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саемым ракетным блоком первой ступени. Методика применима к двухступенча-

тым РН с последовательным соединением ракетных блоков. 
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В последние годы одним из основных направлений развития космической 

отрасли является развёртывание на низких околоземных орбитах многоспутнико-

вых группировок, преимущественно состоящих из наноспутников [1]. В связи с 

этим проблема образования космического мусора привлекает к себе большое 

внимание научного сообщества. В данной статье рассматривается один из спосо-

бов решения этой проблемы, а именно использование аэродинамических 

устройств для увода с орбиты малых космических аппаратов (МКА) нано-класса 

в конце срока их активного существования.  

Предлагаются различные способы для решения проблемы увода отработав-

ших спутников, в том числе использование аэродинамических устройств. Они 

относятся к классу пассивных систем увода, не требуют существенных запасов 

энергии на борту, просты в исполнении, а также обладают достаточно малой мас-

сой и не занимают большого объёма в сложенном виде. Всё это делает подобные 

системы наиболее подходящими средствами для увода МКА с орбиты. В резуль-

тате оценки эффективности и выбора типа системы увода для МКА нано-класса 

[2] возникла необходимость в разработке надёжной и работоспособной конструк-

ции аэродинамического устройства, которая сможет обеспечить наддув баллона и 

функционирование системы увода после столкновения с микрометеоритами.  

В последние годы технология аэродинамического торможения была реализо-

вана в нескольких миссиях МКА, а отдельные компании и организации разрабаты-

вают прототипы, которые становятся все более совершенными. Наиболее часто в 

существующих проектах [3] используется форма аэродинамического устройства в 

виде плоского паруса с различными вариантами конфигурации (рис. 1а, б, в). 
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Другим вариантом основного элемента аэродинамической системы увода 

является надувной баллон. В одной из работ предлагается использование подоб-

ного устройства с несколькими секциями (рис. 1г) [4]. Основными элементами 

такого типа систем, как правило, являются аэродинамическое устройство, подси-

стема хранения, устройство надувания и контроллер системы увода с орбиты. Их 

применение наиболее рационально для наноспутников. Среди предложенных 

конфигураций аэродинамического устройства помимо плоского паруса и надув-

ной сферы выделяют ещё и пирамиду. Примером пирамидального паруса являет-

ся малый космический аппарат Маяк Cubesat 3U Московского политехнического 

университета (рис. 1д). Кроме того, предлагаются более сложные конструкции 

аэродинамического устройства для увода с орбиты (рис. 1г), содержащие надув-

ные штанги или представляющие собой тороид [5]. 
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Рис. 1. Формы существующих аэродинамических устройств для увода 
 

После завершения срока активного существования или в случае отказа МКА 

для эффективного увода спутника с орбиты контроллером выдается команда на 

открытие контейнера хранения и включение газогенератора, в результате чего 

выполняется раскрытие надуваемого баллона. Условием для включения предла-

гаемой системы увода может служить выход из строя аккумуляторных батарей, 

команда с наземного комплекса управления космическими аппаратами или же 

установленный заранее таймер. 

В рамках данной работы предлагается оригинальная конструкция сфериче-

ского надувного устройства в составе аэродинамической системы увода нано-

спутников с орбиты. Для обеспечения процесса увода с орбиты предлагается сле-

дующий состав аэродинамической системы: 



84 

- эродинамическое устройство, представляющее собой сферический надув-

ной баллон, разделённый изнутри на сегменты; 

- контейнер хранения, в котором находится аэродинамическое устройство в 

сложенном виде при выполнении целевой функции МКА; 

- подсистема развёртывания и наддува, представляющая собой газогенератор 

с трубками подачи газа; 

- контроллер управления для управления системой увода с орбиты (после 

окончания срока службы спутника выдаётся команда на открытие контейнера 

хранения, затем на открытие аэродинамического устройства, включение газоге-

нератора и заполнение газом поочерёдно каждого сегмента оболочки через двух-

створчатый клапан в месте соединения трубки и оболочки).  

