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Рассматривается задача поддержания параметров низкой эллиптической орбиты ИСЗ электрореак-

тивным двигателем (ЭРД) малой тяги. Основным возмущением служит сила аэродинамического сопро-
тивления, величина которой известна недостаточно точно. Предложенный алгоритм коррекции орбиты 
предполагает поддержание периода обращения космического аппарата (КА) в заданном интервале с пе-
риодическим включением электрореактивной двигательной установки (ЭРДУ) с учётом доступной элек-
трической мощности на борту. 

 
Электрореактивный двигатель, низкая орбита, проектные характеристики, баллистический ко-

эффициент, сила тяги, среднесуточная мощность. 
 

Задачей проектировочного расчёта 
траекторий спутников Земли с двигателем 
малой тяги является получение прибли-
женных решений, позволяющих выбрать 
структуру и параметры закона управле-
ния, определить энергетику манёвра как 
функцию граничных условий и величины 
тяговооруженности космического аппара-
та (КА). Эти решения должны обладать 
простотой и наглядностью и по возмож-
ности представляться в аналитической 
форме. Обычно на первом этапе формиру-
ется задача оптимального управления. 
При этом используются различные подхо-
ды: от попыток «прямого» решения зада-
чи оптимизации, приводящих к сложным 
процедурам и множеству численных ре-
шений, затрудняющих качественный ана-
лиз, до приёмов, основанных на идеях ло-
кальной оптимизации и раздельного 
управления элементами орбиты. В ряде 
работ эффективно используется метод 
усреднения, в конечном итоге сводящий 
её к численному поиску квазиоптималь-
ного управления. 

Современные ЭРД имеют тяговые 
характеристики такие, что придаваемое 
ими ускорение низкоорбитальному КА 
одного порядка с возмущающими воздей-
ствиями окружающей среды. Следова-
тельно, для них неприменимы модели, 

описывающие импульсную коррекцию 
орбиты двигателем "большой" тяги в апо-
гейно-перигейных точках. 

Применимость ЭРДУ для коррекции 
низких орбит КА будем рассматривать 
применительно к задаче ликвидации 
накопленного изменения периода обра-
щения под действием верхней атмосферы 
Земли за цикл коррекции. Условие воз-
можности осуществления коррекции опи-
сывалось системой уравнений: 

 

( )( ) ( )νδ π ,12
2
1 hTnmTЭ ⋅−+⋅⋅=∆ , 

( ) na
K

eA
K

AT kK ⋅⋅
−⋅

⋅
⋅⋅

=∆
232 112 π ,      (1) 

ЭK TT ∆≥∆ , 
 
где ЭT∆  - уменьшение периода обращения 
за ( )nm +  витков под действием аэроди-
намического сопротивления; n  - количе-
ство активных витков; m  - количество 
пассивных витков; ( )νδ π ,hT  - уменьшение 
периода на одном витке; KT∆  - увеличе-
ние периода обращения за цикл коррек-
ции под действием корректирующего 
ускорения ka ; A  - большая полуось орби-
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ты КА; K  - гравитационный параметр 
Земли; e  - эксцентриситет орбиты. 

Соответственно эффективной для 
коррекции низкой орбиты КА являлась 
такая ЭРДУ, которая была способна при-
дать спутнику корректирующее ускоре-
ние, определяемое по формуле: 

 
( )[ ]

( ) ( )νδ
π

π ,
124

12
232

hT
eAAn

KKnmak ⋅
−⋅⋅⋅⋅⋅

⋅⋅−+⋅
= . (2) 

 

Сведём проблему управления ор-
битой к целевому изменению периода об-
ращения спутника. На эволюцию низкой 
орбиты основное влияние оказывает 
верхняя атмосфера Земли, которая больше 
всего изменяет большую полуось орбиты 
A  и эксцентриситет орбиты e . На рис. 1 
приведён пример изменения высоты око-
локруговой низкой орбиты во времени 
под действием возмущающего аэродина-
мического ускорения при различных 
уровнях индекса солнечной активности. 

 

 
 

Рис. 1. Характер изменения высоты околокруговой орбиты КА ( кгмср /009,0 2≈σ )  
при различных состояниях атмосферы Земли 

 
В первом приближении условием 

выполнения коррекции высоты низкой 
орбиты КА с помощью ЭРДУ будет яв-
ляться следующее неравенство: 

 

( ) ( ) ( ) dtt
М
FdttVt

Т

КА

Т
T

КА ⋅⋅≤⋅⋅⋅ ∫∫
0

2

0

~ αρσ ,     (3) 

 
где КАσ~  - среднее значение баллистиче-
ского коэффициента КА; ( )tρ  - плотность 
атмосферы; V  - скорость КА относитель-
но атмосферы; TF  - сила тяги от ЭРДУ; 

KAM  - масса КА; ( )tα  - относительное 
время работы ЭРДУ на витке 
( ( ) TTt M /=α ); T  - заданный интервал 
времени; MT  - моторное время работы 
ЭРДУ. 

