
УДК 629.78

ОЦЕНКА ОТНОСИТЕЛЬНОЙ КОНЕЧНОЙ МАССЫ НАНОСПУТНИКА,
ДОСТАВЛЯЕМОЙ В ОКОЛОЗЕМНОЕ ПРОСТРАНСТВО С ПОМОЩЬЮ
ИМПУЛЬСНЫХ СТАРТОВОГО И КОРРЕКТИРУЮЩЕГО УСТРОЙСТВ

Ю.В. Герасимов1, Г.К. Каретников1, А.Б. Селиванов1, А.С. Фионов2

1МГТУ им. Н.Э. Баумана, Москва, Российская Федерация
e-mail: a_selivanov@list.ru
2ФГУ “Аналитический центр при Правительстве РФ”, Москва,
Российская Федерация
e-mail: fionov@cea.gov.ru

Рассмотрено выведение наноспутника с помощью импульсного стартового
устройства. Согласно принятой модели, наноспутник приобретает в импульс-
ном ускорителе начальную стартовую скорость, затем следует пассивный
участок траектории вплоть до высшей точки на высоте 100 км (за линией
Кармана). В высшей точке корректирующее импульсное устройство перево-
дит спутник на круговую орбиту. Пуск может быть произведен с поверхности
Земли, с самолета или аэростата. Проведена оценка необходимого корректиру-
ющего импульса для перехода наноспутника с суборбитальной траектории на
круговую орбиту на высоте 100 км. Результаты позволяют оценить рациональ-
ные параметры пуска, минимизирующие затраты на доставку наноспутников
в околоземное пространство. Выявлены преимущества импульсных старто-
вых устройств в сравнении с традиционными средствами доставки. Наличие
отмеченных “полок стабильности” позволяет использовать технологии изго-
товления систем разгона с широкими допусками параметров наноспутников
и импульсных разгонных устройств, Данная схема является самостабилизи-
рующейся, что позволяет существенно упростить и удешевить технологию
изготовления импульсного устройства и наноспутника.
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Propelling a nanosatellite to orbit using a pulsed launcher is considered. According
to the accepted model, the nanosatellite acquires an initial liftoff speed inside the
pulsed launcher; then it passively flies a trajectory up to the highest point at an
altitude of 100 km (above the Karman line). At the highest point, a pulsed correcting
thruster transfers the satellite to the circular orbit. The orbital injection can be
implemented from the Earth’s surface, from the airplane or aerostat. The correcting
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impulse needed for the nanosatellite to transfer from the suborbital trajectory to
the circular orbit with an altitude of 100 km is evaluated. The results enable the
rational launch parameters to be estimated which minimize the costs of nanosatellite
delivery to the near-Earth space. Advantages of pulsed launchers in comparison
with traditional delivery aids are revealed. The availability of the marked “stability
shelves” makes it possible to use technologies of manufacturing of acceleration
systems with broad limits for parameters of nanosatellites and pulsed accelerators.
This scheme is self-stabilizing, which permits the technology of manufacturing of
both pulsed launcher and nanosatellite to be substantially simplified and cheapened.

Keywords: nanosatellite, space transportation systems, pulsed launch, cluster space
systems.

Работа посвящена обоснованию принципиальной возможности
формирования кластерной системы наноспутников (спутников массой
1. . . 10 кг) в околоземном пространстве на основе импульсного старта.
Целью исследования является разработка эффективной орбитальной
кластерной системы наноспутников. Доставка спутников на орбиту
— важнейший элемент этой системы. Система запуска, основанная
на импульсном старте, привлекает экономичностью, экологичностью,
снижением энергозатрат по сравнению с традиционными системами
доставки. Импульсный старт не требует дорогостоящих космодромов.
В случае внедрения новой технологии выведения сами характеристики
и возможности космической кластерной системы станут новыми, при-
обретут гибкость, высокую экономическую эффективность и техниче-
скую надежность за счет возможности проведения частых недорогих
запусков. Выбор рациональной архитектуры системы импульсного за-
пуска снизит удельную стоимость транспортных операций на порядок
[1] по отношению к традиционным способам доставки спутников на
орбиту.

