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Освоение околоземного космического пространства сопровождается появлением на 
околоземных орбитах космического мусора, состоящего из искусственных спутников, 
элементов космических аппаратов, ракет-носителей и разгонных блоков, исчерпавших 
ресурс. Высокая активность энтузиастов, создающих наноспутники CubeSat, заставляет 
делать мрачные прогнозы засорения космоса. Для очистки околоземного космоса от 
мусора предлагаются разнообразные проекты, предусматривающие сбор уже накопив-
шегося мусора и оснащения нового поколения объектов ракетно-космической техники 
средствами для перевода на орбиты захоронения или в плотные слои атмосферы.  
К перспективным средствам борьбы с космическим мусором относятся надувные тор-
мозные устройства, предназначенные для увода скрепленных объектов в плотные слои 
атмосферы. Температурное состояние надувного тормозного устройства формируется 
под действием потоков теплового излучения от Солнца и Земли и кинетического 
нагрева, вызванного движением в разреженной атмосфере. Рассмотрены варианты 
проектного облика надувного тормозного устройства для наноспутников CubeSat, 
находящихся на низких околоземных орбитах. Приведены результаты моделирования 
движения тонкостенной сферической оболочки надувного тормозного устройства. Вы-
полнена оценка времени достижения спутником плотных слоев атмосферы. 
Ключевые слова: космический мусор, очистка околоземного космоса, надувное тор-
мозное устройство, полимерные пленки, разреженная атмосфера, моделирование 
движения 
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Development of the near-Earth space is accompanied by space debris appearing in the near-
Earth orbits and consisting of artificial satellites, elements of other spacecraft, launch vehi-
cles and upper stages with the exhausted resource. High activity of enthusiasts creating 
nanosatellites of the CubeSat class forces to make gloomy forecasts of space pollution. To 
clean the near-Earth space from debris, a variety of projects is proposed that provide for col-
lection of the already accumulated debris and equipping the new generation of rocket and 
space systems with means for transferring to the burial orbits or into the atmosphere dense 
layers. Promising means of eliminating space debris include inflatable braking devices de-
signed to transfer the fastened objects into the atmosphere dense layers. The braking device 
temperature state is formed under the influence of thermal radiation flows from the Sun and 
the Earth and kinetic heating caused by motion in the rarefied atmosphere. The paper con-
siders options of the conceptual design of an inflatable braking device for nanosatellites of 
the CubeSat class positioned in the low Earth orbits. Results are provided of simulating mo-
tion of the thin-walled spherical shell of the inflatable braking device. Duration of reaching 
the atmosphere dense layers was estimated. 
Keywords: space debris, near-Earth space cleanup, inflatable braking device, polymer films, 
rarefied atmosphere, motion simulation 

Среди актуальных проблем освоения космиче-
ского пространства выделяется очистка около-
земных орбит от большого числа вышедших из 
строя космических аппаратов (КА) и элементов 
средств выведения. Согласно данным Европей-
ского космического агентства, в январе 2022 г. на 
околоземной орбите находилось около 27 000 
объектов космического мусора (рис. 1) [1]. 

Заметную долю в этом мусоре занимают ма-
лые спутники (микро-, нано-, пикоразмерные), 
которые разрабатывают в инициативном поряд-
ке коллективы студенческой молодежи. Нередко 
предпочтение отдается наноспутникам CubeSat с 
параметрами, отвечающими единому стандарту 
1U (размерами 100100100 мм3 и массой 1,3 кг). 
Однако из-за сравнительно небольшого срока 
службы, составляющего от нескольких недель до 

нескольких месяцев, такие спутники могут усу-
гублять проблему космического мусора. 

Одним из направлений борьбы с загрязне-
нием околоземного пространства является 
оснащение спутников системами, позволяю-
щими удалять их с рабочей орбиты после окон-
чания срока службы. Известны проекты, преду-
сматривающие захват одного или нескольких 
спутников с помощью сетей, гарпунов, клеящих 
составов с последующим уводом в плотные 
слои атмосферы или на орбиты захоронения. 

Сообщалось о возможности переработки та-
ких спутников в компоненты ракетного топли-
ва непосредственно на орбите [2]. Средствами 
увода спутников с рабочей орбиты могут быть 
бортовые двигательные установки, тросовые и 
солнечные парусные системы, надувные тор-

 
Рис. 1. Динамика увеличения общего количества объектов ( ) и количества действующих объектов ( )  

на околоземных орбитах 
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мозные устройства (НТУ), а также потоки ла-
зерного излучения [3–19]. 

