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Работа посвящена проблеме удаления наноспутников формата CubSat3U бесконтактным способом с

помощью ионного потока, создаваемого двигателем активного космического аппарата с низкой около-

земной орбиты. Преимуществом такого способа является отсутствие необходимости дополнительных

средств стыковки и захвата. Разработана математическая модель, описывающая плоское движе-

ние наноспутника под действием ионного потока с учетом гравитационных сил. Для моделирования

силового воздействия ионного потока на CubSat3U применены два подхода. Первый подразумева-

ет использование известных безразмерных аэродинамических коэффициентов. Второй основан на

разбиении тела на треугольники и вычислении воздействия на каждый из них, при этом применена

гипотеза о полном диффузном отражении частиц от поверхности. Проведено моделирование спуска

наноспутника с низкой орбиты до поверхности Земли и показано, что оба подхода дают близкие

результаты, в частности разница во времени спуска с высоты 500 км не превышает 4 %, и аэроди-

намические характеристики могут быть использованы на этапе предварительного проектирования

программы увода нефункционирующего спутника. Полученные результаты можно использовать при

управлении ионным потоком и при моделировании движения системы бесконтактного удаления кос-

мического мусора.
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ВВЕДЕНИЕ

Техногенное загрязнение околоземного космического пространства является су-
щественным негативным фактором, влияющем на качество функционирования кос-
мических аппаратов (КА). При столкновении с космическим мусором КА может
выйти из строя. Сегодня наибольшую опасность представляет крупногабаритный
космический мусор, к которому относят нефункционирующие аппараты, верхние сту-
пени ракет, разгонные блоки. Взаимные столкновения таких крупных объектов мо-
гут приводить к появлению нового более мелкого мусора. Согласно исследованиям
D. J. Kessler, B. G. Cour-Palais [1], сложившийся подход к космической деятельно-
сти и игнорирование проблемы засоренности орбит космическим мусором приведет
к неконтролируемому росту космического мусора и сделает невозможным вывод но-
вых КА и использование околоземного пространства. Тем самым для человечества
доступ к космосу будет закрыт [1, 2].
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В научной среде рассматриваются различные варианты уборки космического му-
сора [3], которые можно разделить на два вида: контактный способ, к которому отно-
сят удаление с помощью вспомогательных устройств, таких как гарпун [4], сеть [5],
механическая рука [6], «щупальцы» [7], и бесконтактный способ взаимодействия.
К нему относят уборку с помощью пены [8], лазерных установок [9], внешнего
ионного потока [10], кулоновских сил [11, 12]. В статье рассматривается удаление
нефункционирующих спутников с помощью ионного потока, который создается од-
ним из двигателей активного космического аппарата.Активный космический аппарат
спускает космический мусор до границы атмосферы, после чего переходит к уборке
следующего объекта.

В задаче уборки космического мусора ионным потоком принципиальное значе-
ние имеет моделирование потока. В [13] описана модель расширения ионного потока
в вакууме. В статье [14] предложены различные способы моделирования ионного
потока и оценки его физического влияния на разрушение космического мусора. Про-
изведен анализ динамики и управления сферического и цилиндрических тел под
действием ионного потока. В статье [15] рассматриваются две фазы миссии по уда-
лению космического мусора: фаза подлета с дальнего расстояния и фаза сближения
с объектом. На этапе увода объекта космического мусора необходимо знать положе-
ние нефункционирующего спутника по отношению к набегающему ионному потоку
и расстояние до цели от сопла двигателя для определения максимального значения
силы от ионного потока. В данной работе, в отличие от [14,15], учитывается движе-
ние космического мусора вокруг центра масс. Для вычисления передаваемой силы
от ионного потока предлагается рассмотреть и сравнить два подхода. Первый подра-
зумевает использование известных безразмерных аэродинамических коэффициентов.
Второй основан на разбиении тела на треугольники и вычислении воздействия на
каждый из них, при этом применена гипотеза о полном диффузном отражении ча-
стиц от поверхности.

