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Оснащение малых космических аппаратов надувными тормозными устройствами — 
одно из перспективных направлений снижения загрязнения околоземного космиче-
ского пространства от космического мусора. Принцип действия надувного тормозно-
го устройства достаточно прост: в компактно уложенную в транспортный контейнер 
оболочку в нужный момент подается газ наддува, оболочка раскрывается, и благодаря 
большой площади поперечного сечения увеличивается сила торможения, способ-
ствующая снижению скорости полета. В силу массогабаритных ограничений надувная 
оболочка тормозного устройства должна быть выполнена из тонкой полимерной 
пленки. Очевидно, что стойкость такой оболочки к ударам микрометеороидов и эле-
ментов малого космического мусора будет определять состоятельность самой кон-
цепции надувных тормозных устройств. Выполнены расчетно-теоретические оценки 
стойкости полимерных оболочек к ударным воздействиям частиц алюминия и водя-
ного льда диаметром 1…30 мкм в диапазоне скорости движения 0,5…7,0 км/с. Пока-
зано, что при скорости движения более 3 км/с опасность для оболочки из полимер-
ной пленки представляют частицы со свойствами алюминия диаметром 10 мкм и бо-
лее. Вероятность столкновения оболочки с частицей диаметром 10 мкм на орбите 
высотой 300 км достигает 0,025, что свидетельствует о необходимости ее подкрепле-
ния для сохранения формы в случае локального пробоя. 
Ключевые слова: космический мусор, надувное тормозное устройство, полимерная 
пленка, микрометеороиды, ударная стойкость, метод сглаженных частиц 

Equipping small spacecraft with the inflatable braking devices is one of the promising ap-
proaches to reducing pollution of the near-Earth space from space debris. Principle of the 
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inflatable braking system operation is quite simple: pressurized gas is supplied at the right 
moment into the shell compactly installed inside the shipping container, the shell opens, 
and due to its large cross-sectional area, the braking force increases contributing to a de-
crease in the flight velocity. Because of the weight and size restrictions, the braking system 
inflatable shell should be made of a thin polymer film. Obviously, such a shell resistance to 
impacts from micrometeoroids and small space debris would determine viability of the very 
concept of the inflatable braking devices. Calculation and theoretical estimates of the poly-
mer shells resistance to the aluminum and water ice particles with diameter of 1…30 μm in 
the range of velocities of 0.5…7.0 km/s were made. It is shown that at the motion velocity of 
more than 3 km/s, particles with properties of aluminum with diameter of 10 μm or more 
are posing danger to the shell of a polymer film. Probability of the shell collision with a par-
ticle with diameter of 10 μm in the 300 km high orbit reaches 0.025, which indicates the 
need for its reinforcement to maintain the shape in the event of a local puncture. 
Keywords: space debris, inflatable braking device, polymer film, micrometeoroids, impact 
resistance, smoothed particle method 

В последние годы проблема очистки околозем-
ных орбит от космического мусора, состоящего 
из вышедших из строя космических аппаратов 
(КА) и элементов средств выведения, вызвала 
активную разработку разнообразных техниче-
ских предложений [1–6]. В их числе — оснаще-
ние объектов ракетно-космической техники и 
особенно спутников типа CubeSat надувными 
тормозными устройствами (НТУ) [7–10]. 

Идея раскрытия в нужный момент аэроди-
намического тормоза в виде тонкостенной 
надувной оболочки с достаточно большим се-
чением миделя для торможения и увода спут-
ника в плотные слои атмосферы обманчиво 
привлекательна простотой. Ее практическая 
реализация требует решения сложных междис-
циплинарных задач, охватывающих вопросы 
баллистики, аэродинамики, теплофизики, ме-
ханики и материаловедения. 

В рамках системного подхода в работе [11] 
рассмотрены требования к проектному облику 
НТУ и приведены результаты моделирования 
движения связки спутник — НТУ в разрежен-
ной атмосфере. В статье [12] проведен анализ 
теплового режима сферической оболочки НТУ 
в условиях комбинированного нагрева потока-
ми теплового излучения от Солнца, Земли и 
кинетического нагрева, вызванного движением 
в разреженной атмосфере. 

Одним из существенных допущений при 
моделировании [11, 12] являлась неизменность 
формы НТУ. Вместе с тем частицы малого кос-
мического мусора и метеороиды могут вызвать 
пробой надувной оболочки, после которого она 
потеряет форму и не сможет в нужной мере 
обеспечить торможение и увод спутника в 
плотные слои атмосферы. 