Согласно модели, рассмотренной в работе, наноспутник приобре-
тает в импульсном ускорителе начальную стартовую скорость, затем
следует пассивный участок траектории вплоть до высшей точки на
высоте 100 км (за линией Кармана). В высшей точке корректирую-
щее импульсное устройство переводит спутник на круговую орбиту.
Возможный вид наноспутника с секторным поддоном для разгона в
канале ствола и якорем для доразгона в электромагнитном ускорителе
приведен в работе [2] (рис. 1, б). Конструкция импульсного устройства
включает подлежащие утилизации артиллерийские системы в качестве
первой ступени. Доразгон осуществляется с помощью электромагнит-
ного или легкогазового ускорителя. Пуск может быть произведен с
поверхности Земли, с самолета или аэростата [1–4]. Подъем пуско-
вой площадки снижает требования к пусковому устройству в отно-
шении стартовой скорости метаемого тела, но появляются дополни-
тельные требования к массогабаритным характеристикам импульсной
установки.
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Рис. 1. Схема выведения (а) в околоземное пространство и общий вид (б)
наноспутника с секторным поддоном и якорем:
vк — скорость на высоте 100 км; v0 — начальная скорость; h — высота стартовой
площадки; R — радиус Земли

В настоящей работе оценивается относительная конечная масса
наноспутника на орбите в зависимости от стартовой скорости. На-
чальная скорость варьируется в диапазоне от минимальной необходи-
мой скорости для достижения линии Кармана до 15. . . 20 км/с. Мини-
мальная начальная скорость старта с поверхности Земли, необходимая
для достижения линии Кармана, v0 = 1,7 км/с. Старт с такими пара-
метрами вполне реализуем на основе современных артиллерийских
систем. Правый предел рассматриваемого диапазона мотивирован, во-
первых, тем, что рациональный выбор стратегии развития системы
импульсного метания спутников требует рассмотрения всех, в том чи-
сле и гипотетически возможных, параметров пусковой установки. Во-
вторых, настоятельная необходимость вполне может спровоцировать
развитие техники высокоскоростного метания (данное утверждение
требует проверки временем).

В настоящее время в США проводятся испытания военной электро-
магнитной пушки, способной запускать до 10 кг со скоростью 3 км/с.
Аналогичные разработки ведутся в Исследовательском Институте
Сант-Луи. В рамках заказов оборонного ведомства и Европейского
космического агентства создана установка электромагнитного запуска
“Пегасус”, разгоняющая трехкилограммовые болванки до скорости
4 км/с. Скорости 10. . . 20 км/с на сегодня достижимы только для масс,
на 3–5 порядков меньших. Так, согласно [5, 6], высокоскоростные
метательные устройства с электромагнитным ускорением, легкога-
зовые и комбинированные установки способны сообщить скорость
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10. . . 11 км/с грузу массой 1 г, до 15 км/с — грузу массой 0,1 г. Пред-
ставляют интерес принципиально достижимые скорости. Согласно
работе [7], скорость головной части кумулятивной струи достигает
12. . . 15 км/с. Элементы облицовки кумулятивной воронки из бе-
риллия в экспериментах, проводимых в 1950-е гг., разгонялись до
скорости 90 км/с [7].

Математическая модель. Наноспутник представляет собой обте-
каемое тело, стабилизированное в полете, например за счет стабили-
зации вращением, юбкой или другими кормовыми стабилизаторами.
Угол атаки принят равным нулю. Лобовое сопротивление наноспут-
ника в атмосфере Земли рассчитывается через коэффициент полного
сопротивления по миделеву сечению Сх с необходимым запасом. Вто-
рой закон Ньютона в проекции на геоцентрический радиус-вектор и
уравнение моментов в проекции на нормаль к плоскости орбиты опи-
сывают движение метаемого тела в атмосфере:

r̈ +
GM

r2
−
L2m
r3
= −

CxSρ

2m
Vrelṙ; (1)

L̇m = −
CxSρ

2m
Vrel

(
Lm − ωr

2
)
, (2)

где положение спутника в плоскости орбиты определяется геоцентри-
ческим расстоянием r и полярным углом ϕ, отсчитываемым от напра-
вления из центра Земли в точку старта; в момент старта ϕ = 0; ṙ и rϕ̇ —
радиальная и трансверсальная скорости; Lm = r2ϕ̇ — момент импуль-
са наноспутника как материальной точки в геоцентрической системе
координат, отнесенный к единице массы; Vrel =

√
ṙ2 + r2(ϕ̇− ω)2 —

модуль скорости наноспутника в системе отсчета, связанной с Землей;
m — масса спутника; ρ (r) — плотность воздуха; S — площадь миде-
лева сечения метаемого тела; ω — угловая скорость вращения Земли;
M — масса Земли; G — гравитационная постоянная.