В статье рассматривается увод с орбиты наноспутника формата CubSat3U. Нано-
спутники не относятся к крупногабаритному космическому мусору, они могут слу-
жить удобной базой для проведения орбитальных экспериментов с целью отработки
новой технологии бесконтактного увода космического мусора. Наноспутник может
быть оснащен датчиками, измеряющими параметры его движения, что позволит ве-
рифицировать и, по необходимости, уточнить используемые математические модели.
Целью работы является моделирование и анализ движения наноспутника формата
CubSat3U под воздействием ионного потока на низких околоземных орбитах. Пред-
полагается, что CubSat3U полностью находится внутри ионного потока, а система
управления активного космического аппарата удерживает его на постоянном рассто-
янии от наноспутника. Рассматривается спуск наноспутника с низкой околоземной
орбиты до поверхности Земли. Проводится сравнение результатов при уводе КА на
низкую орбиту в случае расчета силы методом, использующим аэродинамические
характеристики объекта удаления, с методом полного диффузного отражения ионов
от его поверхности.

1 . МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ

Операцию увода наноспутника с орбиты можно разделить на два этапа: орби-
тальный полет до границы атмосферы и неконтролируемый спуск до поверхности.
На первом этапе на наноспутник действуют внешний ионный поток и гравитацион-
ная сила. На втором этапе — аэродинамические и гравитационная силы. В данном
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параграфе будет описан метод расчета сил и моментов от ионного потока актив-
ного космического аппарата с помощью аэродинамических характеристик, а также
рассмотрена модель плоского движения наноспутника с учетом движения вокруг
центра масс под действием силы внешнего ионного потока и гравитационной силы.
Кроме того, будут записаны уравнения неуправляемого движения наноспутника в
атмосфере.

1.1. Построение модели ионного потока

Одной из главных задач при моделировании движения объекта космического му-
сора под действием ионного потока является определение сил и моментов, полу-
чаемых от внешнего ионного потока. В научной литературе приводятся различные
модели распространения ионного потока [10]. Для определения распределения плот-
ности ионов по длине потока воспользуемся самоподобной моделью распространения
ионов, рассмотренной в [10, 16].

Самоподобная модель строится на предположении, что характер распространения
ионов можно описать с помощью безразмерной функции подобия h(z̃), которая может
быть найдена из дифференциального уравнения при начальных условиях h (0) = 1

h′ =

√

12 · ln(h)

M2
0

+ h′(0),

где M0 =
√

mi·u2

i

γ·Te0

— число Маха в начале дальней области ионного потока, mi —

масса ионов (ксенона), ui — скорость ионов в начале дальней области, γ — по-
литропный коэффициент охлаждения, Te0 — температура электрона на выходе из
сопла двигателя. Модель распространения ионов зависит от угла полураствора пото-
ка α0 = arctan (h′ (0)). При больших значениях M0 характер распространения ионов
приобретает коническую форму, и функцию самоподобия h можно записать в виде
h(z̃) = 1 + z̃tg α0.

Плотность ионов в любой точке потока можно определить как [13]

n(d, z) =
n0

h2(z̃)
· exp

(

−C2 ·
d2

R2
0 · h

2(z̃)

)

, (1)

где n0 — плотность потока ионов на выходе из сопла двигателя; C2 = 3 — безраз-
мерная величина, определяющая процент сохранения ионов в потоке радиуса d 6 R0;
R0 — радиус ионного потока на выходе из сопла двигателя. Для упрощения модели
считают, что аксиальная составляющая скорости ионов не меняется: uz(d, z) = u0.

Для вычисления передаваемой силы используются различные подходы, такие как
интегрирование элементарной силы по поверхности объекта [16], интегрирование по
центральной проекции уводимого объекта на выбранную плоскость [17]. В данной
статье будут рассмотрены два способа: первый способ использует известные безраз-
мерные аэродинамические характеристики КА, которые рассчитываются на ранних
этапах проектирования. Второй способ основывается на разбиении тела на треуголь-
ники и использовании гипотезы о полном диффузном отражении частиц от обдувае-
мой поверхности. Для каждого треугольника вычисляются момент и сила от ионного
потока в виде проекции на оси орбитальной системы координат. Программа расчета
ионных сил и моментов была разработана в рамках исследования [18].

