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Представлен анализ факторов, влияющих на целевые характеристики и потребную 
характеристическую скорость при выполнении манёвра орбиты для улучшения целевых 
характеристик малых космических аппаратов. Анализ проведён для малого космического 
аппарата типа АИСТ-2 на орбитах с высотой в диапазоне от 350 до 700 км с учётом угла 
отклонения оптической оси космического аппарата. Для оценки срока активного существования 
космического аппарата АИСТ-2Д учитываются изменения плотности воздуха, обусловленные 
солнечной активностью при движении космического аппарата по орбите. Чтобы обеспечить 
срок активного существования малого космического аппарата типа АИСТ-2 более 10 лет, и с 
учётом того, что целевые характеристики являются наиболее стабильными, как только 
космический аппарат снижается до определённой высоты, включаются двигатели для 
маневрирования космического аппарата до его начальной высоты. Требуемая 
характеристическая скорость получается из разницы высот орбиты, которую необходимо 
повторно поднять для решения задачи мониторинга Мьянмы, и на основе этого значения 
определяются необходимая масса топлива, масса двигательной установки и наиболее 
подходящий тип двигателя. 
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Введение 

В настоящее время заказчики космических аппаратов (КА) хотят получать спутни-
ковые снимки с максимально возможными целевыми характеристиками. Кроме того, 
необходимо, чтобы КА служили дольше при минимальных затратах. Вопросы снижения 
затрат решаются за счёт использования малых космических аппаратов (МКА) (напри-
мер, АИСТ-2Д) и продления срока активного существования КА за счёт применения 
двигательных установок. На КА используются разные типы двигателей для устранения 
ошибок выведения, выполнения манёвров и коррекции возмущений орбиты. 

Линейное разрешение на местности, ширина полосы обзора, время активного су-
ществования являются качественными и количественными целевыми характеристиками 
КА. Для улучшения целевых характеристик КА в течение срока активного существова-
ния необходимо выполнить подержание орбиты или осуществление манёвров на орби-
те. Поддержание высоты орбиты улучшает целевые характеристики, а также продлевает 
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срок активного существования КА. Однако только маневрирование на орбите обеспечи-
вает возможность восстановления целевых характеристик КА во время полёта над 
определённой территорией. 

МКА АИСТ-2Д находился в полёте 8 лет и получал разрешение 1,4 м на высоте 
орбиты 490 км. Однако МКА типа АИСТ-2 не был оснащён двигателями, которые мог-
ли бы корректировать целевые характеристики МКА во время полёта и продлевать срок 
его активного существования.  

Основными характеристиками двигательной установки (ДУ) являются тяга двига-
теля, удельный импульс, скорость истечения рабочего тела, масса топлива и время ра-
боты ДУ. В данной статье определены основные характеристики двигательных устано-
вок, которые можно установить на МКА типа АИСТ-2 для решения конкретной задачи. 

 
 
 

Анализ факторов, влияющих на целевые характеристики  
малых космических аппаратов 

Линейное разрешение на местности 

Зависимость величины линейного разрешения на местности (ЛРМ) от рабочей 
длины световой волны р , диаметра апертуры оптической системы гзD , высоты полёта 

космического аппарата H  и нормированной пространственной частоты 0k  описывается 

выражением [1]: 
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где 0 0,3 0,03k    – нормированная пространственная частота; H  – высота полёта кос-

мического аппарата; 60,6 10 мр
   – рабочая длина волны (средняя из анализируемого 

диапазона); гзD – минимальный потребный диаметр главного зеркала. 

Для космического аппарата типа АИСТ-2 принимаются следующие параметры: 
высота полёта космического аппарата (350…700) км; рабочая длина волны для панхро-
матического диапазона (ПХ) 60,6 10 м и минимальный потребный диаметр главного 
зеркала 0,36 м. 

Линейное разрешение изменяется, когда оптическая ось КА отклоняет от надира. 
Линейное разрешение ЛРМL  при заданном угле отклонения можно рассчитать по зави-

симости: 
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где зR  – средний радиус Земли;   – угол отклонения оптической оси КА от надира.  

Как правило, угол   задаётся и по статистике составляет от 40  до 65  [2].  
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Рис. 1. Линейное разрешение на местности в зависимости 
от угла отклонения оптической оси космического аппарата 

 
 

В данном случае принимается max 40    и вычисляются значения ЛРМ для раз-

ных высот орбит (рис. 2). 
 

 
Рис. 2. Линейное разрешение на местности  

в зависимости от высоты полёта космического аппарата типа АИСТ-2 
 
 

Анализируя зависимость на рис. 1, можно сделать вывод, что ЛРМ при угле от-
клонения в 40 градусов в 1,75 раза хуже, чем при 0 градусах. 
 

