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МЕТОДЫ И СРЕДСТВА УВОДА КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ С 
РАБОЧИХ ОРБИТ (СОСТОЯНИЕ ПРОБЛЕМЫ) 

 
Рассмотрена проблема борьбы с загрязнением околоземного космического пространства. Для ее реа-

лизации специалистами разных стран разрабатываются устройства для совершения увода с рабочих орбит 
космических аппаратов и ступеней ракет-носителей по окончании срока активного существования. Выпол-
нен обзор существующих устройств увода космических объектов с рабочих орбит и их классификация. 

 
Розглянуто проблему боротьби із забрудненням навколоземного космічного простору. Для її ре-

алізації спеціалістами різних країн розробляються пристрої для здійснення відводу космічних апаратів і 
ступіней ракет-носіїв по закінченню строку активного існування. Виконано огляд існуючих пристроїв 
відводу космічних апаратів з робочих орбіт і їх класифікацію. 

 
The problem of anti-pollution of the near-earth space is discussed. For its realization researchers from 

different countries develop deorbit devices for spacecraft and launch vehicle stages after their end-of-life. Current 
conventional deorbit devices for the spacecraft and their classifications are reviewed.  

 

Введение. Длительное существование на орбите космических аппаратов 
(КА), отработавших свой ресурс либо вышедших из строя, а также ступеней 
ракет-носителей (РН) привело к образованию большого количества объектов 
техногенного происхождения, так называемого космического мусора. На дан-
ный момент средствами контроля космического пространства США и России 
зарегистрировано и каталогизировано более 29000 объектов размерами > 0,1 
м, из них больше 50% под действием силы сопротивления атмосферы достиг-
ли ее плотных слоев, разрушились и сгорели [1]. Тем не менее, по данным 
НАСА на 1 января 2011 г. на околоземных орбитах находится 15000 объек-
тов, из которых 3000 – это действующие КА. Динамика возрастания объема 
космического мусора показана на рис. 1 [2], на котором бордовым цветом 
обозначены все объекты, фиолетовым – фрагментированный мусор, синим – 
космические аппараты, оранжевым – мусор, образованный в результате про-
ведения исследовательских миссий, и зеленым – ступени ракет-носителей: 

 

 
Рис.1 
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Для решения проблемы возрастания объема космического мусора Межа-
гентским комитетом по космическому мусору (МККМ) разработаны «Руко-
водящие принципы предупреждения образования космического мусора». К 
настоящему времени в рамках их выполнения предложены и частично уже 
реализованы мероприятия по снижению уровня техногенного засорения око-
лоземного космического пространства, в том числе [3, 4]: 

– пассивирование (удаление остатков компонентов топлива и других 
жидкостей из емкостей отработавших ступеней РН и КА) для исключения 
взрывов и образования новых фрагментов космического мусора. Примером 
является пассивация двигательной установки орбитальной ступени РН 
«Днепр» [5]; 

– включение в состав запускаемых космических аппаратов активных и 
пассивных систем, осуществляющих увод с орбиты по окончании срока ак-
тивного существования путем торможения и входа в плотные слои атмо-
сферы либо путем разгона и перевода на высокие орбиты захоронения; 

Следует, однако, отметить, что увод с орбиты КА по окончании срока их 
активного существования на данный момент не выполняется. Все разработки 
находятся на проектной стадии. 

Обзору известных методов и средств увода КА с рабочих орбит по-
священа данная статья. В рамках обзора проведены патентные исследования, 
с ретроспективой поиска в 15 лет, на основании анализа которых выделены 
следующие основные типы систем увода, которые могут быть разделены на 
три группы, включающие двигательные установки, парусные устройства и 
магнитные устройства. 

Для увода КА при помощи двигательных установок в зависимости от 
требуемой продолжительности увода могут применяться различные типы 
двигателей. Так, например, для быстрого увода КА с орбиты могут приме-
няться жидкостные (ЖРД) или твердотопливные ракетные  двигатели (ТРД) 
[6 – 8]. При этом КА будет уведен с орбиты за достаточно короткий промежу-
ток времени, но для этого требуется большое количество рабочего вещества 
на его борту. Для продолжительного увода КА могут применяться электроре-
активные двигатели (ЭРД). Так, например, был совершен увод КА SPOT-1 
[8]. КА был переведен на орбиту, находясь на которой он достигнет плотных 
слоев атмосферы в течение 16,5 лет и сгорит. 