Для вычисления сил ионного потока с помощью аэродинамических характеристик
нужно знать на расстоянии d от источника плотность потока ионов ρi = min(d, z),

84 Научный отдел



В. В. Рязанов, А. С. Ледков. Увод наноспутника с низкой орбиты

где n(d, z) вычисляется по формуле (1). В этом случае проекция силы Fx, Fy и мо-
мента Mz ионного потока на оси орбитальной системы координат (рис. 1) могут быть
найдены следующим образом:

Fx = cyqiS, Fy = cxqiS, Mz = mzqiSl, (2)

где cx, cy, mz — безразмерные коэффициенты силы аэродинамического сопротивле-
ния, подъемной силы и момента тангажа соответственно, S — площадь миделя, l —

характерный размер тела, qi =
ρiu

2

i

2
— скоростной напор ионного потока.

1.2. Уравнения орбитального движения наноспутника

Для описания движения наноспутника под действием ионного потока с уче-
том влияния гравитационных сил введем прямоугольные инерциальную OзXtYt,
орбитальную OзXoYo и связанную OcXcYc системы координат. Центр Oз инерци-
альной СК лежит в центре масс Земли. Ось Xt проходит через перигей орбиты
наноспутника. Центр связанной системы координат наноспутника лежит в его

O Xt

Yt

Xc

Yc

Oc

з

v

r

Xo
Yo

B

A

Mz

Fix

-F
iy

Рис. 1. Системы координат

Fig. 1. Coordinate systems

центре масс Oc. Ось Xc направле-
на по продольной оси наноспутника.
Ось Yc лежит в плоскости его сим-
метрии. Ось Xo орбитальной системы
координат направлена вдоль радиус-
вектора центра масс r, ось Yo по на-
правлению движения. Системы коор-
динат приведены на рис. 1.

Для получения уравнений дви-
жения воспользуемся уравнениями
Лагранжа второго рода:

d

dt

∂L

∂q̇i

−
∂L

∂qi

= Qj, (3)

где L = T − U — Лагранжиан систе-
мы, qi = {ν, r, ϕ} — обобщенные ко-
ординаты, ν – угол истинной анома-
лии, r — расстояние от центра масс
земли до центра масс наноспутника,
ϕ — угол отклонения оси OcXc от
оси OзXo, Qj — обобщенные непо-
тенциальные силы.

Кинетическая энергия системы находится в следующем виде:

T =
m(r2ν̇2 + ṙ2)

2
+

Iz(ν̇ − ϕ̇)2

2
. (4)

Потенциальная энергия системы будет иметь вид [18]

U = −
µm

r
−

µ(Ix + Iy + Iz)

2r3
+

3µ(Ix cos2 ϕ + Iy sin2 ϕ + Iz)

2r3
, (5)

где µ — гравитационный параметр, Jx, Jy, Jz — моменты инерции наноспутника.
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Обобщенные непотенциальные силы могут быть найдены как

Qϕ = −Mz, Qr = Fix, Qν = Fiyr + Mz, (6)

где Fix, Fiy — проекции силы ионного потока на оси орбитальной СК.
После подстановки кинетической (4) и потенциальной (5) энергий в (3) получим

систему дифференциальных уравнений. Разрешим ее относительно вторых производ-
ных [18]:

r̈ = rν̇2 −
µ

r2
+

3µ(3Ix cos2 ϕ + 3Iy sin2 ϕ − Ix − Iy + 2Iz)

2mr4
+

Qr

m
,

ν̈ = −
2ṙν̇

r
+

3µ(Ix − Iy) cos ϕ sin ϕ

mr5
+

Qϕ + Qν

mr2
,

ϕ̈ = −
2ṙν̇

r
+

3µ(Ix − Iy) cos ϕ sin ϕ(Iz + mr2)

Izmr5
+

Qϕ

Iz

+
Qϕ + Qν

mr2
.

(7)

Первые два уравнения системы (7) описывают движение центра масс наноспутника,
а последнее — движение вокруг центра масс.