Ширина полосы обзора 

Ширина полосы обзора L  для круговых орбит постоянна при заданных углах от-
клонения оптической оси КА от надира. Ширина полосы обзора без учёта кривизны 
поверхности Земли определяется по зависимости [2]: 

 

 max2 ,L Htg                                                          (3) 

 
где max  – максимальный угол отклонения оптической оси КА от надира (рис. 3).  
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Рис. 3. Схема определения ширины полосы обзора (а) и зависимость ширины полосы обзора  
от высоты полёта космического аппарата при угле крена 40 градусов (б) 

 
 

Для определения зависимости возможной снимаемой площади от высоты полёта 
КА требуется определить время нахождения КА на освещённой части орбиты. Угол по-
лураствора конуса тени [3]: 
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Период обращения КА по круговой орбите можно вычислить как 
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где 3 2398602 км сЗ   – гравитационная постоянная Земли.  

Время пребывания КА в тени определится по формуле [3]: 
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Тогда время пребывания КА в свете: 
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Возможную снимаемую площадь в зависимости от высоты полёта КА можно вы-

числить по формуле: 
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Рис. 4. Время полёта в тени и в свете (а) и возможная снимаемая площадь (б)  
в зависимости от высоты полёта космического аппарата 

 
 

На рис. 4 показаны время полёта в тени и в свете, а также возможная снимаемая 
площадь в зависимости от высоты полёта КА на одном витке. Только время нахождения 
КА в свете даёт возможность получить снимаемую площадь, при этом нет необходимо-
сти делать снимки в течение всего этого времени. Согласно статистике, время съёмки 
КА на одном витке не может превышать 300 секунд из-за ограничения по электроэнер-
гетике. 
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Время активного существования космического аппарата 

Время активного существования КА зависит от его баллистического коэффициен-
та и значения вспомогательной функции. Баллистический коэффициент КА определяет-
ся как [1]: 

 

,
2

x м

КА

c S

m
                                                               (9) 

 
где xc  – коэффициент аэродинамического сопротивления; мS  – площадь миделя КА; 

КАm  – масса КА. 

 
Рис. 5. Баллистический коэффициент космического аппарата  

в зависимости от его массы и площади миделя  
 
 

Для КА АИСТ-2Д принимаются: масса 530КАm  кг, площадь миделя 22 ммS   и 

коэффициент аэродинамического сопротивления 2,5xc  .  

Вспомогательная функция  F H , описывающая время снижения КА с орбиты, 

определяется как [2]: 
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где  H  – плотность атмосферы в зависимости от высоты. 

В этом случае время t  снижения орбиты КА с высоты 1H  до высоты 2H : 

 
   1 2 .

F H F H
t
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                                                    (11) 

 
Чтобы рассчитать срок активного существования КА АИСТ-2Д, рассчитывается 

шаг за шагом время, которое потребуется для снижения на каждые 10 км. Каждый раз, 
когда один шаг высоты снижается, учитывается изменение солнечной активности.          
В итоге получается суммарное время снижения КА с одной высоты до другой или вре-
мя срока существования КА на данной орбите. Изменения солнечной активности опи-
саны в [4] (рис. 6), значения вспомогательной функции для разных высот берутся по 
ГОСТ 25645.101-83 [5]. 



                   Авиационная и ракетно-космическая техника 
                  Aviation and Rocket-Space Engineering 

37 

 
 

Рис. 6. Солнечная активность 0F  c 2016 по 2024 гг. [4] 
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Рис. 7. Высота полёта космического аппарата АИСТ-2Д (а)  
и линейное разрешение получаемое космическим аппаратом АИСТ-2Д (б)  

в зависимости от времени его активного существования 
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На рис. 6 показан график изменения солнечной активности 0F  c 2016 по 2024 гг.  

С учётом солнечной активности получен график изменения высоты полёта  
КА АИСТ-2Д в зависимости от времени его полёта (рис. 7, а). Исходя из значения вы-
соты получены значения разрешения с течением времени активного существования 
(рис. 7, б). Существует лишь небольшая допустимая разница между значением срока 
активного существования, полученным с учётом солнечной активности, и значением, 
полученным в результате фактического полёта. 
 

Определение потребной характеристической скорости  
для выполнения манёвра орбиты  

Если задаётся требуемый диапазон разрешения на местности, то можно получить 
диапазон высот орбиты для размещения КА. Поскольку рабочий диапазон высот теле-
скопа, размещённого на КА типа АИСТ-2, составляет от 350 до 700 км, то начиная с 
360 км, рассчитываются характеристические скорости, необходимые для изменения ор-
биты (рис. 8). 