Возникает необходимость оценить стой-
кость оболочки из металлизированной поли-
мерной пленки к внешним ударным воздей-
ствиям, вероятность пробоя на низких около-
земных орбитах и рассмотреть способы 
сохранения формы пробитой оболочки. 

 
Анализ предшествующих работ. Метеороидная 
опасность была предметом многочисленных 
теоретических и экспериментальных исследова-
ний. В современных условиях источником опас-
ных ударных воздействий могут быть элементы 
малого космического мусора. Поэтому ударную 
стойкость надувных оболочек можно рассмат-
ривать как один из разделов широкой проблемы 
баллистической защиты персонала и техники на 
земле и в космосе [13–33]. 

Тонкостенные оболочки из полимерных 
пленок изначально выглядят абсолютно не-
стойкими к локальным ударным воздействиям, 
однако «живучесть» надувных конструкций 
спутников Echo-1, Echo-2, Big Shot-2, Pageos, 
Explorer и OV1-8 входит в противоречие с этим 
суждением [34, 35]. 

12 августа 1960 г. NASA вывела на орбиту 
(перигей 1520 км, апогей 1687 км, наклонение 
48°) искусственный спутник Echo-1 массой 
76 кг [35]. Оболочка спутника диаметром 30,5 м 
была изготовлена из покрытой алюминием по-
лиэтилентерефталатной пленки марки Mylar 
общей толщиной 12,7 мкм и надута до давления 
1,32 Па. 

Между тем уже на десятые сутки полета по-
сле выходя из тени Земли были зафиксированы 
внезапные резкие изменения ее температуры от 
115 до 388 К [35]. Вероятно, изменение формы 
спутника Echo-1, обнаруженное с помощью 
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наземных средств наблюдения, было вызвано 
ударным разрушением его оболочки. Тем не 
менее спутник провел на орбите почти 8 лет и 
сгорел в атмосфере Земли 24 мая 1968 г. 

История запуска спутников Explorer с надув-
ными оболочками диаметром 3,7 м из металли-
зированной полиэтилентерефталатной пленки 
Mylar свидетельствует о сохранении длительно-
го существования спутников на средних около-
земных орбитах (перигей от 525 до 670 км, апо-
гей от 2394 до 2583 км). Своеобразный рекорд 
«живучести» поставил спутник Explorer-19, 
находившийся в космосе около 17,5 лет. 

Для повышения стойкости к ударным воз-
действиям надувная оболочка спутника OV1-8 
состояла из 162 пента-и гексагональных пане-
лей из армированной металлической сеткой 
(алюминиевой проволокой диаметром 76 мкм) 
пленки полибутилметакрилата толщиной 
127 мкм. В космосе под действием солнечного 
нагрева и ультрафиолетового излучения проис-
ходила полимеризация и ужесточение кон-
струкции, а первоначальный вес уменьшался с 
10,5 до 3,2 кг, т. е. почти на 70 %. 

Надувные оболочки рассматривались как 
эффективное средство снижения теплоприто-
ков к бакам с криогенными компонентами. Так, 
в США имелся план отправки в 1982 г. к Марсу 
экспедиции, состоящей из двух пилотируемых 
космических кораблей [36]. 

Для снижения испарения жидкого водорода, 
служившего рабочим телом ядерных ракетных 
двигателей, в условиях полета продолжитель-
ностью 260 дней и непрерывного солнечного 
нагрева было предложено использовать тепло-
вые экраны, затеняющие поверхность бакового 
отсека. 

По одному из вариантов тепловой экран 
представлял собой надувную сферическую обо-
лочку диаметром 18,3 м из материала Mylar 
толщиной 19 мкм с двусторонним покрытием 
из алюминия с толщиной каждого слоя 4,6 мкм. 
Для защиты от солнечных лучей экран должен 
был находиться в тринадцати метрах от торца 
бакового отсека цилиндрической формы диа-
метром 10 м. 

Стабильность формы и прочность оболоч-
ки при динамических нагрузках, вызванных 
включениями ракетных двигателей, предпола-
галось обеспечить с помощью нанесения на 
внутреннюю поверхность отверждающегося 
покрытия из пенополиуретана. Все перечис-
ленные идеи прошли проверку при наземных 

испытаниях масштабно уменьшенных моделей 
[37]. 

