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Рассмотрен подход к определению минимальной высоты орбиты, на которой воз-
можно функционирование сверхнизкоорбитального космического аппарата ди-
станционного зондирования Земли. Изучено влияние ограничений, накладываемых 
продолжительностью включения двигателя, относительной массой рабочего тела 
и ресурсом двигателя по числу включений. Исследования проведены для космиче-
ских аппаратов с различными значениями массы и баллистического коэффициен-
та. Для рассмотрения выбран диапазон орбит высотой 200…250 км, размещение 
космического аппарата на которых позволяет существенно улучшить разрешение 
существующих оптических систем и снизить массу, габариты и стоимость раз-
рабатываемых. Двигательная установка сверхнизкоорбитального космического 
аппарата создается на основе отечественных плазменных двигателей СПД-70, 
СПД-100В, СПД-140Д, имеющих практику летной эксплуатации, и ионного двига-
теля ИД-200, прошедшего наземную отработку. 
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Введение. В настоящее время актуальным вопросом дистанцион-

ного зондирования Земли в рамках решения ряда специальных хозяй-
ственных и оборонных задач является повышение разрешающей спо-
собности орбитальных средств наблюдения [1, 2]. Решение этой 
задачи возможно тремя основными путями. Первый путь лежит через 
создание крупногабаритных объективов и оптико-механических бло-
ков, для чего требуется решить большое количество сложных инже-
нерных и технологических задач, что неизбежно ведет к возрастанию 
трудоемкости и стоимости создания космического аппарата (КА). 
Второй путь заключается в снижении размеров единичного чувстви-
тельного элемента светочувствительных матриц. Однако при неиз-
менной высоте орбиты возможности повышения разрешающей спо-
собности остаются ограниченными дифракционным пределом. 
Помимо этого, существующие матрицы с малыми размерами еди-
ничного пикселя создавались для работы в наземных условиях, и для 
подтверждения их работоспособности в космическом пространстве 
требуется провести ряд серьезных опытно-конструкторских работ 
и орбитальных экспериментов. 
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Третьим путем является снижение высоты рабочей орбиты КА. 
В этом случае достигается не только существенное снижение габаритов, 
массы и стоимости целевой оптической аппаратуры, но и смещение 
границы, обусловленной дифракционным пределом. Однако эксплуата-
ция КА на сверхнизкой орбите сопряжена с повышенным влиянием 
на КА внешних факторов, определяющим из которых будет сопротив-
ление атмосферы. Решение данной проблемы видится в применении 
двигателей малой тяги, периодически активируемых для подъема орби-
ты при достижении нижней допустимой границы высоты. 

В предыдущих работах [3, 4] был предложен концептуальный 
облик сверхнизкоорбитального КА дистанционного зондирования 
Земли (ДЗЗ), предназначенного для функционирования в диапазоне 
высот 200…250 км, и состав группировки, обеспечивающей требуе-
мую кратность покрытия поверхности Земли.  

Цель данной работы — анализ возможных диапазонов высот, на 
которых обеспечивается функционирование такого КА при варьи-
руемых массовых и баллистических характеристиках. При этом рас-
сматриваются двигательные установки, которые построены на основе 
отечественных плазменных и ионных двигателей, обладающих раз-
ными характеристиками.  

Двигательная установка и схема коррекции орбиты. Для па-
рирования атмосферного сопротивления на сверхнизких высотах 
необходимо использовать двигательную установку (ДУ) малой тяги. 
Наиболее известным примером практической реализации такого ре-
шения является исследовательский спутник GOCE [5], в состав ДУ 
которого входили два ионных двигателя Т5 [6], обеспечивавших по-
стоянную тягу в диапазоне от 1 до 25 мН. Для GOCE, целевой зада-
чей которого являлось исследование гравитационного поля Земли, 
была необходима постоянная компенсация аэродинамического сопро-
тивления. Для КА ДЗЗ такая циклограмма работы ДУ уже неприемле-
ма, поскольку будет препятствовать выполнению целевой задачи. 
В связи с этим в рассматриваемом случае следует обеспечивать дис-
кретное включение ДУ, чтобы парировать падение высоты орбиты.  