 

 
Рис. 8. Схема перелёта космического аппарата на высокую круговую орбиту 

 
 

Приращение скорости 1V  для перевода КА с низкой круговой орбиты на эллип-

тическую определяется как [2]: 
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где ПV  – скорость в перигее переходной эллиптической орбиты; 1крV  – скорость на низ-

кой круговой орбите; 1V  – первая космическая скорость (7910 м/с); ЗR  – средний ради-

ус Земли; Пr  – радиус перигея переходной эллиптической орбиты; a  – большая полу-

ось эллиптической переходной орбиты. 
В (12) большая полуось эллиптической переходной орбиты определяется по фор-

муле: 
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Приращение скорости 2V  для перехода КА с эллиптической орбиты на высокую 

круговую орбиту определяется по формуле [2]: 
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где 2крV  – скорость КА на высокой круговой орбите; aV  – скорость КА в апогее пере-

ходной эллиптической орбиты. 
Суммарная потребная характеристическая скорость для выполнения манёвра: 
 

1 2.xV V V V                                                         (15) 
 

 
Рис. 9. Потребная суммарная характеристическая скорость  

для перехода с высоты 350 км до заданной высоты  
 

На рис. 9 представлены значения потребной суммарной характеристической ско-
рости для перехода с высоты 350 км до заданной высоты. 

 
Расчёт двигательной установки  

на базе однокомпонентного, двухкомпонентного  
жидкостного ракетного двигателя и электроракетного двигателя 

Из формулы Циолковского определяется необходимая масса топлива для выпол-
нения манёвров [6]. Характеристическая скорость определяется как: 

 

ln ,x удV J z                                                           (16) 
 

где удJ  – удельный импульс топлива (м/с); z – число Циолковского: 
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где топлm  – масса топлива, необходимая для обеспечения запланированной характери-

стической скорости КА; 0КАm  – масса КА, полностью заправленного топливом. 

Отсюда: 
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Для обеспечения гарантированного запаса топлива, учитывающего «незабор» 
топлива, непроизводительные выбросы и др., учитывается коэффициент  
( 1,05...1,10нтk  ). Тогда масса топлива в баках:  

 

T нт топлm k m .                        (19) 

 
По статистике отношение s  массы заправленной ДУ ДУm  к массе ДУ без топлива 

составляет 2,5s  . Тогда 
 

1ДУ T

s
m m

s



.                                                       (20) 

 
Масса ДУ, полностью заправленного топливом 0ДУm : 

 

0 .ДУ T ДУm m m                                                         (21) 

 
В таблице показаны существующие типы ДУ для МКА, и на рис. 10 соответству-

ющие массы заправленных ДУ.  
 

Таблица. Существующие типы двигательной установки для малых космических аппаратов [8] 

№ Рабочее тело 
Параметры 

(тяга и удельный импульс) 
1. ДУ на монотопливе (гидразин, нитрат гидроксил аммония) МКА,  

~Р 0,1…25 Н, удJ  2140 м/с 

2. Двухкомпонентные ДУ (азотный тетраоксид (АТ) + 
несимметричный диметилгидразин (НДМГ)) 

МКА,  
~Р 6…400 Н, удJ  2750 м/с 

3. Электроракетные двигательные установки (ЭРДУ) (ксенон) МКА, 
~Р 0,014…0,1 Н, удJ  12000 м/с 

 

 
Рис. 10. Зависимость массы заправленных двигательных установок различных типов  

для малых космических аппаратов от требуемой суммарной характеристической скорости 
 

Из рис. 10. видно, что наименьшая масса получается при использовании ЭРДУ, и 
средняя масса – при использовании двухкомпонентных ДУ. Энергопотребление одно-
компонентных и двухкомпонентных ДУ значительно меньше, чем ЭРДУ. Чем больше 
времени потребуется для перехода орбиты с одной высоты на другую, тем больше будут 
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потери информации. Чтобы избежать этого и обеспечить наименьшее время перехода на 
более высокую орбиту, выбираются двухкомпонентные ДУ. На сегодняшний день 
наиболее широко используются следующие пары двухкомпонентных топлив: 
АТ + НДМГ, керосин + кислород и водород + кислород [8]. Из этих трёх топливных пар 
высокий удельный импульс и высокую плотность имеет АТ + НДМГ. Удельный им-
пульс пары кислород + водород самый высокий из трёх. Однако его заправка и хране-
ние очень сложны и опасны. В итоге для данной задачи предпочтительна топливная па-
ра АТ + НДМГ. 