В рамках рассматриваемой проблемы важен 
опыт решения задач защиты КА от ударов ча-
стиц природного (микрометеороидов) или тех-
нологенного (космического мусора) происхож-
дения. 

В работе [13] приведены формулы, позволя-
ющие рассчитать вероятность столкновения. 
Но на результат значительно влияет модель 
распределения частиц в космическом про-
странстве. Для построения таких моделей ис-
пользуются данные наземных наблюдений, дат-
чиков/детекторов регистрации и прямые изме-
рения непосредственных следов соударений. 

Отечественные модели распределения ча-
стиц в космическом пространстве отражены в 
публикациях [14, 15]. Модель пространственно-
го распределения потоков техногенного веще-
ства только размером более 1 мм предложена в 
работе [15]. 

Ранние оценки распределения частиц в кос-
мическом пространстве приведены в техниче-
ских меморандумах NASA [16, 17], в которые 
включены модели, позволяющие определить 
текущее количество частиц в околоземном про-
странстве и оценить их количество в будущем, 
учитывая возникновение новых частиц и 
столкновение уже существующих. 

Существуют программные комплексы, пред-
назначенные для определения безопасности 
движения КА, например, ESABASE2/DEBRIS 
[18], разработанный при участии Европейского 
космического агентства. Он включает в себя мо-
дели распределения космического мусора и ме-
теороидов: NASA90, ORDEM2000, MASTER 
2001, MASTER 2005, MASTER 2009, ORDEM 3.0, 
модель Грюна, MEM, LunarMEM, MEMR2, 
MEM3, Divine-Staubach, Jenniskens, IMEM, 
IMEM2. 

Этот программный комплекс используется 
уже долгое время [19], позволяя проводить 
трехмерную оценку риска воздействия частиц 
для заданных параметров орбиты и времени 
полета [20].  

Модель Грюна является изотропной, осно-
ванной на допущении, что все метеороиды име-
ют плотность вещества 2500 кг/м3, движутся с 
одной и той же скоростью 20 км/с и приближа-
ются к КА со всех сторон [21]. На основании 
экспериментальных данных предложена анали-
тическая зависимость для вычисления инте-
гральной плотности потока метеороидов в око-
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лоземном пространстве и проведен сравнитель-
ный анализ моделей метеороидной среды Грюна, 
Чеплеха, ГОСТ 25645.128–85 и Лебединца. 

Согласно данным работы [21], количество 
частиц природного и техногенного происхож-
дения, масса которых превышает 0,0001 г, рас-
пределяется следующим образом (рис. 1): 
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где N — количество частиц, проходящих через 
площадку площадью 1 м2 за 1 год; m — масса 
частицы. 

В работе [22] приведены результаты сравне-
ния моделей распределения MASTER-8 и OR-
DEM 3.1. по составу, размеру и количеству учи-
тываемых частиц. В публикации [23] рассмот-
рены модели распределения частиц диаметром 
от 1 мкм (рис. 2). Там же дан прогноз распреде-
ления частиц техногенного происхождения до 
2100 г., выполненный на основе модели MAS-
TER 2001, с использованием программного 
обеспечения DELTA. Прогноз сделан для трех 
типов орбит и разных сценариев загрязнения. 

Предполагаемая плотность метеороидов и 
частиц космического мусора различается в раз-
ных моделях и находится в интервале 
1000…2700 кг/м3. Скорость частиц лежит в 
пределах 3…90 км/с [21].  

В работе [24] разработаны математические 
модели для оценки вероятности пробития опти-
ческого элемента КА. Методика оценки вероят-
ности пробоя стенки КА [25] основана на при-
менении сферической тригонометрии для расче-
та потоков частиц на базе справочных данных, 
содержащих данные двумерного распределения 
плотности радиантов спорадических метеорных 
тел относительно движущегося КА. 

В монографии [26] изложены методы, при-
меняемые при моделировании космического 
мусора и алгоритмы решения конкретных при-
кладных задач, в том числе оценки вероятности 
пробоя стенки КА. Задача численного модели-
рования ударного взаимодействия частиц с 
тонкими экранами и слоистыми защитными 
экранами решалась в работе [27]. 