Аппараты ДЗЗ, как правило, размещаются на солнечно-синхрон- 
ных орбитах. Таким образом, наиболее целесообразным представ-
ляется осуществлять два включения в околополярных областях —  
в этом случае работа ДУ выполняется в районах, задания на съемку 
в которых выдаются наименее часто, парирование падения высоты по 
двухимпульсной схеме не приводит к изменению круговой формы 
орбиты, большая часть витка остается доступной для реализации ра-
боты целевой аппаратуры, а в случае необходимости проведения 
съемки в околополярных областях циклограмма относительно просто 
адаптируется к выполнению такого «нештатного» задания.  
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Тем не менее, как было показано в работе [4], на орбитах высо-
той 200…250 км в случае включения двигательной установки для 
поддержания высоты на каждом витке при сроке активного суще-
ствования миссии а.сT  = 5 лет потребное число включений в несколь-

ко раз превышает заявленный ресурс имеющихся двигателей по вклю-
чениям. Таким образом, имеет смысл подбирать схему коррекции 
орбиты исходя из полной выработки ресурса по включениям за срок 
активного существования миссии: 

вкл а.с
рес вкл

рес корр

365, 25 24 3600  
,

/

  


T
T

n n
                               (1) 

где вкл
ресT  — периодичность проведения коррекции, выбранная из пол-

ной выработки ресурса по включениям, с; а.сT  — срок активного су-

ществования миссии, лет; ресn  — ресурс выбранного двигателя по 

числу включений; вкл
коррn  — число включений в ходе одной коррекции. 

В этом случае коррекция осуществляется на каждом k-м витке, 

где k определяется из соотношения вкл
рес орбk T T     (здесь орбT  — ор-

битальный период КА, с, квадратные скобки означают округление 
вверх до ближайшего целого). 

Ресурс двигателя по включениям является характеристикой кон-
кретного двигателя. Характеристики существующих двигателей и ре-
зультаты расчета периодичности коррекций, которые будут рассмат-
риваться в данной работе, приведены в табл. 1. 

Таблица 1 

Характеристики двигателей малой тяги, рассматриваемых в данной работе  

Параметр 
Тип двигателя 

СПД-40 СПД-50 СПД-70 СПД-70М СПД-100В СПД-140Д СПД-140Д ИД-200 

Топливо Криптон Ксенон Ксенон Криптон Ксенон Ксенон Криптон Ксенон 

Источник [11] [7] [7, 10] [7, 10] [7] [7] [7] [8, 9] 

Удельный  
импульс, с 

950 1200 1470 1380 1540 1870 1925 6500 

Тяга, мН 10,1 18 39,2 38 83 271 232 100 

Массовый 
расход кон-
структивный, 
кг/с 

1,08  10–6 1,53  10–6 2,72  10–6 2,81  10–6 5,49  10–6 1,48  10–6 1,23  10–6 1,57  10–6 

Ресурс  
по времени, ч 

5000 5000 3100 7000 9000 19000 19000 20000 

Ресурс по 
включениям 

11000 11000 3000 11000 8800 9000 9000 8000 
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Окончание табл. 1 

Параметр 

Тип двигателя 

СПД-40 СПД-50 СПД-70 СПД-70М СПД-100В СПД-140Д СПД-140Д ИД-200 

Мощность, Вт 250 300 675 900 1350 4500 4500 5000 

Масса, кг 
~1 (нет 
точных 
данных) 

1,23 2,7 2,35 3,5 8,5 8,5 9,5 

Периодич-
ность коррек-

ций 
вкл

рес
:T  

с 28689 28689 105192 28688 35860 35064 35064 39447 

ч 8,0 8,0 29,2 8,0 10,0 9,7 9,7 11,0 

витков 6 6 20 6 7 7 7 8 

 
Определение высоты орбиты функционирования КА. Соглас-

но работе [12], величину падения высоты орбиты КА за сутки можно 
найти из соотношения 

 сут З З орб
КА

2 ρ μ ,   МS
h R h

M
                         (2) 

где МS  — площадь миделя КА, м2; КАM  — масса КА, кг; ρ  — плот-

ность атмосферы на высоте орбиты КА, кг/м3; Зμ  — гравитационный 

параметр Земли, Зμ 398600,5  км3/с2; ЗR  — средний радиус Зем-

ли, ЗR = 6371 км; орбh  — высота орбиты КА, км. 

После учета размерностей и исключения констант формула (2) 
принимает вид 

  12
сут З орб

КА

2 ρ 54,55 10 ,     МS
h R h

M
 км/сут.               (3) 

Тогда падение высоты орбиты за виток определим как отношение 

сут орб
вит

Δ
Δ ,

86400


h T
h  км,                                    (4) 

где орбT  — орбитальный период, с. 