 
Решение задачи для территории Мьянмы 

Для того, чтобы выполнить задачу максимального использования КА для контроля 
территории Мьянмы, необходимо КА находиться на высоте орбиты, которая даёт мак-
симальную периодичность. Согласно анализу, время прохождения КА типа АИСТ-2 над 
территорией Мьянмы является максимальным на высоте 550 км. Поэтому КА типа 
АИСТ-2 должен быть запущен на высоту 550 км. Для расчёта срока активного суще-
ствования КА, который получается при постепенном снижении шага высот (10 км за 
шаг), значение солнечной активности принимается как минимальное, среднее и макси-
мальное, равные соответственно   22 265 /150 / 275 10 Вт м Гц . Как только высота орби-

ты снизится до 500 км, включается ДУ для достижения начальной высоты в 550 км. Для 
изменения орбиты необходимо использовать два импульса: первый импульс  

1V 13,794 м/с и второй импульс 2V  13,769 м/с.  
 

 
а 
 

  
б 
 

Рис. 11. Зависимость высоты полёта космического аппарата типа АИСТ-2  
от времени его полёта без двигательной установки (а) и с двигательной установкой (б)  

при различной величине солнечной активности  



Вестник Самарского университета. Аэрокосмическая техника, технологии и машиностроение      Т. 24, № 1, 2025 г. 
Vestnik of Samara University. Aerospace and Mechanical Engineering                                                         V. 24, no. 1, 2025 

42 

 
a 
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Рис. 12. Зависимость линейного разрешения на местности,  
получаемого космическим аппаратом типа АИСТ-2, от времени его полёта  

без двигательной установки (а) и с двигательной установкой (б)  
при различной величине солнечной активности  

 
 

Тяга и удельный импульс двухкомпонентных ДУ (АТ + НДМГ) для МКА:  
~Р 6…400 Н и удJ  2750 м/с соответственно [7]. При этом масса топлива 

(АТ + НДМГ) и масса ДУ для обеспечения двух импульсов равны 5,2 кг и 3,26 кг соот-
ветственно. Если используется ДУ тягой 6,6 Н, секундный расход топлива m  будет 
0,002 кг/c и тогда потребное время для обеспечения двух суммарных импульсов равно 
43 мин. На рис. 11 и 12 показаны зависимости высоты полёта КА и ЛРМ КА типа 
АИСТ-2 от времени его полёта без ДУ и с ДУ при различной величине солнечной ак-
тивности. 

 
Заключение 

Проведён анализ качества (линейного разрешения) и количества информации 
(снимаемой площади) космического аппарата типа АИСТ-2 для задачи мониторинга 
территории Мьянмы. Чем выше высота полёта космического аппарата, тем больше зна-
чение снимаемой площади, но ниже качество изображения. И наоборот, чем ниже зна-
чение высоты, тем меньше значение снимаемой площади, но выше качество изображе-
ния. Космический аппарата типа АИСТ-2 будет запущен на высоту 550 км над 
территорией Мьянмы для получения максимальной периодичности, он рассчитан на  
10-летний срок активного существования. Для обеспечения указанного срока активного 
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существования космического аппарата (10 лет), потребуется совершить восемь перехо-
дов (41,6 кг топлива АТ + НДМГ) при максимальной величине солнечной активности и 
один переход (5,2 кг топлива АТ + НДМГ) при средней величине солнечной активности. 
Чтобы иметь возможность установить двигательную установку, которая может быть ис-
пользована на малом космическом аппарате типа АИСТ-2, необходимо учитывать оба 
вышеуказанных условия.  
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An analysis of the factors influencing the target characteristics and the required characteristic velocity 
during an orbital maneuver to improve the target characteristics of small spacecraft is presented. The 
analysis was performed for the AIST-2 type small spacecraft in orbits with an altitude in the range 
from 350 to 700 km, taking into account the angle of deviation of the optical axis of the spacecraft. To 
estimate the active life of the AIST-2D spacecraft, changes in air density caused by solar activity 
during the spacecraft’s orbiting are taken into account. In order to ensure the active life of the AIST-2 
typesmall spacecraft for more than 10 years, and taking into account the fact that the target 
characteristics are the most stable as soon as the spacecraft descends to a certain height, the engines are 
started to maneuver the spacecraft to its initial height. The required characteristic speed is obtained 
from the height difference of the orbit that must be re-raised to solve the task of monitoring Myanmar’s 
territory, and based on this value, the required fuel mass, the mass of the propulsion system and the 
most suitable engine type are determined. 

Small spacecraft; target characteristics; period of active life; characteristic velocity; propulsion 
system; Earth remote sensing; Myanmar 
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