В статье [28] предложена методика оптими-
зации систем защиты КА от воздействия частиц, 
где решение задачи оценки стойкости КА при 
высокоскоростном ударе получено с использо-
ванием баллистических предельных уравнений. 
Как правило, столкновение тонкостенной обо-
лочки с частицей, обладающей большой скоро-
стью, сопровождается высоким давлением и по-
вышением температуры, что приводит к плавле-
нию и даже к испарению материала, но при этом 
не возникает облако осколков или рикошет. 

Несмотря на обилие публикаций в области 
высокоскоростного ударного воздействия, во-
просы пробития надувных оболочек в космиче-
ском пространстве еще недостаточно изучены. 

Цель работы — оценка последствий столк-
новения оболочки НТУ с микрометеороидами 
и частицами техногенного происхождения.  

Объект исследования — оболочка НТУ 
спутника типа CubeSat диаметром 3 м из метал-
лизированной полиимидной пленки толщиной 
20 мкм, покрытой слоем алюминия толщиной 
1 мкм. 

 
Рис. 1. Зависимость количества частиц, проходящих 

через площадку 1 м2 за 1 год, N от их массы m 

 
Рис. 2. Распределение пространственной 

плотности  объектов диаметром от 1 мкм  
по высоте орбиты H, полученное  
на основе модели MASTER-2001:  

1 —  общее количество объектов; 2 — конденсированная 
фаза твердых ракетных топлив; 3 — краска;  

4 — фрагменты различного происхождения; 5 — остатки 
продуктов сгорания твердых ракетных топлив;  

6 — выбросы 
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Содержательная постановка задачи. Рассмот-
рено движение связки спутник — НТУ по око-
лоземной орбите высотой 300 км с наклонени-
ем 96,5°. Требуется определить вероятность 
пробития оболочки микрометеороидом или 
частицей техногенного происхождения и уста-
новить, какие частицы представляют наиболь-
шую опасность. 

Введены следующие допущения: 
• распределение частиц отвечает модели, 

приведенной в работе [24]; 
• соударяющиеся с оболочкой частицы обла-

дают свойствами алюминия или водяного льда 
[38, 39]; 

• материалы частиц изотропные, имеют 
упругопластичное поведение, для них справед-
лив критерий разрушения по максимальным 
деформациям; 

• частицы имеют сферическую форму диа-
метром d = 1…30 мкм; 

• скорость движения частицы v = 0,5... 
7 км/с; 

• преграда имеет форму пластины (радиус 
оболочки в 750 000раз больше толщины обо-
лочки; 

• удар происходит по нормали к фронталь-
ной поверхности пластины симметрично отно-
сительно ее сторон по осям Х и Z; 

• взаимодействие на границе слоев алюми-
ний — полимер осуществляется с помощью 
контактных конечных элементов, тип контак-
та: поверхность — поверхность; внутренние 
степени свободы каждого слоя учитываются 
применением метода сглаженных частиц 
(SPH) [40, 41]; 

• алюминиевое покрытие и полиимидная 
пленка приняты изотропными материалами, 
их свойства соответствуют данным, указанным 
в работах [38, 42]; учитывается возникновение 
в материалах больших деформаций и переме-
щений; 

• физико-механические свойства материалов 
не зависят от температуры. 

 
Результаты численного моделирования про-
бития частицей оболочки НТУ. Для численно-
го моделирования локального высокоскорост-
ного удара с преградой применяли программ-
ный комплексе ANSYS LS-DYNA. Мишенью 
служили пластины из полиимидной пленки 
толщиной 20 мкм с односторонним покрытием 
из алюминия толщиной 1 мкм с размерами от 
200200 мкм до 400400 мкм; 

Моделирование высокоскоростного удара 
выполняли с помощью метода конечных эле-
ментов. Для получения сетчато-независимого 
решения расчеты проводили на моделях с раз-
ной степенью дискретности. В итоге выбрали 
модель с 60 000 гексагональных объемных ко-
нечных элементов. На основе конечно-
элементной модели построили специализиро-
ванную сетку, реализующую метод SPH [40, 41] 
с общим количеством частиц для геометриче-
ской модели не менее 30 000. 

Такой метод позволяет проводить расчеты с 
произвольными деформациями, характерными 
для высокоскоростного удара, что трудно реа-
лизуемо на классических конечно-элементных 
сетках для задач неявной динамики, где соот-
ношение сторон элементов не может быть бо-
лее 10 к 1. 