Падение высоты за период между коррекциями будет 

корр вит .Δ h k h                                         (5) 

Эта величина существенно меньше высоты орбиты и, тем более, 
ее радиуса. Так, при КАM  = 1000 кг и МS  = 1 м2 при среднем уровне 
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солнечной активности по оценкам, проведенным в соответствии 
с [12], падение высоты орбиты за сутки составит около 800 м с на- 
чальной высоты 250 км и около 3000 м с начальной высоты 200 км. 
За один виток падение высоты составит около 50 м и 180 м соответ-
ственно, т. е. при ожидаемой периодичности коррекции на 6-7 витке 
разница высот составит 300 м и 1100 м. Учитывая малый угол накло-
на траектории перехода и вводимое далее ограничение на время ра-
боты ДУ не более нескольких минут, для проектных оценок прини-
мать во внимание гравитационные потери в ходе проведения маневра 
коррекции в рамках этой работы не будем. Таким образом, величину 
затрат характеристической скорости на маневр можно в первом при-
ближении оценить как разницу орбитальных скоростей на орбитах до 
и после коррекции: 

орб З
З орб корр З орб

1 1
Δ μ .

Δ
V

R h h R h

 
  

    
                 (6) 

Именно эту разность скоростей необходимо компенсировать за 
счет работы ДУ. Зная характеристики двигателя и принимая во вни-
мание пренебрежимо малую разницу радиусов орбит по сравнению 
с радиусом начальной орбиты, можно оценить потребные затраты 
рабочего тела на маневр коррекции: 

 орб

эфф

корр КА 1 .

V

gIm M e




                                      (7) 

Здесь эффI  — эффективный удельный импульс ДУ, определяемый  

с учетом противодействия атмосферы на высоте орбиты по зависи-
мости 

эфф ,





anP X
I

gnm
 с,                                       (8) 

где n  — число двигателей в ДУ; P  — тяга одного двигателя, Н;  

aX  — сопротивление атмосферы, Н; m  — конструктивный массо-

вый расход рабочего тела для одного двигателя, кг/с. 
Время работы ДУ в ходе осуществления маневра коррекции 

определяем из соотношения 

корр
корр ,





m

T
nm

 с, 

а время одного включения рассчитываем по формуле 

корр
вкл вкл

корр

.





m
T

n nm
                                          (9) 
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Затраты рабочего тела на коррекцию за год 
год

корр вгод
корр ,

m n
m

k


                                     (10) 

где год
в

орб

365, 25 24 3600 
n

T
 — число витков за год.  

Долю ресурса двигателя по времени работы, который будет вы-
работан за срок активного существования, находим так: 

ас
в коррвр

рес
рес

δ ,
3600


n T

kT
                                     (11) 

где ас год
в в асn n T  — число витков за срок активного существования,  

асT  — срок активного существования, лет; ресT  — ресурс двигателя, ч. 

Долю ресурса двигателя по числу включений, который будет вы-
работан за срок активного существования, рассчитываем по формуле 

ас вкл
в коррвкл

рес
рес

δ ,
n n

kn
                                     (12) 

где ресn  — ресурс двигателя по включениям. 

Для осуществления маневра коррекции орбиты необходимо 
иметь запас энергии: 

вкл
дв вкл корр

корр , 
3600


nN T n

E  Вт·ч, 

где двN  — мощность одного двигателя, Вт. 

Средневитковая мощность, выделяемая на работу ДУ, опреде-
ляется из выражения 

вкл
дв вкл коррДУ

ср
орб

,
nN T n

W
kT

 Вт. 

Результаты исследований. В ходе исследований рассматрива-
лись несколько вариантов КА, различавшихся значением массы  

и баллистического коэффициента 
КА

σ  МS

M
 (м2/кг). При этом выби-

рались значения КАM , равные 1000 кг, 750 кг, 500 кг и 100 кг, а также 

баллистических коэффициентов σ , составляющих 0,0005 м2/кг;  
0,001 м2/кг и 0,002 м2/кг. 
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Исходные данные в части величины плотности атмосферы на за-
данной высоте брались в соответствии с приведенными в [13].  
При этом в рассмотрение принимались три уровня солнечной актив-
ности: минимальный (F10,7 = 65·10–22 Вт/(м2·Гц)), средний (F10,7 =  
= 150·10–22 Вт/(м2·Гц)) и максимальный (F10,7 = 275·10–22 Вт/(м2·Гц)). 

Начальная высота орбиты КА орбh  выбиралась в диапазоне 

150…250 км. Для каждого из вариантов КА при каждом из условий 
состояния атмосферы определялась величина суточного падения  
орбиты в соответствии с зависимостью (3) и падения высоты за виток 
согласно выражению (4). Затем для всех вариантов рассматривалась 
двигательная установка на основе каждого из типов двигателей, при-
веденных в табл. 1. При этом определялись: периодичность проведе-
ния коррекции по (1), падение высоты за срок периодичности коррек-
ции по (5), разница орбитальных скоростей по (6), масса топлива, 
затрачиваемого на коррекцию, по (7), время одного включения ДУ 
по (9), годовые затраты топлива на коррекцию по (10), выработка 
ресурса по времени работы по (11) и по числу включений — по фор-
муле (12). 