 
Научно-технический задел. При выборе си-
стемы увода неизбежно возникают вопросы 
весовой, энергетической и финансовой эффек-
тивности технических решений. В этом смысле 
НТУ обладают следующими преимуществами 
перед аналогами. 

Во-первых, в ракетно-космической технике 
уже имеется опыт создания разнообразных 
объектов с надувными оболочками: посадоч-
ных амортизаторов автоматических лунных и 
марсианских станций, шлюзов, скафандров, 
тепловых экранов, атмосферных шаров-зондов, 
спутников-ретрансляторов, рефлекторов кос-
мических антенн и орбитальных космических 
модулей [20]. 

Во-вторых, надувную оболочку можно ком-
пактно уложить в бортовой контейнер и при-
дать желаемую форму при малой массе. 

В-третьих, конструкционные материалы для 
надувных оболочек серийно выпускают про-
мышленные предприятия. 

В настоящее время проектные исследования 
НТУ могут опираться на фундаментальные ре-
зультаты в области аэрогазодинамики разре-
женных сред [21–28] и лучистого теплообмена 
КА вблизи небесных тел [29–32]. 

За последние годы проведены обстоятель-
ные теоретические исследования движения 
спутников с НТУ в форме сферической оболоч-
ки разного диаметра [15, 19]. Установлена вза-
имосвязь размеров НТУ, высоты исходной ор-
биты и времени спуска на высоту 100 км для 
сгорания в плотных слоях атмосферы. 

Описаны варианты конструкции, техноло-
гии изготовления и компактной укладки в 
транспортный отсек тонкопленочных оболочек 
НТУ [16, 17, 19]. 

Определены составы бортового оборудова-
ния, приборного оснащения и средств наддува 
оболочек от миниатюрных баллонов со сжатым 
газом и с помощью паров, испаряемых/воз-
гоняемых веществ [11, 12]. 

Вместе с тем некоторые ключевые факторы, 
влияющие на работоспособность конструкции 
НТУ, изучены недостаточно. К их числу отно-
сятся: 

• тепловой режим оболочки НТУ в процессе 
орбитального движения в условиях комбиниро-
ванного воздействия потоков теплового излуче-
ния от Солнца и Земли и кинетического нагрева; 

• напряженно-деформированное состояние 
вариантов оболочки НТУ на характерных 
участках орбитального движения и спуска в 
атмосфере; 

• вероятность пробоя оболочки НТУ мик-
рометеороидами и элементами малого косми-
ческого мусора при движении с околоземных 
орбит разной высоты; 

• устойчивость движения системы спут-
ник — НТУ с различными видами гибкой и 
жесткой связи. 

Цель работы — определение рациональных 
параметров конструкции и технологии изго-
товления НТУ, гарантирующих увод спутников 
заданной массы в плотные слои атмосферы для 
последующей ликвидации под действием пото-
ков теплового излучения от Солнца и Земли и 
кинетического нагрева. 

 
Варианты проектного облика НТУ. Принцип 
действия НТУ основан на многократном уве-
личении геометрических размеров для дости-
жения большей тормозящей силы. Благодаря 
этому НТУ обеспечивает снижение спутника в 
плотные слои атмосферы, где разрушается вме-
сте с ним под действием высоких тепловых и 
механических нагрузок. 

В анализе работы НТУ большое значение 
имеет высота исчерпания несущей способности 
и герметичности, после которых погружение 
КА в атмосферу выйдет из-под контроля, а мо-
жет и вовсе не состояться. 

Оболочка НТУ должна обладать высокой 
парусностью и быть достаточно прочной и 
термостойкой, чтобы выдерживать нагрузки, 
возникающие при движении по околоземной 
орбите в течение времени, необходимого для 
достаточного снижения орбиты КА. Для рас-
крытия в нужный момент необходима малая 
слипаемость материала оболочки. 

Для изготовления оболочки НТУ предпочти-
тельнее использовать полимерные пленки, име-
ющие необходимую стойкость к действию фак-
торов космического пространства [33], таких как 
корпускулярная радиация, ультрафиолетовое 
излучение Солнца, атомарный кислород, высо-
кие и низкие температуры (табл. 1) [34, 35]. 