Левая часть неравенства (3) выража-
ет суммарные интегральные возмущаю-
щие воздействия со стороны атмосферы, а 
правая – интегральные корректирующие 
воздействия. Соответственно в неравен-
стве присутствуют параметры, отражаю-
щие факторы воздействия окружающей 
среды ( ( )tρ , ( )tV ), и проектные парамет-
ры, характеризующие облик космического 
аппарата ( КАσ~ , KAM ) и облик ЭРДУ 
( TF , ( )tα ). 

При этом достижению заданной ве-
личины корректирующего ускорения удо-
влетворяют все точки соотношения массы 
спутника и силы тяги электрореактивной 
двигательной установки, принадлежащие 
областям, указанным на рис. 2. 
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Сила тяги ЭРДУ связана с потребля-
емой электрической мощностью следую-
щим уравнением: 

Т
ЭРДУ

ЭРДУ FсN ⋅
⋅

=
η2

,           (4) 

где ЭРДУN  - мощность,  потребляемая при 
работе ЭРДУ; c  - скорость истечения ра-

бочего тела; ЭРДУη  - коэффициент полез-
ного действия ЭРД. 

Область допустимых сил тяг ЭРДУ 
и потребляемых электрических мощно-
стей приведена на рис. 3. 

 

 

 
 

Рис. 2. Области допустимых масс КА и сил тяг ЭРДУ,  
удовлетворяющих выполнению условия коррекции 

 
 

 
 

Рис. 3. Области допустимых сил тяг ЭРДУ и электрических мощностей для работы ЭРДУ,  
удовлетворяющих выполнению условия коррекции 
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Пользуясь рис. 2 и 3, можно опреде-
лить диапазон допустимых проектных па-
раметров для создания низкоорбитального 
КА с корректирующей ЭРДУ. К примеру, 
если спроектирован спутник с корректиру-
ющей ЭРДУ массой кгМ КА 2000= , силой 
тяги ЭРДУ НFТ 04,0= , относительным 
временем работы ЭРДУ ( ) 5,0=tα , то кор-
рекция орбиты такой системы будет воз-
можна при любых состояниях верхней ат-
мосферы на околокруговой орбите высотой 
не менее 350 км при баллистическом коэф-
фициенте кгмКА /003,0~ 2≤σ  или на около-
круговой орбите высотой не менее 400 км 
при баллистическом коэффициенте 

кгмКА /006,0~ 2≤σ . ЭРДУ при своём вклю-
чении при эффективной скорости истече-
ния смc ЭРДУ /160002/ =η  будет потреблять 
не менее 700 Вт электрической мощности. 

Потребуем, чтобы на отрезке [ ]kt,0  
период обращения находился в диапазоне 

допp TT δ+ , где pT - расчетное значение пе-
риода обращения; допT - допустимое от-
клонение. 

Весь интервал управления разобьем на 
N равных подынтервалов, каждый из кото-
рых состоит из m пассивных и n активных 
витков. На пассивных витках двигатель вы-
ключен, а на активных витках ЭРД создает 
постоянное по величине реактивное ускоре-
ние кa . В результате за m+n витков период 
восстанавливается. Отметим, что на актив-
ных витках необходимо не только компен-
сировать влияние силы аэродинамического 
сопротивления, но и ликвидировать ошибки 
периода обращения, накопившиеся на пас-
сивных витках. 

Построим следующую замкнутую 
логическую цепочку взаимовлияния про-
ектных характеристик КА и динамических 
характеристик его движения: 

0
КАσ → возмZδ → коррZδ → 








ЭУсущМ NTT ,,,,

M
F

КА

T αξ → РТM → ЭРДУM → 1
КАσ , 

где возмZδ  - изменение параметров орбиты 
спутника под действием атмосферных 
возмущений; коррZδ  - компенсирующее 
изменение параметров орбиты, необходи-
мое для восстановления орбиты 

( коррвозм ZZ δδ = ); 







ЭУсущ

КА

Т
М NT

M
FT ,,,, αξ  - 

моторное время работы ЭРДУ, определя-
емое характеристиками ЭРДУ, массой 
КА, программой включений-выключений 
на витке, сроком существования КА и ха-
рактеристиками энергоустановки; 

10 , КАКА σσ  - начальное и конечное значения 
баллистического коэффициента. 

Введём отдельно вектор проектных 
переменных ЭРДУ ( )РТЭРДУТЭРДУ МсNFP ,,,

r
, 

вектор проектных переменных КА 
( )КАКАКА MP σ,

r
, вектор управления цикло-

граммами коррекции орбиты спутника за 
срок активного существования 

( )сущдоп TTq ,,, αξδ
r . 

Здесь сNF ЭРДУТ ,,  - сила тяги, по-
требляемая мощность и эффективная ско-
рость истечения рабочего тела ЭРДУ (ха-
рактеристики, определяемые выбранной 
маркой ЭРД и структурой двигательной 
установки в  целом); РТM  - масса запасов 
рабочего тела для работы ЭРДУ; допTδ  - 
допустимое отклонение периода обраще-
ния спутника; αξ ,  - угловые величины, 
определяющие циклограмму включений 
ЭРДУ на активном витке; сущT  - планиру-
емый срок активного существования 
спутника. 