При осуществлении коррекции число включений двигательной 
установки принято вкл

коррn  = 2, что соответствует работе ДУ в ходе вы-

полнения маневра при пролете северных и южных полярных областей. 
Кроме того, такая схема маневра позволяет избежать искажения кру-
говой формы орбиты. Было также принято, что срок активного суще-
ствования миссии а.сT  составляет 5 лет. Поскольку уровень солнечной 

активности изменяется циклически, потребный запас рабочего тела на 
этот срок в первом приближении можно оценить суммой годовых рас-
ходов, вычисленных для последующих годов. При этом принималось, 
что в наихудшем возможном варианте на середину срока активного 
существования приходится пик солнечной активности, в наилуч- 
шем — его минимум, в «среднем» же варианте на середину срока при-
ходится год со средним уровнем солнечной активности.  

На все рассчитанные варианты накладывались следующие огра-
ничения: 

1) продолжительность одного включения ДУ не должна превы-
шать 600 с; 

2) масса рабочего тела не должна быть более 14 % от начальной 
массы КА; 

3) общее время работы ДУ за срок активного существования 
не должно превышать ресурса двигателя по времени работы. 

Время выхода двигательной установки на режим номинальной 
тяги, согласно [14], измеряется десятками секунд, что пренебрежимо 
мало по сравнению с продолжительностью витка и много меньше 
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ожидаемого времени работы ДУ, поэтому в данной работе его влия-
ние на маневр не учитывается. 

С конструктивной позиции рассматривались варианты космиче-
ского аппарата, в состав ДУ которого входят один или два двигателя.  

Результатом расчетов для каждого случая является минимальная 
высота орбиты, на которой указанное ограничение еще выполняется. 
Таким образом, для каждого из сочетаний КАM  и σ,  а также для 

каждого типа ДУ выявляются три минимальные высоты орбиты, со-
ответствующие ограничениям 1–3. Минимальная высота орбиты, на 
которой КА с заданной ДУ и заданным сочетанием КАM  и σ  еще бу-

дет работоспособен, является максимальной из трех полученных. 
Оценка результатов. Результаты расчетов по критериям 1–3 

сведены в табл. 2–9. Для сокращения объема вычислений высоты 
определялись с шагом в 5 км. Ячейка с итоговой (максимальной из 
трех полученных) величиной высоты орбиты, являющейся решением 
для рассматриваемого случая, выделена зеленым цветом. Прочерк 
означает, что данный критерий не выполняется на орбитах, высота 
которых ниже верхней границы рассматриваемого диапазона (т. е. 
для выполнения этого критерия в данных условиях необходимая ми-
нимальная высота орбиты превышает 250 км), а значит, при указан-
ных ограничениях данный случай не имеет решения.  

Таблица 2 

Минимальные высоты орбит при массе КА, равной 1000 кг,  
и одном двигателе в составе ДУ 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200 
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Баллистический коэффициент 0,0005 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 225 190 225 245 195 

заправки топливом 190 185 180 160 190 175 

ресурса по времени  
работы 

225 180 150 165 205 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – – 210 250 – 215 

заправки топливом 205 195 190 165 205 185 

ресурса по времени  
работы 

250 190 150 170 225 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – 225 – – 230 

заправки топливом 215 205 195 170 215 195 

ресурса по времени  
работы 

– 200 150 175 245 150 
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Окончание табл. 2 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200 
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Баллистический коэффициент 0,001 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 250 210 245 – 215 

заправки топливом 210 205 195 175 210 195 

ресурса по времени  
работы 

250 195 160 175 225 160 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – – 235 – – 240 

заправки топливом 230 220 210 185 230 210 

ресурса по времени  
работы 

– 215 165 190 – 165 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – – – – – 

заправки топливом 245 235 225 190 245 225 

ресурса по времени  
работы 

– 230 170 200 – 170 

Баллистический коэффициент 0,002 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – – 235 – – 235 

заправки топливом 235 230 220 195 235 220 

ресурса по времени  
работы 

– 215 170 190 245 175 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – – – – – – 

заправки топливом – 245 235 205 – 235 

ресурса по времени  
работы 

– 240 180 210 – 185 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – – – – – 

заправки топливом – – – 215 – – 

ресурса по времени  
работы 

– – 190 225 – 195 

Таблица 3 

Минимальные высоты орбит при массе КА, равной 750 кг,  
и одном двигателе в составе ДУ 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Баллистический коэффициент 0,0005 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 215 185 215 235 185 

заправки топливом 190 185 180 160 190 180 

ресурса по времени  
работы 

215 175 150 160 195 150 
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Окончание табл. 3 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – 245 200 240 – 205 

