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Аннотация. В статье изложен научно-методический подход к решению проблемы 

техногенного засорения околоземного космического пространства из-за малогабаритных 

объектов посредством системы аэродинамического торможения, интегрированной  

в конструкцию малого космического аппарата с форм-фактором типа «Cubesat». Проведен 

обзор и анализ применимости существующих и перспективных методов удаления 

космического мусора, включая использование оптико-электронных и гарпунных систем, 

гравитационных уловителей, электродинамических тросовых систем и систем 

аэродинамического торможения. Выполнена оценка времени орбитального существования 

космического аппарата на низкой околоземной орбите при задействовании системы 

аэродинамического торможения с учетом влияния аэродинамических факторов и параметров 

солнечной активности. 
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Введение 

Космическое пространство уже давно стало неотъемлемой частью современной 

инфраструктуры человечества. С момента запуска первого искусственного спутника Земли, 

человечество непрерывно расширяет свое присутствие в космическом пространстве. Сегодня 

тысячи космических объектов выполняют широкий спектр разнообразных задач, таких как 

обеспечение глобальной связи, высокоточная навигация, метеорологический мониторинг, 

проведение фундаментальных научных исследований и др. [1, 2]. Однако стремительное 

развитие космической деятельности породило серьезную экологическую проблему. Загрязнение 

окружающей среды бытовыми и промышленными отходами приобрело значимость не только 

для поверхности Земли, но и для околоземного космического пространства [3]. В связи с этим 

разработка и исследование эффективных методов удаления, а также предотвращения 

образования космического мусора становится одной из актуальных задач современной ракетно-

космической техники. При этом поиск рациональных решений данной проблемы требует 

комплексного подхода, основанного на анализе как существующих, так и перспективных 

методов с учетом комплекса функциональных и технологических ограничений [4]. 

В работах [5, 6] выполнен анализ применимости высокоэнергетического импульсного 

лазерного излучения на базе наземных и космических оптико-электронных систем с оценкой 

эффективности снижения угрозы столкновения Международной космической станции  

с фрагментами космического мусора размером от 0,01 до 0,1 м. В результате чего было 

установлено, что наземные оптико-электронные системы характеризуются техническими 

ограничениями, связанными с необходимостью применения специализированного 

компенсационного оборудования для снижения воздействия метеорологических воздействий 

и турбулентности воздушных потоков. При этом космические оптико-электронные системы 

имеют следующие основные недостатки: ограниченная дальность действия; высокие 

требования к мощности излучения; сложность обеспечения точной фокусировки  

на высокоскоростных космических объектах и др.
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Технология применения гарпунной системы, основанной на принципе внедрения 

специального гарпуна в поверхность космического объекта с последующей фиксацией  

и транспортировкой к месту утилизации, представлена в работах [7, 8]. В рамках анализа, 

включающего экспериментальные исследования и численное моделирование ударного 

воздействия стальных наконечников на поверхность космического объекта, были выявлены 

значительные недостатки данного метода, связанные с тем, что при внедрении наконечника  

в гарпунную систему происходит формирование пробки, обусловленное деформациями 

сдвига по периферии снаряда, что приводит к возникновению трудностей при попытке 

удержания космических объектов, характеризующихся низкими массогабаритными 

показателями, особенно при высоких скоростях столкновения [9]. 

Результаты исследований по потенциальному применению гравитационных 

уловителей для удаления космических объектов на геостационарной орбите представлены  

в работах [10, 11]. Их принцип работы заключается в гравитационном притяжении массивного 

тела, создающего вокруг себя область гравитационного захвата (сферу Хилла), в пределах 

которой возможно удержание и перемещение объектов. Гравитационные уловители, несмотря 

на свою теоретическую перспективность для удаления космических объектов, особенно 

крупногабаритных, демонстрируют ряд существенных недостатков по сравнению с другими 

активными методами, таких как ограниченный радиус действия гравитационного поля, 

длительный процесс захвата каждого объекта, сложность прогнозирования поведения 

захваченных объектов из-за проблемы обеспечения высокой точности моделирования 

гравитационных воздействий и др. 

Перспективность применения электродинамических тросовых систем в миссиях  

по удалению космического мусора рассмотрены в работах [12, 13]. На основе результатов 

численного моделирования процесса взаимодействия гибких тросов с космическим мусором 

при его отделении выявлено, что устойчивость функционирования системы нарушается при 

отделении мусора как во время протекания электрического тока по тросу, так и при 

значительном превышении массы концевого груза над массой обслуживающего космического 

аппарата (КА). Данные нарушения в основном обусловлены необходимостью осуществления 

предварительной стабилизации углового пространственного движения мусора перед началом 

процесса его удаления [14].  