В результате моделирования определены 
условия, при которых может произойти нару-
шение целостности оболочки (рис. 3 и 4). 

Результаты исследования приведены в таб-
лице, где красным цветом выделено пробитие 
преграды, зеленым — непробитие. 

По результатам моделирования можно сде-
лать вывод о том, какие частицы представляют 
опасность для целостности оболочки. При 
сравнительно малой относительной скорости, 
например, при сонаправленном движении ча-
стицы и оболочки, столкновение не вызовет 

 

 
Рис. 3. Общие перемещения элемента преграды при 

моделировании высокоскоростного удара  
с частицами алюминия (а) и льда (б) разного 

диаметра, движущихся с различной скоростью: 
а — v = 7 км/c; d = 30 мкм; б — v = 2 км/c; d = 20 мкм 
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нарушения целостности оболочки. Учитывая 
минимальную скорость, используемую в моде-
лях (3 км/с), опасность для оболочки представ-
ляют частицы со свойствами алюминия, диа-
метром от 10 мкм. 

 
Результаты расчета вероятности столкнове-
ния частиц с оболочкой НТУ. Вероятность 

столкновения НТУ с объектом определяется 
выражением [13] 
   м τ1 ,NS

cP e  

где мS  — площадь миделева сечения;   — рас-
сматриваемый промежуток времени. 

Снижение с высоты 300 км для связки спут-
ник — НТУ при диаметре оболочки 3 м занима-

            

 
Рис. 4. Общие перемещения элемента оболочки тормоза при моделировании высокоскоростного удара  

для различных значений скорости движения и диаметра частицы алюминия: 
а — d = 25 мкм, v = 4 км/c; б — v = 5 км/c; d = 25 мкм (видны локальные отслоения алюминиевого покрытия);  

в — v = 2 км/c; d = 20 мкм 

Результаты моделирования пробоя слоя металлизированной полимерной пленки 
Материал  
частицы 

Диаметр  
частицы, мкм Скорость движения частицы, км/c 

Алюминий 1 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
3 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
5 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
7 0,5 1 2 3 4 5 6 7 

10 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
12 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
15 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
20 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
25 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
30 0,5 1 2 3 4 5 6 7 

Водяной лед 1 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
3 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
5 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
7 0,5 1 2 3 4 5 6 7 

10 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
12 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
15 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
20 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
25 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
30 0,5 1 2 3 4 5 6 7 
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ет 5,08 ч [11]. Проходящее за 1 ч через площад-
ку 1 м2 количество частиц рассчитывается по 
формуле [24] 

     1 .
24m tN N N  

Здесь 
  ;mb

m mN a m   ,tb
t tN a m  

где ma , mb , ta , tb  — параметры, характеризу-
ющие плотность потока частиц, 
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О вероятности столкновения оболочки при 
спуске с высоты 300 км с частицей, диаметр ко-
торой больше 10 мкм, можно судить по резуль-
татам расчетов, приведенных на рис. 5. Видно, 
что даже при таком сравнительно небольшом 
времени спуска, составляющем 5,08 ч, вероят-
ность столкновения с частицей превышает 
0,025. 

Это позволяет сделать вывод о необходимо-
сти ужесточения конструкции оболочки НТУ. 
Для ужесточения подобных конструкций мож-
но нанести тонкие отверждаемые в космосе по-
крытия типа тех, которые разрабатывались и 
испытывались для тепловых экранов [25–37]. 
При этом тепловой режим оболочки НТУ по-
прежнему соответствовал бы термически тон-
кому телу и в значительной мере определялся 

оптическими характеристиками поверхности 
оболочки. 

Выводы 
1. Один из значимых факторов космических 

полетов — вероятность столкновения с метео-
роидами и частицами космического мусора. При 
разработке эффективного технического решения 
для НТУ, предназначенного для увода объектов 
космической техники в плотные слои атмосфе-
ры, необходимо учесть вероятность ударного 
нарушения герметичности его оболочки. 

2. Разработана методика численного моде-
лирования высокоскоростного столкновения 
частицы с элементом тонкостенной оболочки 
НТУ. Приведены математические модели для 
расчета вероятности столкновения частицы с 
оболочкой. Показано, что НТУ сферической 
формы диаметром 3 м столкнется с частицей 
диаметром более 10 мкм с вероятностью 0,025. 
В связи с этим возникает необходимость уже-
сточения оболочки НТУ. 
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