовая масса МКА со-
ставляет 1500 кг, то на все остальные манёв-
ры в данном проекте кислородно-водород-
ной ДУ на основе электролиза воды остаёт-
ся 45,79 % суммарного импульса тяги.

Оценка потребного импульса тяги
для поддержания параметров

рабочей орбиты
При выполнении этой оценки необхо-

димо определить общее число сидерических
периодов обращения МКА на рабочей орби-
те за время функционирования и далее вы-
числить величину уменьшения высоты рабо-
чей орбиты, вызванного в первую очередь
аэродинамическим сопротивлением.

Отметим для определённости, что дру-
гими видами сопротивления на рабочей ор-
бите (магнитным, световым), а также изме-
нением наклонения плоскости орбиты в
инерциальной системе координат, вызывае-
мым вращением Земли, будем пренебрегать.

Таким образом, рассматриваемый ма-
нёвр коррекции рабочей орбиты в данном
случае представляет собой коррекцию высо-
ты рабочей орбиты.

Приближённые значения вековых воз-
мущений параметров круговой орбиты МКА,

Рис. 1. Зависимость величины требуемого импульса тяги для манёвра довыведения МКА
от стартовой массы аппарата; ограничения на рисунке соответствуют предельной

величине располагаемого суммарного импульса тяги ДУ (в %) и величине предельной массы аппарата
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вызванных взаимодействием корпуса аппа-
рата со свободномолекулярным потоком
сильно разреженной верхней атмосферы (со-
гласно [4] на высоте Н=800 км длина сво-
бодного пробега молекул составляет поряд-
ка ~1,5 км), могут быть определены интег-
рированием на интервале одного витка ли-
неаризованных уравнений движения для при-
ращений этих параметров в полярных коор-
динатах [5].

Рассмотрим вековые возмущения ради-
уса-вектора МКА:

2
04 ( ) .r H rδ πσρ= − (3)

Здесь rδ  - собственно вариация модуля ра-
диуса-вектора аппарата; σ  - баллистический
коэффициент; 0r  - начальное значение ради-

уса-вектора; ( )Hρ  - плотность атмосферы
на высоте H, которая определяется по моде-
ли стандартной атмосферы [4].

Баллистический коэффициент МКА
задаётся известным соотношением:

.
2
xa MC S
m

σ = (4)

Аэродинамический коэффициент со-
противления xaC  в свободномолекулярномм
потоке слабо зависит от внешней формы
МКА и определяется в основном характером
отражения молекул разреженного газа верх-
ней атмосферы от поверхности аппарата.

При 5,3S ≅  и 90α = o  коэффициент

2, 4xaC =  [6]. Здесь S – отношение скорости
набегающего потока газа на рассматривае-
мой высоте полёта МКА к наиболее вероят-
ной тепловой скорости молекул газа на той
же высоте, α  – угол между осью аппарата и
направлением движения.

Далее, предполагая площадь миделева
сечения МКА 23 ,MS м=  можно, определив
σ по (4), по (3) вычислить вековое возмуще-
ние модуля радиуса-вектора аппарата за один
сидерический период обращения:

0,031 .r мδ = −

 Соответственно, за один сидерический
год (5256 витков) эта величина будет равна

162,9r мδ = − , а за период функционирова-
ния 814,7r мδ = − .

Таким образом, оценка векового возму-
щения модуля радиуса-вектора МКА на ра-
бочей орбите позволяет сделать вывод о том,
что коррекции орбиты по этому параметру
за время функционирования аппарата, по-
видимому, не потребуется в силу малости
самого векового возмущения.

Оценка затрат импульса тяги
для манёвра поддержания заданной

ориентации
Рассмотрим расчётную схему системы

ориентации с пассивным корректирующим
контуром (рис. 2). Эта схема моделирует ос-

Рис. 2. Расчётная схема одноканальной системы ориентации с пассивным корректирующим контуром
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новные особенности функционирования си-
стемы ориентации в режиме предельного
цикла с учётом временных запаздываний в
управляющем тракте.

Расход импульса тяги в предельном
цикле при реализации манёвра поддержания
заданной ориентации МКА, как известно,
определяется временем активной работы
системы ориентации [8]:

.
2( )

ОР
A вкл

вкл выкл

Тt t
t t

=
+

Здесь ОРТ  - длительность режима поддержа-

ния заданной ориентации; ,вкл выклt t  - соответ-
ственно время включения и время выключе-
ния двигателей ориентации, определяемые
соотношениями:

. .
. .