1.3. Уравнения движения наноспутника в атмосфере

При спуске в атмосфере космический аппарат испытывает тепловые и динамиче-
ские нагрузки, которые должны приниматься во внимание при проектировании КА и
разработке программы его полета. Моделирование неуправляемого спуска наноспут-
ника в атмосфере будем проводить при следующих допущениях: движение происхо-
дит под действием только силы тяжести и аэродинамической силы, поле тяготения
центральное, движение воздушных масс не учитывается.

Движение наноспутника можно представить как относительное движение центра
масс и вращение вокруг центра масс [19,20]:

V̇ = −cxq
S

m
− g(H) sin θ,

θ̇ = cyq
S

mV
−

g(H)

V
cos θ +

V cos θ

RE + H
,

Ḣ = V sin θ,

Izα̈ − mz(α)qSl = 0,

(8)

где S — площадь миделя, m — масса наноспутника, RE — радиус Земли, V —
скорость центра масс наноспутника, H — расстояние от поверхности земли до центра

масс КА, θ — угол наклона траектории в атмосферу, g(H) = g0

(

RE

RE+H

)2

— ускорение

свободного падения, g0 — ускорение свободного падения над средним уровнем моря,
q = ρ(H)V 2

2
— скоростной напор, ρ(H) — плотность атмосферы, α — угол атаки, l —

характерный размер тела, Jz — момент инерции тела относительно оси Oz связанной
системы координат. Первые три уравнения системы (8) описывают движение центра
масс, последнее уравнение описывает движение вокруг центра масс.

Для оценки возможности разрушения наноспутника при спуске в атмосферу необ-
ходимо вычислить конвективный тепловой поток qконвект и суммарное количество теп-
ла, подводимого на лобовом участке поверхности за все время спуска Q [19,21]:

qконвект = bempρ(H)1/2V 3.15, (9)
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Q =

∫

t

qконвект dt, (10)

где bemp = 5.5164 · 10−5 кг1/2 · c2· м−1.15 — эмпирический коэффициент.

2 . РЕЗУЛЬТАТЫ И ОБСУЖДЕНИЯ

Рассмотрим спуск наноспутника с круговой орбиты высотой 500 км. Моделиро-
вание будем производить до верхней границы атмосферы (H = 100 км). Наноспутник
имеет массу m = 3.019 кг, моменты инерции Jx = 0.0047 кг·м2, Jy = Jz = 0.0241 кг·м2,
площадь миделя S = 0.01м2. Расстояние от сопла двигателя КА до объекта космиче-
ского мусора составляет 15м, скорость истечения ионов ui = 38000м/с, число ионов
на выходе n0 = 2.6 · 1016 м−3. Угол полураствора ионного потока α0 = 15◦.

Проведем сравнение результатов интегрирования системы уравнений (7), опи-
сывающих плоское движение наноспутника, при двух различных способах расчета
передаваемой силы от ионного потока (рис. 2).
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Рис. 2.Безразмерные коэффициенты ионного потока

Fig. 2. Dimensionless ion beam coefficients

В первом способе расчет силы будет происходить с помощью известных аэроди-
намических характеристик объекта удаления (рис. 2, сплошная линия). Во втором
способе вычисление силы будет выполнено с использованием модели полного диф-
фузного отражения ионов от поверхности (рис. 2, пунктирная линия). Безразмерные
коэффициенты подъемной силы будут заметно различаться, при этом различие в
коэффициентах силы сопротивления составляет не более 7.58%.

Сравнение результатов спуска при двух различных способах расчета силы от
ионного потока приведены на рис. 3.

