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УДК 629.78 
А. Д. СКОРИК, А. С. ПАЛИЙ 

 

МЕТОДИКА ВЫБОРА ПРОЕКТНЫХ ПАРАМЕТРОВ 

АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ СИСТЕМ УДАЛЕНИЯ КОСМИЧЕСКИХ 

ОБЪЕКТОВ С ОКОЛОЗЕМНЫХ ОРБИТ 
 

Дана информация о разработанной авторами методике выбора проектных параметров аэродинами-

ческих систем удаления космических объектов с околоземных орбит. Методика учитывает воздействие 

повреждающих факторов космического пространства на аэродинамическую систему удаления, в том чис-

ле атомарного кислорода, сублимации материала в космическом пространстве и фрагментов космического 

мусора. Разработанная методика позволяет оценивать параметры системы в зависимости от заданного 

срока удаления объекта с околоземной орбиты. 

 

Дано інформацію про розроблену авторами методику вибору проектних параметрів аеродинамічних 

систем усунення космічних об’єктів з навколоземних орбіт. Методика враховує вплив пошкоджуючих 

факторів космічного простору на аеродинамічну систему усунення, в тому числі атомарного кисню, суб-

лімації матеріалу в космічному просторі і фрагментів космічного сміття. Розроблена методика дозволяє 

оцінювати параметри системи в залежності від заданого часу усунення об’єкту з навколоземної орбіти. 

 

The author’s procedure of selection of the design parameters for aerodynamic deorbit systems is presented. 

The procedure takes into account the effects of space hazards on an aerodynamic deorbit system, including atomic 

oxygen, space sublimations of materials and space debris fragments. The developed procedure can be used for 

estimating the system parameters depending on a desired time of the object deorbit. 

 

Для уменьшения засорения космического пространства фрагментами 

космического мусора (ФКМ) разработчики космических аппаратов (КА) 

должны их снабжать системами удаления с орбиты, с помощью которых КА 

по окончании срока активного существования будут удалены в плотные слои 

атмосферы либо переведены на орбиты захоронения.  

Как показано в [1], для удаления КА с орбит высотой 200 – 1000 км 

наиболее эффективным по простоте конструкции, отношению стоимости к 

массе и надежности является использование аэродинамических систем уда-

ления (АСУ). При проектировании этих систем необходимо выбрать пара-

метры АСУ для выполнения успешного увода КА с орбит в плотные слои 

атмосферы в заданное время. 

Целью данной статьи является разработка методики выбора проектных 

параметров АСУ для высот орбит 200 – 1000 км. 

При движении КА на орбитах высотой меньше 1000 км преобладающим 

возмущением является сила аэродинамического сопротивления FC, которая 

определяется из выражения 
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где SМ - площадь миделева сечения КА, м2; СХ – коэффициент аэродинамиче-

ского сопротивления КА;   – плотность атмосферы, кг/м3; V – скорость КА, 

м/с. 

В работах [2, 3] приведено описание и расчеты эффективности АСУ двух 

конфигураций: в форме двугранных панелей и сферической оболочки из эла-

стичного тонкопленочного материала. В этих работах представлены АСУ, 

обеспечивающие площадь сечения аэродинамического элемента системы для 

обеспечения удаления с орбиты за время, меньшее 25 лет, однако без учета 

влияния атомарного кислорода, сублимации материала в вакууме, изменения 

теплофизических свойств полимерного материала под воздействием факто-
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ров космического пространства, что не позволяет оценить эффективность 

работы этих АСУ в течение срока их функционирования. 

В данной статье предпринята попытка устранить эти недостатки путем 

использования разработанной авторами методики выбора проектных пара-

метров, в которой используется комплексная оценка результатов воздействия 

факторов космического пространства на АСУ. 

КА при функционировании на орбите подвергаются воздействию факторов 

космического пространства [4 - 8]. При полете на высотах ниже 1000 км основ-

ными повреждающими факторами космического пространства являются: 

- космический вакуум; 

- атомарный кислород; 

- радиационное излучение Земли; 

- радиационное излучение Солнца; 

- радиационное излучение альбедо Земли; 

- фрагменты космического мусора. 

Авторами разработана методика выбора параметров АСУ, учитывающая 

воздействие на нее основных факторов космического пространства. 

На начальном этапе, в соответствии с исходными данными и временем 

орбитального существования tL исследуемого объекта, проводится подбор 

MS  для обеспечения tL < 25 лет [9], по соотношениям [10]: 
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где ρpe - плотность атмосферы в перигее орбиты; Ik(z)  - функции Бесселя по-

рядка k = 0 и 1 и аргумента z = ae/Hρ,pe; е – эксцентриситет орбиты; µ – грави-

тационная постоянная; m – масса КА; а – большая полуось орбиты; Hρ,pe – 

высота плотной атмосферы. 

После подбора требуемой величины SM проводится выбор формы и раз-

меров АСУ, которая обеспечит требуемую SМ с наибольшим СХ; 

Расчет влияния факторов космического пространства проводится в такой 

последовательности. 