Благодаря широкому диапазону рабочих 
температур, высокой радиационной стойкости 
и значительному опыту использования в ракет-
но-космической технике наиболее подходящей 
для изготовления НТУ является полиимидная 
пленка. 
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Форма НТУ влияет на эффективность 
устройства. Для достижения необходимых 
аэродинамических характеристик можно соче-
тать простые формы (рис. 2). При этом не все 
элементы конструкции должны быть надув-

ными, возможно использование парусных 
элементов. 

В качестве примера на рис. 3 приведены ха-
рактеристики оболочек разной формы, выпол-
ненных из полиимидной пленки толщиной 

Таблица 1 
Характеристики полимерных пленок 

Материал 
(производитель) 

Плотность, 
кг/м3 

Диапазон рабочих 
температур, °С 

Прочность  
на разрыв, 

МПа 

Доза излучения, 
вызывающая ухуд-

шение свойств*, 
МГр 

Объемный  
коэффициент  

эрозии, 
RV1024, см3/атом O 

Полиэтилентерефтолат 
(Mylar) 

1390…1400 –65…+155 172 2 3,20 

Полиимид (Kapton) 1400…1430 –269…+300 150…180 100 3,30 
Политетрафторэтилен 
(Teflon) 

2120…2280 –269…+260 14…34 5 0,10…0,37 

* Пороговая доза уменьшения в 2 раза прочности при разрыве. 

 
Рис. 2. Варианты форм оболочки для НТУ: 

а — три сферы; б — тор; в — сфера с парусным элементом; г — сфера; v — скорость движения центра масс;  
N — направление силы тяжести 

      
Рис. 3. Зависимости массы (а) и площади поперечного сечения (б) от радиуса оболочки 

 в форме трех сфер (1), тора (2) и сферы (3) 



#5(758) 2023 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ 105 

20 мкм и плотностью 1500 кг/м3. За радиус тора 
принято расстояние от оси вращения до центра 
образующей окружности (радиус которой ра-
вен половине этого расстояния), а за радиус 
трех шаров — сумма их радиусов. 

Для первоначальных исследований выбрана 
сферическая оболочка, так как аэродинамиче-
ские характеристики сферических тел доста-
точно изучены. Выбор формы, диаметра и тол-
щины оболочки подчинен требованиям созда-
ния достаточной тормозящей силы и ограничен 
размерами и массой модуля торможения, отве-
чающего стандарту 1U. 

Величиной, характеризующей отношение 
объема компактно уложенной пленки к объему 
контейнера, является коэффициент плотности 
укладки. Согласно экспериментальным данным 
[16], этот коэффициент варьируется в пределах 
0,4…0,8. Сложенная оболочка помещена в рас-
крывающийся контейнер, который прикреплен 
к КА (рис. 4). 

Объект исследования — НТУ наноспутника 
CubeSat, состоящего из двух модулей с пара-
метрами, соответствующими стандарту 2U, т. е. 
с размерами  мм3 и начальной мас-
сой 2,66 кг (см. рис. 4). 

НТУ представляет собой тонкостенную сфе-
рическую оболочку 3 из полимерной пленки. 
До поступления команды на торможение спут-
ника оболочка находится в свернутом положе-
нии в контейнере 2, имеющем размеры 1U. Раз-
вертывание оболочки происходит под действи-
ем внутреннего давления от системы наддува 1 
по команде системы управления 4. 

Известны два основных способа наддува 
оболочек: с помощью сублимируемого веще-
ства или редуцирования сжатого газа. Для воз-
гонки порошковых материалов типа бензойной 
кислоты применен солнечный нагрев [12], а для 
материалов типа парафина — электрический 
[13]. Развертывание с использованием сжатого 
газа опробовано в лабораторных условиях [14]. 

Схема увода спутника в плотные слои атмо-
сферы с помощью НТУ показана на рис. 5. 

 
Содержательная постановка задачи движе-
ния в разреженной атмосфере. Рассмотрим 
устойчивое движение системы спутник — НТУ 
по низкой околоземной орбите под действием 
силы тяжести и аэродинамических сил. Движе-
ние этой системы вокруг центра масс не учиты-
ваем. Размеры спутника принимаем малыми по 
сравнению с размерами сферической тонко-
стенной оболочки НТУ, а его возмущающее 
влияние на оболочку — пренебрежимо малым. 