Парусные устройства увода КА с рабочих орбит подразделяются на: 
– аэродинамические устройства; 
– устройства, использующие силу давления солнечного света. 
Принцип действия аэродинамических устройств увода КА с рабочих ор-

бит основан на увеличения площади поперечного к направлению потока се-
чения КА, что приводит к увеличению силы аэродинамического сопротив-
ления, которая направлена противоположно направлению движения КА. Кон-
структивно устройства увода могут быть выполнены как объемной конфигу-
рации в форме шара, тора, цилиндра, пирамиды и т. д., так и плоской – в 
форме диска, зонта, парашюта, квадрата, комбинации различных надувных 
форм и пр. [9 – 27]. Для изготовления данных систем в основном могут при-
меняться тонкопленочные полимерные материалы, такие как Mylar, Kevlar, 
Twaron, Zylon, Kapton и углеродистая ткань. Для повышения прочности ма-
териала полимерную пленку можно покрывать тонким слоем алюминия, 
кремния либо керамики.  
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Наиболее простой по конфигурации является устройство, описанное в [9, 
12, 27], выполненное в форме наполненного газом шара. При использовании 
его не требуется сложная система развертывания и система ориентации.  

К недостаткам надувных устройств относится возможность прорыва обо-
лочки при столкновении с мелким фрагментом космического мусора. При 
этом газ выходит наружу и устройство прекращает функционировать. Реше-
ние задачи по повышению надежности системы увода приведено в [26], где 
представлено устройство торможения последней ступени РН, которое пред-
лагается в виде набора оболочек, заключенных в сеть. В этом случае, при вы-
ходе из строя одной из оболочек, устройство продолжит функционировать.  

Более сложными устройствами являются аэродинамические парусные 
устройства плоской конфигурации. Устройства плоской конфигурации имеют 
преимущества перед надувными устройствами, которое заключается в том, 
что при столкновении с фрагментом космического мусора хотя и образуется 
отверстие в поверхности, но устройство продолжит функционировать. Не-
достатками данных устройств являются сложность системы развертывания и 
её повышенная масса. 

Относительно солнечных парусных устройств отметим следующее. Из-
вестно [28], что световое давление при высоте полёта h  500 км оказывает на 
движение КА меньшее влияние, чем сопротивление атмосферы. На высоте 
полета КА 500 км ≤ h ≤ 700 км влияние светового давления и сопротивления 
атмосферы приблизительно одинаково, а на высотах h > 700 км световое дав-
ление становится более значимым, чем сопротивление атмосферы. Устройст-
во, использующее силу давления солнечного света для приведения в движе-
ние КА, получило название «Солнечный парус» (СП). Данные устройства, 
как правило, предназначаются для космических миссий по исследованию 
ближнего и дальнего космоса. Эти устройства также могут быть применены 
для перевода КА на орбиты «захоронения». 

В [29 – 34] представлены различные модификации конструкций СП. В 
отличие от аэродинамических парусных устройств, материал устройства СП 
дополнительно для увеличения коэффициента отражения покрывается отра-
жающим материалом, например тонким слоем алюминия. Достоинством дан-
ных систем является их повышенная надежность, а к недостаткам относятся 
сложные системы развертывания и ориентации относительно Солнца. Следу-
ет также принять во внимание особенности их движения, состоящего из раз-
гона на одном участке орбиты и торможения на другом. 

Для увода КА могут применяться также магнитные устройства (МУ). 
Магнитное поле Земли хорошо изучено [35] и может быть использовано для 
создания средств увода КА с рабочих орбит за счет магнитного взаимодейст-
вия собственного магнитного поля КА и магнитного поля Земли. Магнитные 
устройства увода делятся на два типа: 

– стационарные магнитные устройства; 
– электродинамические космические тросовые системы. 

Стационарные магнитные устройства могут быть выполнены в виде уст-
ройств для генерирования магнитного поля, размещенных на борту КА. Дан-
ные системы представляют интерес в дальнейших разработках, так как при их 
использовании, в отличие от парусных устройств,  не требуются системы раз-
вертывания, ориентации и они более устойчивы к столкновениям с фрагмен-
тами космического мусора. 
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Разработкой электродинамических космических тросовых систем 
(ЭДКТС) увода занимаются в России, США, Италии, Японии, Китае и Ук-
раине [36 – 48]. Отработке ЭДКТС увода посвящен, в частности, проект 
ProSEDS (Propulsive SEDS) [36], работы над которым координировались цен-
тром им. Маршалла НАСА. Принцип действия данной системы состоит в 
том, что по окончании срока активного существования КА с его борта вы-
стреливается концевое тело, к которому прикреплен трос или лента. Под дей-
ствием тока, текущего в тросе, возникает сила Ампера, направленная против 
движения системы «КА-трос» и обуславливающая электродинамическое тор-
можение, за счет разности потенциалов магнитного поля Земли. 