Запуск спутника проводится с экватора в направлении на восток
под углом θ к горизонту. Параметры атмосферы приняты в соответ-
ствии с таблицами стандартной атмосферы [8]. Атмосфера в моде-
ли предполагается статичной и влияние ветровой нагрузки не учи-
тывается. Основные параметры наноспутника приняты следующими:
диаметр миделева сечения dмид = 65мм; масса спутника m = 10 кг,
коэффициент сопротивления Cx = 0,15.

При длине метаемого тела 670 мм соотношение массы и миделева
сечения соответствует средней плотности 6 г/см3. Коэффициент со-
противления взят с запасом по отношению к оценке, приведенной в
работах [1, 9, 10].

Задача решается численным методом с использованием конечно-
разностной схемы. В численном эксперименте начальные скорость и
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Рис. 2. Зависимость корректирующего импульса на единицу массы от началь-
ной скорости и угла старта:
а — старт с высоты 20 км; б — с поверхности Земли

угол старта по отношению к горизонту задаются с некоторым шагом.
Далее определяются табличные характеристики и строятся аппрокси-
мационные зависимости основных параметров траектории при прохо-
ждении наноспутником линии Кармана.

Оценка относительной конечной массы, доставляемой в око-
лоземное пространство. На рис. 2 приведены графики зависимости
корректирующего импульса в расчете на единицу массы, необходимо-
го для перевода спутника на круговую орбиту на высоте 100 км над
поверхностью Земли, в зависимости от начальной скорости и угла
старта с площадок на высоте 20 км и на поверхности Земли. В чи-
сленном эксперименте угол θ старта изменялся в диапазоне 0,3. . . 90◦.

На основе рис. 2 и расчета для старта с высоты 30 км построе-
ны графики на рис. 3, а. При этом для каждого значения начальной
скорости v0 был выбран угол старта, соответствующий минималь-
ному корректирующему импульсу для вывода спутника на круговую
орбиту. Представляют интерес так называемые полки стабильности

Рис. 3. Зависимости минимального корректирующего импульса в расчете на
единицу массы от начальной скорости (а) и относительной конечной массы
от начальной скорости (б); стартовые площадки расположены на высотах 0
(кривые 1), 20 (кривые 2) и 30 км (кривые 3)

ISSN 0236-3941. Вестник МГТУ им. Н.Э. Баумана. Сер. “Машиностроение” 2013. № 3 73



на графиках в районе минимума корректирующего импульса. На гра-
фике Δv(v0), соответствующем старту с высоты 20 км, начало пол-
ки стабильности соответствует старту с начальной скоростью 9,5 км/с
под углом 2,8◦ к горизонту, конец — старту с начальной скоростью
14,3 км/с под углом 0,3◦. Таким образом, большой разброс начальных
скоростей может быть скомпенсирован изменением направления кор-
ректирующего импульса на линии Кармана или небольшой коррекцией
траектории в атмосфере.

Рост Δv(v0) после полки стабильности соответствует слишком
большой начальной скорости, при которой корректирующий импульс
направлен против движения спутника.

Оценка относительной конечной массы наноспутника проведена
по формуле Циолковского:

Mспутника

m
= e−Δv/u, (3)

где u — относительная скорость продуктов сгорания рабочего тела.
На рис. 3, б приведены зависимости конечной массы, отнесенной

к начальной массе снаряда, от начальной скорости при старте с вы-
сот 20 км, 30 км и с поверхности Земли. В качестве примера взята
относительная скорость продуктов сгорания u = 2,8 км/c. Из графиков
следует, что относительная конечная масса при импульсном старте ко-
леблется в пределах от 0,1 до 0,9. Традиционные средства выведения
спутников обеспечивают значения этого показателя только в пределах
0,02–0,03.

Заключение. В работе проанализирована принципиальная возмож-
ность создания кластерной системы наноспутников на орбите вокруг
Земли на основе системы доставки с использованием импульсных
стартовых устройств. Результаты позволяют оценить рациональные
параметры пуска, минимизирующие затраты на доставку наноспутни-
ков в околоземное пространство. Выявлены преимущества импульс-
ных стартовых устройств в сравнении с традиционными средствами
доставки.

Отмеченные полки стабильности позволяют использовать техно-
логии изготовления систем разгона с широкими допусками параме-
тров наноспутников и импульсных разгонных устройств, Данная схема
является самостабилизирующейся, что позволяет существенно упро-
стить и удешевить технологию изготовления как импульсного устрой-
ства, так и наноспутника.
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