заправки топливом 200 195 190 165 205 190 

ресурса по времени  
работы 

240 185 150 165 215 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – 210 – – 215 

заправки топливом 210 205 195 170 215 195 

ресурса по времени  
работы 

– 190 150 170 230 150 

Баллистический коэффициент 0,001 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 240 200 235 – 205 

заправки топливом 210 205 195 175 210 195 

ресурса по времени  
работы 

240 185 155 170 215 155 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – – 220 – – 235 

заправки топливом 225 220 210 180 230 210 

ресурса по времени  
работы 

– 205 155 180 240 160 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – 240 – – 245 

заправки топливом 240 235 225 190 245 220 

ресурса по времени  
работы 

– 215 160 185 – 165 

Баллистический коэффициент 0,002 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – – 225 – – 230 

заправки топливом 230 225 215 190 235 220 

ресурса по времени  
работы 

225 205 165 185 240 170 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – – 250 – – – 

заправки топливом – 245 235 205 – 235 

ресурса по времени  
работы 

250 230 175 200 – 175 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – – – – – 

заправки топливом – – – 215 – – 

ресурса по времени  
работы 

– 250 180 215 – 185 

 



О возможности использования на сверхнизкоорбитальных космических аппаратах… 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 2·2025                                             11 

Таблица 4 

Минимальные высоты орбит при массе КА, равной 500 кг,  
и одном двигателе в составе ДУ 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Баллистический коэффициент 0,0005 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 205 175 205 225 180 

заправки топливом 185 185 175 155 190 175 

ресурса по времени  
работы 

205 165 150 150 185 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – 225 185 225 250 190 

заправки топливом 200 195 185 160 200 185 

ресурса по времени  
работы 

225 175 150 155 200 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – 245 195 240 – 200 

заправки топливом 210 205 195 165 210 195 

ресурса по времени  
работы 

245 180 150 160 210 150 

Баллистический коэффициент 0,001 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 225 190 225 245 195 

заправки топливом 205 205 195 170 210 195 

ресурса по времени  
работы 

225 180 150 165 205 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – – – 250 – 215 

заправки топливом 220 220 210 180 225 210 

ресурса по времени  
работы 

– 190 150 170 225 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – 225 – – 230 

заправки топливом 235 235 220 185 240 220 

ресурса по времени  
работы 

– 200 150 175 245 155 

Баллистический коэффициент 0,002 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 250 210 245 – 215 

заправки топливом 230 225 215 185 230 215 

ресурса по времени  
работы 

245 195 160 175 225 160 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – – – – – 240 

заправки топливом 250 245 235 200 – 235 

ресурса по времени  
работы 

235 215 165 185 – 165 
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Окончание табл. 4 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – – – – – 

заправки топливом – – – 210 – 250 

ресурса по времени  
работы 

– 230 170 195 – 170 

Таблица 5 

Минимальные высоты орбит при массе КА, равной 100 кг,  
и одном двигателе в составе ДУ 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–40 
(криптон) 

СПД–50М СПД–70
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–100В 

Баллистический коэффициент 0,0005 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 215 200 210 180 165 

заправки топливом 200 190 185 185 180 

ресурса по времени  
работы 

185 175 165 155 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра 240 220 230 195 175 

заправки топливом 210 205 195 200 195 

ресурса по времени  
работы 

200 185 175 160 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – 230 250 205 180 

заправки топливом 225 215 205 205 200 

ресурса по времени  
работы 

210 190 180 165 150 

Баллистический коэффициент 0,001 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 240 220 230 195 180 

заправки топливом 220 210 200 205 200 

ресурса по времени  
работы 

205 185 180 165 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – 245 – 215 195 

заправки топливом 240 225 215 220 215 

ресурса по времени  
работы 

225 205 190 175 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – – 230 205 

заправки топливом 250 240 230 235 230 

ресурса по времени  
работы 

240 215 205 180 155 
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Окончание табл. 5 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–40 
(криптон) 

СПД–50М СПД–70
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–100В 

Баллистический коэффициент 0,002 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 

– 240 – 215 200 

заправки топливом 240 230 225 225 225 

ресурса по времени  
работы 

225 205 195 180 160 

Средний 

Продолжительность: 
маневра 

– – – 240 220 

заправки топливом – – 245 245 245 

ресурса по времени  
работы 

245 230 215 195 165 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра 

– – – – 235 

заправки топливом – – – – – 

ресурса по времени  
работы 

– 250 230 205 170 

Таблица 6 

Минимальные высоты орбит при массе КА, равной 1000 кг,  
и двух двигателях в составе ДУ 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200 
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Баллистический коэффициент 0,0005 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 