0

2 (1 ) ;з н
вкл K Kt TK

m T
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λ ϕ
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где T и . .K KK  - соответственно постоянная
времени и статический коэффициент пере-
дачи корректирующего контура; λ  - коэффи-
циент возврата трёхпозиционного поляризо-
ванного реле; . .з нϕ  - зона нечувствительнос-

ти датчика угла; 0m  - управляющее ускоре-
ние:

0 .y

x x

M N l Rm
J J

⋅ ⋅
= = (7)

Здесь N – число управляющих двигателей в
рассматриваемом канале управления (в дан-
ном случае – канале крена); l – база установ-
ки двигателей; R – тяга двигателя; xJ - мо-
мент инерции МКА относительно продоль-
ной оси.

Далее для оценки величины tA и затрат
импульса тяги для рассматриваемого манёв-
ра примем следующие численные значения

параметров системы ориентации и парамет-
ров МКА: 2750 ;xJ кгм=  1 ;l м=  0,05;T =

4;N =  5 ;R H=  . . 0,00175 ;з н радϕ = 0,9λ = ;

. . 1,5.K KK =
Расчёты, выполненные по (6) и (7),

дают следующие результаты:

0,368 ; 2,173вкл выклt с t с= =

или 0,072 .A OPt T=

Отсюда потребный ресурс импульса
тяги составит: 4 1, 45 [ ].A OPJ Rt T H c∆ = = ⋅

На рисунке 3 представлены зависимо-
сти требуемых затрат импульса тяги для это-
го режима в зависимости от массы МКА и
параметра OPT .

Оценка затрат импульса тяги
для манёвра затопления

По целевой программе функциониро-
вания МКА этот манёвр является заключи-
тельным. Одна из схем его выполнения мо-
жет заключаться в том, что аппарат перево-
дится с рабочей орбиты на границу эффек-
тивной атмосферы с высотой 100 км, и да-
лее осуществляется его вход в плотные слои
атмосферы, а затем затопление в заданном
районе Мирового океана.

Рассмотрим схему выполнения манёв-
ра затопления. С точки зрения небесной ме-
ханики [3] манёвр можно также рассматри-
вать как гомановский переход между двумя
круговыми орбитами, но без приложения
тормозного импульса в перигее переходного
эллипса.

В этом случае величина тормозного
импульса скорости в апогее переходного эл-
липса (то есть на высоте рабочей орбиты)
будет равна

2 .
( )

p
A CK A

A A A p

rk kv v v
r r r r

∆ = − = −
+

Оценка потребного приращения скоро-
сти, выполненная по этой формуле, даёт сле-
дующее численное значение:

193,79 / .Av м с∆ =
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Полученные результаты позволяют оце-
нить суммарный расход импульса тяги для
всей суммы рассматриваемых манёвров
(рис. 4).

Из рис. 4 следует, что рассматриваемый
вариант двигательной установки на электро-
лизе воды с системой ДМТГТ является при-

Рис. 3. Зависимость требуемых затрат импульса тяги для поддержания заданной
ориентации МКА по каналу крена
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годным, по-видимому, для МКА массой по-
рядка 500 … 750 кг, поскольку управление
более тяжёлыми аппаратами потребует не-
приемлемых расходов импульса тяги для всей
запланированной совокупности динамичес-
ких манёвров за период активного функцио-
нирования.

Рис. 4. Зависимость величины суммарного импульса тяги для манёвров довыведения,
поддержания заданной ориентации и затопления
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ESTIMATION OF THE REQUIRED THRUST IMPULSE FOR SMALL
SPACECRAFT (SSC) CONTROL SYSTEM WITH A PROPULSION

SYSTEM USING FUEL GAS COMPONENTS
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The subject of research is a small weight and size spacecraft (LSC) equipped with a perspective oxygen-
hydrogen propulsion system on the basis of water electrolysis and low thrust engine (LTE) using H2Г+O2Г gas
components. Estimation of the required thrust impulse for performing of LSC transition maneuver from the injection
to the working orbit, correction of the orbital altitude and LSC submersion maneuver in the target area of the World
ocean is presented. Numerical values of thrust impulse estimation for the given inertial-mass parameters of LSC are
given.

Small weight and size spacecraft (LSC), oxygen-hydrogen propulsion system on the basis of water electrolysis,
low thrust engine system using gas fuel, maneuver of transition from one orbit to another, orbit correction maneuver,
LSC submersion maneuver.
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