Время спуска наноспутника при расчете силы с помощью модели полного диффуз-
ного отражения составляет 12.93 дня. При использовании аэродинамических харак-
теристик время спуска составляет 12.5 дней. Разница в 3.3 % говорит о возможности
использования первого способа при оценке силы от внешнего ионного потока. В пер-
вом случае спуск происходит быстрее (рис. 3, а), соответственно и изменение угла
истинной аномалии будет происходить быстрее, что можно наблюдать на рис. 3, б.
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Рис. 3. Зависимость высоты (а) и угла истиной аномалии (б) от времени

Fig. 3. Dependence of the height (a) and of the angle of true anomaly (b) of the time

На рис. 4, а показаны два графика изменения угла ϕ, полученные для двух
способов расчета силы. Видно, что фазы колебаний угла ϕ быстро расходятся, при
этом амплитуды остаются близкими на достаточно длительном промежутке времени.
За 12.5 дней разница в амплитуде составляет 0.25 рад.
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Рис. 4. Изменение угла ϕ (а) и разница амплитуд (б)

Fig. 4. The change in the angle ϕ (a) and the amplitude difference (b)

При достижении высоты 100 км наноспутник будет совершать баллистический
спуск в атмосфере. В первом случае расчета, когда для вычисления сил ионного
потока используются аэродинамические характеристики, время спуска составляет
21.06 мин. Во втором случае время спуска будет на 6 с больше. Таким образом,
выбор метода расчета передаваемой силы на орбитальном участке почти не влияет
на время спуска в атмосфере.

Для оценки тепловых и динамических нагрузок, действующих на наноспутник
при движении в атмосфере, построим функциональные зависимости тепловых на-
грузок и скоростного напора от параметров на границе атмосферы. Для сгорания
наноспутника в атмосфере тепловые нагрузки должны быть максимизированы. Рас-
смотрим неконтролируемый спуск с высоты H=100 км в плотные слои атмосферы при
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различных значениях угла входа θ = −15◦ . . . − 2◦ и скорости V = 5000 . . . 7600м/с c
учетом движения вокруг центра масс. Результаты моделирования показаны на рис. 5.
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Fig. 5. The surface of convective heat (a), total heat (b) and velocity head (c)

Максимальное значение конвективного тепла (9) и скоростного напора достига-
ется при максимальных значениях угла входа в атмосферу и скорости. Суммарное
тепло (10), получаемое наноспутником при спуске, достигается при минимальном уг-
ле входа в атмосферу и максимальной скорости входа. Время спуска в данном случае
максимально. Данные результаты могут использоваться для расчетов системы тепло-
защиты при определении возможности разрушения (сгорания) объекта космического
мусора до достижения им поверхности земли.

ВЫВОД

В статье рассмотрена модельная задача по бесконтактному методу увода косми-
ческого мусора с помощью ионного потока. В качестве объекта удаления рассмат-
ривается наноспутник. Моделирование происходит с учетом движения вокруг цен-
тра масс КА и с учетом гравитационной силы и силы ионного потока. Рассмотрен
увод наноспутника с высоты 500 км до поверхности Земли. Показано, что аэро-
динамические характеристики космического мусора могут быть использованы для
предварительной оценки времени его увода с орбиты. Были построены поверхности
скоростного напора, конвективного тепла и суммарного тепла при баллистическом
неконтролируемом спуске наноспутника при различной скорости и углах входа в
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атмосферу с целью выбора параметров для максимизации тепловых нагрузок. Ре-
зультаты работы могут быть использованы для подготовки эксперимента с целью
отработки технологии и уточнения математических моделей.
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The work is devoted to the problem of contactless CubSat3U nanosatellites removal from low Earth orbit by

means of an ion beam, which is created by the engine of an active spacecraft. The advantage of this method is

that there is no need for additional means of docking and gripping. A mathematical model of the nanosatellite

plane motion under the action of the ion beam and gravitational forces is developed. Two approaches are

used to simulate the ion beam impact on nanosatellite. The first one involves the use of known dimensionless

aerodynamic coefficients. The second approach is based on the division of the body into triangles and the

calculation of the effect of the beam on each of them. Wherein the hypothesis of a complete diffuse reflection

of particles from the surface of the body is used. The descent of the nanosatellite from a low Earth orbit to

the surface has been simulated. It is shown that both approaches give close results, in particular, the dif-

ference in the descent time from an altitude of 500 km does not exceed 4 %. The closeness of the results allows
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to use aerodynamic characteristics at the stage of preliminary design of the non-functioning satellite removal

missions. The obtained results can be used for the ion beam control development and for modeling the motion

of the system of contactless space debris removal.
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