– 205 175 205 225 180 

заправки топливом 185 185 180 160 190 180 

ресурса по времени  
работы 

205 165 150 150 185 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра 

– 225 185 225 250 190 

заправки топливом 200 195 185 160 200 185 

ресурса по времени  
работы 

225 170 150 155 200 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра 

– 245 195 240 – 200 

заправки топливом 210 210 195 165 210 195 

ресурса по времени  
работы 

245 175 150 155 210 150 

Баллистический коэффициент 0,001 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 

– 225 190 225 245 195 

заправки топливом 205 205 195 170 210 190 

ресурса по времени  
работы 

225 180 150 165 205 150 
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Окончание табл. 6 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Средний 

Продолжительность: 
маневра 

– – 210 250 – 215 

заправки топливом 220 220 210 180 225 210 

ресурса по времени  
работы 

– 190 150 170 225 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра 

– – 220 – – 230 

заправки топливом 235 230 220 185 240 220 

ресурса по времени  
работы 

225 200 150 175 245 155 

Баллистический коэффициент 0,002 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 

– 250 210 245 – 215 

заправки топливом 230 225 215 190 230 215 

ресурса по времени  
работы 

250 195 160 175 225 160 

Средний 

Продолжительность: 
маневра 

– – 235 – – 240 

заправки топливом 250 245 235 200 – 235 

ресурса по времени  
работы 

235 215 165 190 – 165 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра 

– – – – – – 

заправки топливом – – – 210 – 250 

ресурса по времени  
работы 

– 230 170 195 – 170 

Таблица 7 

Минимальные высоты орбит при массе КА, равной 750 кг,  
и двух двигателях в составе ДУ 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Баллистический коэффициент 0,0005 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 

250 195 170 195 215 170 

заправки топливом 185 180 180 155 190 180 

ресурса по времени  
работы 

195 160 150 150 180 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра 

– 215 180 215 240 180 

заправки топливом 200 195 190 160 200 185 

ресурса по времени  
работы 

215 165 150 150 190 150 
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Окончание табл. 7 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – 230 185 230 – 190 

заправки топливом 210 205 195 165 210 195 

ресурса по времени  
работы 

230 170 150 150 200 150 

Баллистический коэффициент 0,001 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 215 185 215 240 185 

заправки топливом 205 200 195 170 205 195 

ресурса по времени  
работы 

215 170 150 155 195 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – 240 200 240 – 205 

заправки топливом 220 215 210 175 225 210 

ресурса по времени  
работы 

240 180 150 160 215 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – 210 – – 215 

заправки топливом 235 230 220 180 235 220 

ресурса по времени  
работы 

– 190 150 165 230 150 

Баллистический коэффициент 0,002 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 240 200 235 – 205 

заправки топливом 225 225 215 185 230 215 

ресурса по времени  
работы 

235 185 155 170 215 155 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – – 220 – – 230 

заправки топливом 250 245 235 195 250 235 

ресурса по времени  
работы 

– 205 155 180 240 160 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – 240 – – 245 

заправки топливом – – 250 205 – 250 

ресурса по времени  
работы 

240 215 160 190 – 165 
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Таблица 8 

Минимальные высоты орбит при массе КА, равной 500 кг,  
и двух двигателях в составе ДУ 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–70
СПД–
100В 

СПД–
140Д 

ИД–200
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–140Д 
(криптон) 

Баллистический коэффициент 0,0005 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 240 185 160 185 205 165 

заправки топливом 185 180 175 155 185 175 

ресурса по времени  
работы 

185 150 150 150 170 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – 200 170 200 225 170 

заправки топливом 195 190 185 160 195 185 

ресурса по времени  
работы 

200 155 150 150 180 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – 215 175 210 240 175 

заправки топливом 205 200 190 160 205 190 

ресурса по времени  
работы 

210 160 150 150 185 150 

Баллистический коэффициент 0,001 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 205 175 205 225 180 
заправки топливом 205 200 195 170 205 195 
ресурса по времени  
работы 

205 165 150 150 185 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – 225 185 225 250 190 

заправки топливом 220 215 205 175 220 205 

ресурса по времени  
работы 

225 170 150 155 200 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – 245 195 240 – 200 
заправки топливом 230 230 220 180 235 220 
ресурса по времени  
работы 

240 175 150 160 210 150 

Баллистический коэффициент 0,002 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра – 225 190 225 245 195 

заправки топливом 225 225 215 185 225 215 

ресурса по времени  
работы 

225 180 150 165 205 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра – – 210 250 – 215 

заправки топливом 245 245 235 195 250 235 

ресурса по времени  
работы 

– 190 150 170 225 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – 220 – – 230 

заправки топливом – – 250 205 – 250 

ресурса по времени  
работы 

– 200 150 175 245 155 
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Таблица 9 