Используя указанные понятия, в за-
висимости от цели исследования форму-
лируется либо задача анализа эволюции 
орбит, либо задача синтеза проектных ха-
рактеристик и законов управления движе-
нием. 

Основными проектными характери-
стиками ЭРДУ являются сила тяги уста-
новки TF , масса установки ЭРДУM , удель-
ный импульс рабочего тела I , потребляе-
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мая при работе мощность ЭРДУN . Потреб-
ная мощность для включения пропорцио-
нальна силе тяги двигателя и скорости ис-
течения рабочего тела, то есть напрямую 
зависит от характеристик двигателя. 

Тенденции изменения потребной тя-
ги ТF  для поддержания орбиты и потреб-
ной мощности для включения ЭРДУ 

ЭРДУN  приведены на рис. 4. 

 

 
 

Рис. 4. Зависимость минимальной потребной тяги и потребной мощности ЭРДУ  
для осуществления коррекции от высоты перигея орбиты  

при крайних уровнях плотности атмосферы для КА ( 002,0=срσ м2/кг) 

 
Модель среднесуточной мощности, 

вырабатываемой энергоустановкой спут-
ника, можно представить в следующем 
виде: 

срСБ
S

СБудсутср SNN αcos.. ⋅⋅= ,           (5) 

где S
СБудN .  - удельная мощность, снимаемая 

с единицы площади солнечной батареи при 
условии максимальной освещенности 
[Вт/м2]; СБS  - площадь солнечных батарей; 

срαcos  - среднеинтегральный за один ви-
ток косинус угла между направлением на 
Солнце и нормалью к поверхности солнеч-
ной батареи. 

На проектируемом низкоорбиталь-
ном КА с корректирующей ЭРДУ данная 
среднесуточная мощность расходуется на 
работу бортовой аппаратуры (БА) и на 
включение-выключение двигательной 
установки: 

ЭРДУсутсрБАсутсрсутср NNN ..... += ,          (6) 

где БАсутсрN ..  - среднесуточная мощность, 
потребляемая БА; ЭРДУсутсрN ..  - среднесу-
точная мощность, потребляемая ЭРДУ; 

СУТ

n

i
ii

БАсутср T

tN
N

∑
=

⋅
= 1

.. ,  

( )

СУТ

m

k
ЭРДУkЭРДУ

ЭРДУсутср T

Nt
N

∑
=

⋅
= 1

..

α
,          (7) 

где iN  - номинальная мощность потреб-
ления i-й БА при включении; it  - время 
работы i-й БА; СУТT  - продолжительность 
одних рабочих суток КА ( 24СУТТ ч≈ ); 

ЭРДУN  - номинальная мощность, потреб-
ляемая ЭРДУ при включении; ЭРДУα  - от-
носительное время работы ЭРДУ на вит-
ке. 

Условие ограничения по энергетике 
при использовании для включения ЭРДУ 
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резерва мощности можно представить 
следующим неравенством: 

( ) сутсрсрЭРДУсутср NN ... 1 ⋅−≤ β ,          (8) 
где срβ  - среднее относительное время 
функционирования бортовой аппаратуры 
за сутки. 

При наращивании мощности сол-
нечной энергоустановки КА масса сол-
нечных батарей, величина которой прямо 
пропорциональна размерам солнечных 
батарей, будет возрастать. Следовательно, 
ограничения по потребляемой мощности 

будут определяться выполнением нера-
венства (3), а граничное условие по энер-
гетике можно представить в виде матема-
тических моделей (5-8). Структура режи-
ма управления орбитой на активном витке 
с учётом ограничений по энергетике будет 
выглядеть следующим образом: на актив-
ных витках включение ЭРДУ производит-
ся на участках оптимального управления 
параметрами орбиты с учётом наличия 
доступного резерва мощности для работы 
ЭРДУ на текущий момент (рис. 5). 

 

 
 

Рис. 5. Схема формирования циклограмм коррекции на активных витках  
с учётом ограничений по энергетике и неопределённостью плотности атмосферы 

 
Для анализа структур циклограмм 

коррекции орбиты КА с различными про-
ектными характеристиками (массой КА, 
баллистическим коэффициентом, мощно-
стью энергоустановки, параметрами  
ЭРДУ) и вычисления соответствующих 
затрат рабочего тела на коррекцию пред-
лагается проведение математического мо-
делирования с помощью специального 
программного обеспечения, в которое в 
качестве исходных данных закладывают-
ся: 

• проектные параметры, описываю-
щие спутник (масса КА, баллистический 
коэффициент КА, среднесуточный резерв 
электрической мощности для включений 
ЭРДУ); 

• проектные параметры, описываю-
щие ЭРДУ (масса ЭРД; количество ЭРД, 

силя тяги ЭРД, энергопотребление ЭРД, 
удельный  импульс); 

• баллистические параметры движе-
ния КА; 

• параметры плотности верхней ат-
мосферы Земли. 
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