Технологические решения по материалу аэродинамического устройства и 

способу его развёртывания накладывают ограничения на возможную форму обо-

лочки. В частности, для надувного изделия форма выпуклого тела вращения с 

минимальным количеством швов оказывается наиболее подходящей. В связи с 

этим была выбрана оболочка сферической формы. Она изготавливается путём 

склейки составных сегментов и внутри баллона также имеет перегородки. Благо-

даря этому обеспечивается работоспособность аэродинамического устройства 

после потенциального столкновения с микрометеоритами.  

Был разработан проектный облик аэродинамической системы увода нано-

спутника с орбиты (рис. 2). Во время функционирования малого космического 

аппарата на орбите на него воздействуют различные факторы космического про-

странства, в связи с чем необходимо обеспечить надёжное хранение надувной 

оболочки аэродинамического устройства. Для этого предлагается контейнер хра-

нения, который можно установить в качестве дополнительного блока наноспут-

ника, снабдив его при необходимости дополнительными солнечными панелями. 

 
Рис. 2. Расположение элементов аэродинамической системы  

увода МКА нанокласса в контейнере хранения:  

1 – контейнер хранения; 2 – контроллер управления; 3 – фланец крепления АУ;  

4 – источник питания; 5 – сложенная оболочка; 6 – газогенератор 
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Эффективность предлагаемой аэродинамической системы увода оценивается 

с помощью времени спуска спутника в плотные слои атмосферы. На рис. 3 при-

ведена зависимость высоты орбиты от времени для наноспутника, оснащённого 

аэродинамическим устройством с диаметром 1 м. В качестве исходных данных 

использовались следующие параметры: масса МКА – 4 кг, высота орбиты –  

635 км, наклонение – 97,4°. 

 
Рис. 3. Результаты моделирования процесса спуска наноспутника  

с аэродинамической системой увода 

 

В случае использования аэродинамической системы увода для МКА нано-

класса можно добиться уменьшения срока баллистического существования до 

одного года. 
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НА ТВЁРДОТОПЛИВНЫЕ 
 

В последние десятилетия за рубежом наблюдается тенденция создания ра-

кет-носителей (РН) различной грузоподъёмности, в которых в качестве ракет-

ных блоков (РБ) нижних ступеней используются твёрдотопливные ускорители 

(ТТУ). Примерами могут служить (РБ) нижних РН «Дельта-2» и РН «SLS» 

(США), РН «Ариан-6», и РН «Вега» (ЕКА), РН «NIPPON H-2B» и РН «Epsilon» 

(Япония) и др. Эта тенденция связана с тем, что в целом стоимость создания РН 

с использованием ТТУ ниже стоимости РН с использованием только РБ с жид-

костными реактивными двигателями (ЖРД). Приведём основные достоинства и 

недостатки ТТУ и ракетных блоков с ЖРД. 

Достоинства ракетных блоков с ЖРД: освоенное производство; высокий 

удельный импульс (для пары «жидкий кислород-керосин» до 3600 м/с); возмож-

ность управления силой и вектором тяги; невысокий уровень вибраций при ра-

боте ЖРД. 

Недостатки ракетных блоков с ЖРД: сложность конструкции; проблемы 

возможных утечек топлива (для крупногабаритных ракетных блоков) длитель-

ный цикл производства (достигает два года); высокая доля стоимости в составе 

РН (до 25 % от стоимости ракеты);  

Достоинства твёрдотопливных ракетных блоков: относительная простота 

конструкции; отсутствие проблемы возможных утечек топлива; низкая пожаро-

опасность при эксплуатации; более короткий цикл производства; стоимость 

твёрдотопливных ракетных блоков в серийном производстве ниже стоимости 

ракетных блоков с ЖРД; возможность долговременного хранения; повышенная 

надёжность. 

Недостатки твёрдотопливных ускорителей: невысокий удельный импульс 

(до 3000 м/с); отсутствует освоенное производство для ракет-носителей боль-