Минимальные высоты орбит при массе КА, равной 100 кг,  
и двух двигателях в составе ДУ 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–40 
(криптон) 

СПД–50М СПД–70
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–100В 

Баллистический коэффициент 0,0005 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 195 180 190 165 155 

заправки топливом 195 190 180 185 180 

ресурса по времени  
работы 

170 160 155 150 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра 215 195 205 175 160 

заправки топливом 210 200 195 195 190 

ресурса по времени  
работы 

180 165 155 150 150 

Баллистический коэффициент 0,001 м2/кг 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра 230 205 220 180 165 

заправки топливом 220 210 200 205 200 

ресурса по времени  
работы 

185 170 160 150 150 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 215 200 210 180 165 

заправки топливом 215 210 200 205 200 

ресурса по времени  
работы 

185 175 165 155 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра 240 220 230 190 175 

заправки топливом 235 225 215 220 215 

ресурса по времени  
работы 

200 180 175 155 150 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра 

– 235 – 200 180 

заправки топливом – 240 230 235 230 

ресурса по времени  
работы 

210 190 180 160 150 

Баллистический коэффициент 0,002 м2/кг 

Минимальный 

Продолжительность: 
маневра 

235 220 230 195 180 

заправки топливом 240 230 225 225 220 

ресурса по времени  
работы 

205 185 180 165 150 

Средний 

Продолжительность: 
маневра 

– 245 – 215 195 

заправки топливом – – 245 245 240 

ресурса по времени  
работы 

225 205 190 175 150 
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Окончание табл. 9 

Уровень  
солнечной  
активности 

Критерий,  
определяющий  

минимальную высоту 
орбиты 

СПД–40 
(криптон) 

СПД–50М СПД–70
СПД–70М 
(криптон) 

СПД–100В 

Максимальный 

Продолжительность: 
маневра – – – 230 205 

заправки топливом – – – – – 

ресурса по времени  
работы 

245 215 202 180 155 

 
Полученные результаты позволяют сделать следующие выводы. 
Эффективность ДУ существенно зависит не только от абсолют-

ной массы КА, но и от его баллистического коэффициента. Следо-
вательно, если масса КА равна 500…1000 кг и в составе ДУ имеется 
только один двигатель, то уже при значении σ  = 0,001 м2/кг аппарат 
может функционировать лишь при минимальном уровне солнечной 
активности. Для обеспечения функционирования КА при среднем 
уровне необходимо использовать в составе ДУ двигатель СПД-140Д, 
обладающий максимальной тягой среди рассматриваемых.  

Как было показано в [4], при стремлении получить разрешающую 
способность на уровне 0,25…0,3 м диаметр главного зеркала объек-
тива, который определяет поперечное сечение КА, будет дости-
гать 0,56 м. Если на КА применяется аэродинамическая стабилиза-
ция, то, принимая диаметр конуса-стабилизатора равным 1 м, 
площадь миделева сечения КА можно оценить в 0,785 м, что при зна-
чении σ  = 0,001 м2/кг соответствует массе КА 785 кг. Если, опираясь 
на характеристики ранее существовавших сверхнизкоорбитальных 
аппаратов («Космос–149», «Космос–320», GOCE, Tsubame), оцени-
вать возможную площадь миделева сечения в 1,1 м, то масса КА со-
ставит 1100 кг. Для сравнения — масса единственного из вышепере-
численных КА, осуществлявшего долговременную миссию (GOCE), 
составляла 1077 кг. Таким образом, ориентировочное значение σ  =  
= 0,001 м2/кг и диапазон масс 700…1000 кг являются адекватными 
для низкоорбитальных КА высокого разрешения. 

Отсюда следует, что ориентировочное значение σ  = 0,001 м2/кг 
является адекватной оценкой для низкоорбитальных КА ДЗЗ сверхвы-
сокого разрешения, а массы таких КА при применении существующей 
элементной базы надлежит оценивать в 700…1000 кг. Меньшая масса 
допустима при меньшем миделевом сечении, т. е. при уменьшении диа-
метра главного зеркала оптической аппаратуры. Этот шаг возможен при 
снижении требуемой разрешающей способности (например, при раз-
решении 0,5 м диаметр главного зеркала будет составлять 0,35 м, 
при разрешении 1 м — 0,17…0,2 м). При сохранении требуемого 
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сверхвысокого разрешения (0,25…0,3 м) диаметр объектива можно 
уменьшить путем применения ПЗС-матриц с меньшим размером пик-
селя (до 2-3 мкм), однако работоспособность таких матриц в условиях 
космического пространства (прежде всего, по критерию радиационной 
стойкости) еще должна быть проверена опытным путем.  