Достоинством данных систем является небольшая масса и простота ис-
пользования, а к недостаткам следует отнести проблематичность развертыва-
ния троса. 

График динамики суммарной информациализации устройств увода КА с 
орбит за период с 1994 г. по 2011 г. приведен на рис. 2, на котором синим 
цветом и ромбиками обозначены двигательные устройства, зеленым цветом и 
крестиками – парусные устройства, розовым и квадратиками – магнитные 
устройства. 

Его анализ показывает, что в последнее время преимущественно внима-
ние уделялось исследованию двигательных и парусных устройств. В то же 
время отмечается невысокий интерес к МУ, несмотря на ряд их объективных 
достоинств.  

С целью сравнения эффективности указанных средств увода были прове-
дены на примере КА Abrixas [49] расчеты оценки времени существования с 
использованием наиболее перспективных на наш взгляд устройств увода: аэ-
родинамического паруса и ЭДКТС. Конструктивные характеристики данного 
КА: 

– масса – 550 кг; 
– форма – параллелепипед; 
– ширина – 1,8 м, длина – 2,5м, высота – 1,175 м. 

Параметры расчетных орбит: 
– высоты орбит: 500 км, 800 км, 1000 км, 1500 км; 
– эксцентриситет – 0,0019808; 
– коэффициент аэродинамического сопротивления – 0,7611336; 
– наклонение – 48,5°. 

Аэродинамический парус – полотно площадью 35 м2. 
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Рис. 2 

Время естественного увода и увода при помощи аэродинамического па-
руса рассчитывалось по формуле [37]: 
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где  – плотность атмосферы на перигее орбиты;  – функция Бесселя, 

порядка k=0 и 1 и аргумента 

pe  zI0

peHaez , ; е – эксцентриситет орбиты; µ – 

гравитационная постоянная; CD – коэффициент аэродинамического сопро-
тивления; А – площадь миделевого сечения; m – масса КА; а – большая полу-
ось орбиты. 

ЭДКТС c тросом длиной 2 км [50]. Время увода КА при помощи 
ЭДКТС рассчитывалось по формуле [38]: 
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орбиты; ϑ – наклонение оси магнитного поля Земли; lt – длина троса; Rt – со-
противление троса; m0 – общая масса системы (КА + ЭДКТС); ϛ – угол между 
осью троса и местной вертикалью, ϛ=0°; Bm – величина магнитной индукции 
на геомагнитном экваторе; r1 – начальная высота; r2 – конечная высота. 

В табл. 1 и на рис. 3 представлены зависимости времени увода КА с ор-
биты от высоты его полета.  На рис. 3 синим цветом и ромбиками обозначено 
время естественного увода, красным цветом и квадратиками – время увода 
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при помощи аэродинамического паруса и зеленым цветом и треугольниками 
– время увода при помощи ЭДКТС. Как видно из графиков, аэродинамические 
парусные устройства целесообразно использовать при уводе КА с высот до 
800 км [3, 4]. Что касается ЭДКТС, то увод КА в плотные слои атмосферы с 
высот 500 – 1500 км низких околоземных орбит будет совершен в течение года. 

          Таблица 1  

Время увода 

Высота, км Естественный 
увод 

Увод при по-
мощи аэродина-
мического па-
руса, 30 м2 

Увод при по-
мощи ЭДКТС 

500 14 лет 1 год 2 мес 

600 41 год 2 года 2 мес 

700 110 лет 6 лет 3 мес 

800 260 лет 16 лет 4 мес 

900 660 лет 39 лет 5 мес 

1000 1537 лет 91 год 6 мес 

1100 3537 лет 210 лет 7 мес 

1200 8143 года 484 года 8 мес 

1300 18964 года 1128 лет 9 мес 

1400 68470 лет 2666 лет 10 мес 

1500 106866 лет 6356 лет 11 мес 

 

 
Рис. 3 
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Выводы. В результате проведенного обзора и выполненных расчетных 
оценок систематизированы основные типы устройств увода КА с рабочих 
орбит. Показана предпочтительность использования пассивных устройств, а 
выбор последних в зависимости от параметров орбиты КА и его конструк-
тивных характеристик является предметом дальнейших исследований. 
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