Для решения проблем, связанных с недостатками выше рассмотренных методов,  

в работах [15, 16] предлагается использовать различные конфигурации систем 

аэродинамического торможения (САТ), выполненных в виде надувных тормозных устройств, 

принцип работы которых заключается в увеличении площади поперечного сечения 

удаляемого космического объекта для усиления воздействия остаточной атмосферы. 

Сравнительный анализ эффективности этих систем показал, что они обладают такими 

преимуществами, как низкая энергозатратность по сравнению с оптико-электронными 

системами, простота конструкции по сравнению с гарпунными и тросовыми системами, 

универсальность применения к различным типам мусора в отличие от гравитационных 

уловителей и экономическая эффективность при массовом производстве. При этом у них есть 

и недостаток: они эффективны только на низких околоземных орбитах (обычно до 8,0·105 м), 

где сохраняется остаточная атмосфера. На высотах свыше 8,0·105 м плотность атмосферы 

слишком мала для заметного торможения. 

Исходя из вышеописанного особую актуальность приобретает разработка  

и исследование технологии аэродинамического торможения, направленное на снижение 

потенциальных угроз, связанных с функционированием группировок малых КА, что является 

целью данной работы. 

 

Постановка задачи 

Необходимость разработки альтернативных САТ, направленных на увеличение 

площади   поперечного  сечения,  обусловлена  ограниченными  возможностями  применения
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жестких конструкционных элементов (в частности, панелей солнечных батарей, 

крупногабаритных антенных систем и аналогичных компонентов) на КА [17]. В этой связи 

актуальной задачей представляется выбор рациональных проектно‑конструкторских решений, 

обеспечивающих требуемый уровень аэродинамического торможения при минимизации 

массогабаритных характеристик; наряду с этим требуется выполнить количественную оценку 

времени увода КА с орбиты, что создаст необходимую основу для обоснованного анализа 

эффективности принятых технических решений. 

На Рис. 1 представлен проектный вид демонстрационного модуля предлагаемой САТ, 

выполненного в форм-факторе типа «CubeSat 1U». Корпус модуля выполнен из квадратной 

алюминиевой трубы 0,1 х 0,1 м, который облегчен при помощи лазерной обработки. 

 

Рисунок 1. Проектный вид модуля в полетной конфигурации:  

1 – контейнер; 2 – солнечная панель; 3 – направляющие. 

Базовая конструкция модуля включает следующие основные элементы: сферическая 

надувная оболочка, выполненная из полиимидной пленки марки «ПМ-1ЭУ-ОА», которая 

представлена как основной рабочий элемент; система наполнения, для подачи рабочего тела 

в оболочку; защитный механизм, предохраняющий оболочку от механических повреждений; 

приводные устройства для развертывания и фиксации конструкции; управляющая система, 

содержащая блок контроля и управления процессом развертывания. 

При производстве сферической надувной оболочки возникла технологическая 

проблема, которая была связана с жесткими температурными режимами в условиях работы 

САТ. Для решения указанной проблемы был выбран материал из полиимидной пленки типа 

«ПМ-1ЭУ-ОА», изготовленной в соответствии с ТУ 2055-21680878-002-2001 [18],  

с номинальной толщиной 1,2·10−5 м, который обладает рабочим диапазоном температур от 

минус 269 до плюс 300 °С и обеспечивает устойчивость при развертывании надувной 

оболочки в условиях эксплуатации. 

С учетом потенциальной уязвимости данной системы к механическим повреждениям 

острыми элементами конструкции КА при развертывании, была разработана методика схемы 

развертывания, которая включает следующие операции: развертывание с фиксацией выдвижной 

платформы (Рис. 2), оснащенной электромеханическим приводом; далее при получении 

команды на развертывание платформа, она перемещается по двум винтовым направляющим, 

выходя из корпуса КА. После достижения платформой конечной позиции запускается этап 

развертывания – наполнение газом специальной оболочки. Газ подается либо из блока 

баллончиков, либо с помощью химического аккумулятора давления. При получении 

управляющего сигнала от блока управления происходит активация механизма надува оболочки 

посредством открытия пневмоклапана, что создает условия для эффективной защиты оболочки 

от потенциальных повреждений от элементов конструкции космического аппарата.
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Рисунок 2. Стенд с выдвижной платформой для имитации процесса  

развертывания системы аэродинамического торможения:  

1 – рама стенда; 2 – модуль системы аэродинамического торможения;  

3 – блок баллончиков; 4 – ресивер; 5 – пневмоклапан; 6 – блок управления. 