Полученные результаты также показывают, что для обеспечения 
функционирования КА массой 700…1000 кг во всем диапазоне сол-
нечной активности следует опираться на ДУ, включающую в себя 
не менее двух двигателей с высоким абсолютным значением тяги 
(СПД-100В, СПД-140Д, ИД-200). Представляет интерес и анализ 
возможности использования в составе ДУ КА массой 700…1000 кг 
перспективных двигателей типа СПД-230 и ИД-500, обладающих вы-
соким значением тяги, которые в данной работе не обсуждались.  

Малые КА массой 100…200 кг следует рассматривать прежде 
всего в качестве демонстраторов технологии полета на низких орби-
тах либо аппаратов ДЗЗ с разрешением не лучше 1,5…2 м, но с суще-
ственно более узкой шириной полос захвата и обзора по сравнению 
со средне- и высокоорбитальными КА ДЗЗ, имеющих те же характе-
ристики. Большая масса и особенно энергопотребление двигате-
лей СПД-140 и ИД-200 делает их применение на малых КА трудно-
осуществимым, поскольку с учетом массы рабочего тела, системы 
хранения и системы подачи полная масса только ДУ будет в этом 
случае приближаться к 50 % от массы КА, а требуемая дополнитель-
ная площадь солнечных батарей значительно повысит баллистический 
коэффициент. Однако, как показывают приведенные результаты, даже 
один двигатель типа СПД-70 или СПД-70М при такой массе КА и рас-
сматриваемых значениях баллистического коэффициента обеспечивает 
его работу в указанном диапазоне высот при всех уровнях солнечной 
активности. В благоприятных условиях возможно функционирова-
ние КА на высотах 200 км и даже ниже. При значении σ  = 0,0005 м2/кг 
работа аппарата при всех уровнях солнечной активности обеспечивает-
ся даже малыми двигателями типа СПД-40 или СПД-50, которые при 
низких уровнях хорошо себя показывают и при σ  = 0,001 м2/кг. 

Следует отметить, что в большинстве случаев полученная мини-
мальная высота орбиты определяется ограничением на время еди-
ничного включения ДУ. При смягчении этого ограничения высота 
орбиты может быть понижена. Помимо того, в дальнейших исследо-
ваниях необходимо обратить внимание на более подробный расчет 
баллистики перелета между орбитами с пренебрежимо малой разни-
цей высот с использованием двигателя малой тяги, а также учет сум-
марных гравитационных потерь в ходе всех маневров, выполненных 
за время существования спутника. 

В данной работе не рассматривалось влияние на сверхнизкоорби-
тальный КА таких факторов, как эрозия поверхности в результате 
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воздействия атмосферы, тепловой нагрев по причине аэродинамиче-
ского сопротивления и т. д. Их воздействие подлежит отдельным ис-
следованиям и анализу. 

Заключение. Проанализированы возможности функционирова-
ния КА ДЗЗ в диапазоне высот 200…250 км при построении его дви-
гательной установки с использованием освоенных отечественной 
промышленностью двигателей малой тяги. Показано, что ДУ КА мас-
сой 700…1000 кг должна включать в себя минимум два двигателя, 
сравнимым с СПД-100В, СПД-140Д или ИД-200 по своим характери-
стикам. Эксплуатация на сверхнизких орбитах малых КА массой на 
уровне 100 кг может обеспечиваться ДУ на основе двигателей СПД-70, 
при этом диапазон высот доступных орбит оказывается даже не-
сколько выше, чем для более тяжелых КА.  

Исследования показывают принципиальную реализуемость сверх-
низкоорбитального КА ДЗЗ на основе двигателей из рассмотренной 
линейки моделей.  
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 in the ultra-low-orbit spacecraft  
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The paper considers an approach to determining the minimum orbital altitude, where 
operation of an ultra-low-orbit spacecraft for the Earth remote sensing is possible. It 
analyzes the influence of limitations imposed by the engine activation duration, relative 
mass of the working fluid, and engine service life in terms of the number of activations. 
The study is conducted for spacecraft with different mass and ballistic coefficient values. 
The range of orbits within the altitudes of 200...250 km is selected for consideration. 
Spacecraft position in these orbits makes it possible to improve significantly resolution of 
the existing optical systems, reduce the mass and dimensions, as well as the cost of those 
being developed. Propulsion system for the ultra-low-orbit spacecraft is created based on 
the SPD-70, SPD-100V and SPD-140D domestic plasma engines having experience in 
the flight operation, and the ID-200 ion engine, which passed the ground testing. 
 
Keywords: Earth remote sensing, optical-electronic equipment, ultra-low orbit, low-orbit 
spacecraft, stationary plasma engine, ion engine, SPD-40, SPD-50, SPD-70M, SPD-100V, 
SPD-140D, ID-200 
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