В силу осесимметричного обтекания сфери-
ческой оболочки коэффициент подъемной си-
лы yC  равен нулю ( 0).yC   Действие солнечно-
го давления на оболочку по сравнению с дру-
гими силами в заданном диапазоне высот 
считаем незначительным. Предполагаем, что в 
процессе орбитального движения форма обо-
лочки остается неизменной. Под тормозящим 
действием атмосферы оболочка теряет ско-

 
Рис. 4. Внешний вид спутников с закрытым 

контейнером (а) и раскрывшейся оболочкой (б): 
1 — система наддува; 2 и 5 — контейнер и его крышка;  

3 — сферическая оболочка; 4 — система управления 

 
Рис. 5. Схема увода спутника в плотные слои 

атмосферы с помощью НТУ: 
1 — движение по рабочей орбите; 2 — развертывание 

надувной оболочки; 3 — начало торможения;  
4 — движение в плотные слоя атмосферы;  

5 — разрушение в плотных слоях атмосферы 
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рость и уводит спутник в плотные слои атмо-
сферы. Определим время движения с началь-
ной орбиты высотой 300 км до высоты 100 км. 

С учетом принятых допущений математиче-
ская модель динамики орбитального движения 
системы спутник — НТУ в разреженной атмо-
сфере Земли имеет вид [27, 35] 

   


2

0 sin ;
2x

dv vg g
d

 

          
0 cos ;

2x
gd v vKg

d R v
 

 


sin ;dH v
d

 

 


cos ;EdL Rv
d R

 

 0 2
;E

E

Mg
R

 
2

0 2
;ERg g

R
   ;x m

x
C S
Mg

  ;y

x

CK
C

 

   00:  (0) ;v v   0(0) ;H H  

 0θ(0) θ ;   0(0) ,L L  

где  — время; x  — баллистический параметр; 
0g  и g  — ускорение силы тяжести на поверх-

ности и высоте полета над поверхностью Зем-
ли Н соответственно; ρ  — плотность атмосфе-
ры, соответствующая высоте; θ  — угол наклона 
вектора скорости к местному горизонту; K  — 
аэродинамическое качество; R  — расстояние 
от центра Земли до НТУ,  ER R H  ( ER  — ра-
диус Земли); L  — дальность полета, отсчитыва-
емая вдоль образующей поверхности планеты; 
  — гравитационная постоянная; EM  — масса 
Земли; xC  — коэффициент лобового сопротив-
ления; mS  — площадь миделевого сечения  
НТУ; M  — масса системы спутник — НТУ; 

0 7726 м/с;v  0θ 0;  0 300 км;H  0 0 км.L  
Для определенности выбран баллистический 

спуск, происходящий без участия подъемной 
силы. Численное решение системы уравнений 
выполнено с помощью метода Рунге — Кутты 
четвертого порядка точности. Интегрирование 
проведено с шагом 100 с. 

При моделировании атмосфера условно раз-
бивалась на два участка по числу Кнудсена 

 Kn / ,scl l  

где l  — средняя длина свободного пробега мо-
лекулы; scl  — характерный линейный размер 
НТУ. 

Первый участок с режимом свободномоле-
кулярного обтекания соответствовал числу 
Кнудсена Kn 0,01,  второй, где реализован 
режим сплошной среды, — Kn 0,01.  Для рас-
четов использованы модель стандартной атмо-
сферы [36] и модель плотности для баллистиче-
ского обеспечения полетов искусственных 
спутников Земли [37]. 

При свободномолекулярном режиме обте-
кания коэффициент лобового сопротивления 
сферы определяется выражением [22] 
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Здесь S  — отношение скорости набегающего 
потока к наиболее вероятной тепловой скоро-
сти молекул в потоке; rT  и T  — температура 
газа в отраженном и набегающем потоке соот-
ветственно (в данном случает речь идет об от-
ражении молекулярных потоков, а не теплово-
го излучения). 

Зависимость отношения скоростей S от вы-
соты орбитального движения при различных 
уровнях солнечной активности заимствована 
из работы [22]. Для расчета принята минималь-
ная в текущем одиннадцатилетнем цикле сол-
нечная активность 2

10,7 65 Вт/(м Гц)F    при 
местном времени м 4 ч.t  Как и в работе [28], 
отношение температур   0, 4.rT T  

Моделирование проведено для сферической 
оболочки НТУ со стенкой толщиной 20 мкм, 
уводящей с орбиты высотой 300 км наноспут-
ник CubeSat, состоящий из двух функциональ-
ных модулей. В результате расчетов установле-
на взаимосвязь диаметра сферической оболоч-
ки НТУ и времени спуска системы спутник —
НТУ в плотные слои атмосферы (табл. 2 и 
рис. 6). 