В полностью развернутом состоянии система представляет собой сферическую 

оболочку диаметром 2,0 м, которая представляет собой конструкцию из соединенных 

элементов встык с применением специальной ленты шириной 2,0·10-2 м методом клеевого 

соединения. При этом общая площадь поверхности оболочки составляет 12,56 м2, а площадь 

проекции сложенной конструкции – 8,39·10-3 м2. Далее оболочка приобретает практически 

идеальную симметричную форму благодаря малым размерам корпуса (общая площадь 

которого – 6,0·10-2 м2) КА с форм-фактором типа «CubeSat 1U». 

На Рис. 3 схематически представлена САТ в раскрытом состоянии. 

 

Рисунок 3. Система аэродинамического торможения в раскрытом состоянии.
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Увеличение диаметра развернутой оболочки возможно за счет имеющегося 

конструктивного резерва с учетом максимально достижимой безопасной плотности укладки 

сложенной оболочки, который можно использовать для увеличения диаметра оболочки. 

Однако окончательная конфигурация системы будет определена исключительно по 

результатам оценки времени увода КА. 

 

Методико-аналитический подход к решению поставленной задачи 

Движение КА в верхних слоях атмосферы Земли сопровождается действием силы 

аэродинамического торможения, которая возникает вследствие свободномолекулярного 

обтекания их корпуса. На величину этой силы влияют такие факторы, как пространственное 

положение искусственного спутника Земли, положение Солнца, время года и суток, уровень 

солнечной активности, геомагнитные возмущения и др. [19]. Учитывая требования 

обеспечения прогнозируемого увода КА с орбиты с использованием САТ, которые подробно 

изложены в работе [20], наиболее рациональным вариантом является использование надувных 

оболочек, которые при характерном размере на два порядка больше корпуса КА, что 

обеспечивает устойчивое значение тормозящей силы вне зависимости от ориентации корпуса 

аппарата. 

С учетом перечисленных факторов математическая модель процесса увода с орбиты 

КА при использовании САТ может быть представлена в следующем виде: 
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h = r - Rз; r – расстояние от центра Земли до КА в момент времени t, м; Rз – радиус Земли, м; 

ρ (h, t) – плотность атмосферы на высоте h в момент времени t, кг/м3: 

ρ (h, t) = ρ0·fсол(t)·fгео(t)·fсез(t); ρ0 – начальная плотность атмосферы на высоте h, кг/м3; 

fсол(t), fгео(t), fсез(t) – коэффициенты, учитывающие солнечную активность, геомагнитные 

воздействия и сезонные изменения в распределении тепла соответственно, б/р; Сx – 

коэффициент аэродинамического сопротивления, б/р; Sm – площадь миделя, м2: 
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
 , D – 

диаметр развернутой оболочки САТ, м; V – средняя орбитальная скорость для поддержания 

соответствующей орбиты, м/с; mКА – масса КА, кг; g(h) – ускорение свободного падения на 

высоте h, м/с2:  
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 ; μ – гравитационный параметр Земли, м3/с2; H – высота 

однородной атмосферы, м: H = H0·(1+ki·Fi); H0 – базовая высота при среднем значении индекса 

[21], м; ki – эмпирический коэффициент, зависящий от физических свойств атмосферы, 

1/(с.е.п.); F10,7 – индекс солнечной активности, с.е.п. 1,0 с.е.п. = 1,0·10−22 Вт/(м2·Гц). 

Выражение коэффициента аэродинамического сопротивления, характерного для 

свободномолекулярного обтекания развернутой сферической оболочки имеет вид: 
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где S – число скорости, б/р: 
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
 ; γ – показатель адиабаты, б/р; R – газовая постоянная, 

Дж/(кг∙К); T – температура набегающего потока, К; α – угол атаки развернутой оболочки, град; 

kx – эмпирический коэффициент, зависящий от физико-геометрических характеристик 

обтекаемого тела, б/р. Для сферической оболочки kx = 1,05 ... 1,15 [22]. 

На Рис. 4 представлена зависимость коэффициента аэродинамического сопротивления 

от угла атаки развернутой оболочки при движении в верхних слоях атмосферы Земли.
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Рисунок 4. Зависимость коэффициента аэродинамического сопротивления  

от угла атаки развернутой оболочки. 

Как видно из Рис. 4, при увеличении угла атаки наблюдается снижение коэффициента 

аэродинамического сопротивления, что обусловлено двумя основными причинами: эффектом 

отрыва набегающего потока от поверхности КА и уменьшением площади его миделя. 

В условиях обеспечения плавного увода КА в плотные слои атмосферы критически 

важен выбор рационального диапазона углов атаки. Проведенный анализ данных Рис. 4 

свидетельствует о необходимости установления угла атаки в пределах 20°... 25°, чтобы 

снизить риск возникновения неуправляемого вращательного движения КА под действием 

силы аэродинамического торможения и, следовательно, обеспечить плавное уменьшение 

высоты орбиты. При указанном диапазоне коэффициент аэродинамического сопротивления 

принимает значение приблизительно 2,35.  

Общее время существования КА может быть определено посредством интегрирования 

уравнения движения (1), которое производится от начальной высоты h0 до высоты входа в 

плотные слои атмосферы hатм: 
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При интегрировании соотношения (3) были приняты следующие основные допущения: 

орбита остается близкой к круговой (e ≈ 0 и V = const); не учитываются резкие скачки 

параметров атмосферы и солнечной активности, что позволяет рассматривать процесс  

в рамках квазистационарной модели; масса удаляемого КА принимается постоянной  

и составляет mКА = 2,0·102 кг; плотность атмосферы изменяется по экспоненциальному закону; 

предполагается полное развертывание оболочки САТ в рабочем режиме. 

На Рис. 5 представлены результаты расчета времени существования КА при его уводе 

с целевой орбиты до высоты 1,8·105 м с использованием САТ. Расчеты выполнены для 

различных значений уровня солнечной активности и диаметра надувной оболочки  

по специально созданному программно-алгоритмическому обеспечению. Значения индекса 

солнечной активности были определены на основе статистических данных, предоставленных 

Национальным управлением океанических и атмосферных исследований по состоянию  

на июль 2022 года [23].
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(а) (б) 

Рисунок 5. Время орбитального существования космического аппарата со системой 

аэродинамического торможения:  

(а) – h0 = 5,0·105 м; (б) – h0 = 6,0·105 м;  

1 – D = 1,0 м; 2 – D = 2,0 м; 3 – D = 3,0 м. 

Анализ результатов, представленных на Рис. 5, позволяет сделать вывод, что 

увеличение индекса солнечной активности приводит к сокращению времени орбитального 

существования КА вследствие роста плотности верхних слоев атмосферы. Это связано с 

разогревом и расширением атмосферы в периоды высокой солнечной активности, что 

усиливает аэродинамическое торможение и ускоряет увод аппарата с орбиты. 

Кроме того, установлено, что при увеличении высоты орбиты вследствие резкого 

падения плотности атмосферы существенно уменьшается сила аэродинамического 

торможения, возникающая из‑за взаимодействия корпуса КА с молекулами атмосферных 

газов. Этот фактор – вне зависимости от диаметра оболочки – приводит к заметному 

увеличению времени орбитального существования КА, что, в свою очередь, усложняет 

процесс его увода с орбиты. В связи с этим для дальнейших исследований САТ рациональным 

выбором остается оболочка диаметром 2,0 м. Обоснование данного аспекта заключается в том, 

что при использовании оболочки диаметром 1,0 м наблюдается значительное увеличение 

времени увода КА, что снижает операционную эффективность; в то же время применение 

оболочки диаметром 3,0 м не дает существенного снижения времени увода по сравнению  

с оболочкой диаметром 2,0 м, однако сопровождается ростом затрат на изготовление и 

повышает риск отказа в процессе развертывания. Таким образом, оболочка диаметром 2,0 м 

обеспечивает баланс между эффективностью увода, стоимостью производства и надежностью 

развертывания. 

Заключение 

Разработаны и исследованы новые проектно-конструкторские решения, относящиеся  

к системе аэродинамического торможения с сферической надувной оболочкой из 

полиимидной пленки марки «ПМ-1ЭУ-ОА», а также выполнен анализ эффективности 

предложенных технических реализаций с акцентом на оценку времени увода космических 

объектов с низкой околоземной орбиты с учетом влияния аэродинамических факторов и 

параметров солнечной активности. 

Для объективной оценки полученных результатов проведено сопоставление  

с концептуальным проектом SWIFT (Spacecraft With Inflatable Termination), ориентированным 

на разработку надувного паруса парашютного типа, предназначенного для увода 

нефункционирующих космических объектов массой от 24,0 кг до 2,0·102 кг, что делает его 

потенциальным аналогом рассматриваемой системы аэродинамического торможения [24]. 

Согласно приведенным в источнике данным, надувной парус с эквивалентным диаметром 

оболочки 1,38 м, способен обеспечить снижение высоты орбиты с 5,0·105 м до 4,0·105 м  

за период менее одного года. При этом время полного схождения аппарата с орбиты до высоты 

1,8·105 м оценивается в интервале 14–16 месяцев.  Проведенный  анализ  демонстрирует,  что 
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указанные временные показатели существенно превышают аналогичные параметры, 

достигнутые в рамках предложенного в исследовании технического решения. 
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