Таблица 2 
Значения времени спуска спутника CubeSat, 
отвечающего стандарту 2U, в плотные слои 

атмосферы при разном диаметре оболочки НТУ 

Диаметр  
оболочки, м 

Масса системы  
спутник — НТУ, кг Время спуска, ч 

1 2,986 12,78 
2 3,268 6,61 
3 3,800 5,08 
4 4,549 4,39 
5 5,518 4,03 
6 6,794 3,81 
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Масса системы спутник — НТУ определена 
по формуле 

      ,infu c sdM nM M M M  

где n  — число единичных модулей в CubeSat 
(за исключением модуля с транспортным кон-
тейнером и надувной оболочкой),  2;n  uM  — 
масса наноспутника CubeSat, соответствующего 
стандарту 1U, с полезной нагрузкой; cM  — 
масса пустого контейнера, 162 г;cM  sdM  — 
масса сферической оболочки НТУ; infM  — мас-
са системы надува. 

При увеличении диаметра сферической обо-
лочки время спуска уменьшается, причем ха-
рактер зависимости нелинейный. Судя по ре-
зультатам расчетов, три варианта системы 
спутник — НТУ с диаметром оболочки d = 1, 2 
и 3 м удовлетворяют ограничению по массе 
стандарта 3U (3,990 кг). 

При этом наименьшее время спуска ожида-
ется у системы массой 3,800 кг с оболочкой 
НТУ диаметром 3 м. Для такой системы спуск с 
орбиты высотой 300 км до условной границы 
атмосферы 100 км может длиться около 5 ч. 

Полученные результаты удовлетворительно 
согласуются с данными работы [15], авторы ко-
торой определили время спуска с высоты 
300 км для следующих значений массы системы 
спутник — НТУ и диаметра сферической обо-
лочки: 3,6 кг — 2,83 м; 5,4 кг — 3,33 м; 9 кг — 
4,47 м; 14,4 кг — 5,66 м; 21,6 кг — 6,92 м. 

Расчетное время спуска в работе [15] соста-
вило 2,9 ± 0,1 ч, а в настоящей статье — 
3,9 ± 0,1 ч. Разница в результатах может быть 
обусловлена неодинаковыми значениями плот-

ности атмосферы и коэффициента лобового 
сопротивления при свободномолекулярном 
режиме обтекания из-за различий в учете уров-
ня солнечной активности. 

Выводы 
1. Разработку эффективных технических 

решений по очистке околоземного космическо-
го пространства от космического мусора с по-
мощью НТУ целесообразно проводить в рамках 
системного подхода с учетом междисципли-
нарного характера решаемой проблемы, вклю-
чающей в себя вопросы баллистики, аэродина-
мики, теплофизики, механики и материалове-
дения. 

2. Приоритетное значение при выборе пара-
метров НТУ должна иметь стойкость его обо-
лочки к внешним механическим и тепловым 
воздействиям. Однако выявление закономер-
ностей изменения температурного состояния 
тонкостенной оболочки и вероятность пробоя 
микрометеороидами и элементами малого кос-
мического мусора находятся в зависимости от 
времени спуска системы спутник — НТУ с ра-
бочей орбиты. Проведены расчетно-
теоретические исследования времени спуска 
наноспутника CubeSat с двумя стандартными 
модулями и сферической оболочкой НТУ раз-
ного диаметра с околоземной орбиты высотой 
300 км. Установлено, что при суммарной массе 
системы с НТУ диаметром 3 м, равной 3,800 кг 
и отвечающей стандарту 3U, время спуска с ор-
биты высотой 300 км до условной границы ат-
мосферы 100 км может составить около 5 ч. 

        
Рис. 6. Взаимосвязь высоты орбиты и времени спуска системы спутник — НТУ в плотные слои атмосферы 

при различных значениях диаметра сферической оболочки НТУ: 
а — d = 1 (1), 2 (2) и 3 м (3); б — d = 4 (4), 5 (5) и 6 м (6) 
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