При определенных теплофизических характеристиках материала оболоч-

ки АСУ определяются температуры на солнечной и теневой сторонах орбиты 

mint  и maxt  [5, 6]: 

 4 














a

A

JÀ

A

JA
t

n

aà

ï

ÇÇ
min ; (2) 

где АЗ – площадь проекции КА на плоскость, перпендикулярную направле-

нию радиационного излучения Земли; JЗ – интенсивность радиационного 

излучения Земли; а – коэффициент поглощения материала, например для по-

лиимида а = 0,2 [7]; ε – коэффициент излучения материала, например для по-

лиимида ε = 0,52 [7]; Ап – площадь поверхности КА; σ – постоянная Стефа-
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на-Больцмана, σ = 5,67×10-8 Вт∙м-2∙К-4; Аа – площадь проекции КА на плос-

кость, перпендикулярную направлению отраженного от Земли радиационно-

го излучения Солнца; Jа – интенсивность отраженного от Земли радиацион-

ного излучения Солнца; 
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где Ас – площадь проекции КА на плоскость, перпендикулярную направле-

нию радиационного излучения Солнца; Jс – интенсивность радиационного 

излучения Солнца;  

В таблице 1 приведены теплофизические характеристики эластичных тон-

копленочных полимерных материалов, используемых в тонкостенных пленоч-

ных оболочках надувных и эластичных космических конструкций [11]. 

Таблица 1 

Материал Плотность, кг/м3 

Предел рабочих темпера-

тур, °С Предел прочно-

сти, МПа 
верхний нижний 

ПТФЭ 2220 250 - 260 -269 16 - 35 

ПЭТФ 1400 150 - 160 -60 50 - 70 

ПА-12 1020 70 - 80 -60 50 

ПИ 1340 220 - 265 -200 80 - 90 

ПМ-А 1420 260 -269 137 

Майлар 1400 150 - 160 -60 50 - 70 

Каптон 1420 260 -269 137 

 

В таблице 1: ПТФЭ – политетрафторэтилен, ПЭТФ – полиэтилентереф-

талат, ПА – полиамид, ПИ, ПМ-А – полиимид. 

Для определения минимальной толщины δmin оболочки АСУ, способной 

функционировать в течение tL, проводится расчет уноса массы с поверхности 

оболочки АСУ за счет влияния атомарного кислорода и сублимации в косми-

ческом пространстве по соотношениям [12, 13]: 

     LсАКL tSFt  Remin ; (4) 
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где Re - объемный коэффициент потери материала; FAK – суммарный флюенс 

атомов кислорода за период tL; Sс – скорость сублимации, см/год; ρ - плот-

ность материала оболочки, г/см3; p – давление насыщенных паров газа суб-

лимирующего материала (СМ), которое рассчитывается с помощью выраже-

ния [14]: 
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;  

М – молекулярная масса газа СМ; Т – температура газа СМ. 

Далее учитывается влияние ФКМ на АСУ в течение времени ее функ-

ционирования на орбите. Для определения минимального размера ФКМ dmin, 
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способного пробить оболочку толщиной δmin (4), решается баллистическое 

уравнение [15]: 

    94736803241
1060220

,

min , VcHtd ptВ  ; (5) 

где dmin – диаметр ФКМ; НВ – твердость материала мишени по Бринеллю; ρt, 

ρp – плотности материалов ФКМ и пленки; с – скорость звука в материале 

ФКМ, для алюминия с = 5,1 км/с; V – скорость ФКМ (средняя скорость V  

10 км/с). 

На основании найденного значения dmin проводится расчет частоты стол-

кновений N оболочки АСУ с ФКМ [16]: 

  idQFN  ; (6) 

 ,maxmin ddd i    

где F – площадь поверхности АСУ; Q(di) – средний поток ФКМ диаметром di 

на заданной высоте полета h, рассчитываемый с помощью модели среды 

космического мусора MASTER-2009 [17]; dmin и dmax - минимальный и макси-

мальный размер ФКМ в MASTER-2009. 

После этого проводится оценка потерь давления внутри оболочки АСУ, 

обусловленных воздействием фрагментов космического мусора в течение tL. 

Используется допущение, что отверстие в оболочке, образуемое ФКМ, равно 

максимальному размеру ФКМ. На основании значений di, скорость oV  обра-

зования отверстий площадью Аo в оболочке за время tL составит: 

  ,ioo dNAV    

где Аo – площадь отверстий в оболочке при попадании ФКМ, которая опре-

деляется с помощью выражения: 
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d1 – минимальный размер, d1 = dmin; dn – максимальный размер ФКМ, поток кото-

рого рассчитывается с помощью MASTER-2009; N(di) – частота столкновений 

ФКМ диаметром di с оболочкой, определяемая из выражения [1]: 

     ,пii AdQdN    

где пA  – площадь поверхности оболочки АСУ. 

Массовый расход газа G через отверстие площадью Ао получаем по фор-

муле [18]: 
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где p1, p2 – давления газа в оболочке и экзосферы, соответственно; T1, T2 – 

температура газа в оболочке и экзосферы, соответственно; R – универсальная 

газовая постоянная, R = 8,3144621 м2кгс-2К-1Моль-1. 
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АСУ прекратит свое функционирование, когда 2211 TpTp   и G→0 

(режим континуума Навье–Стокса). 

На последнем этапе, на основании полученных результатов расчетов SM и 

δmin проводится оценка массы АСУ mАСУ по формуле: 

 СНАЭАСУ mmm  ;  

где АЭm  – масса аэродинамического элемента системы; СНm  – масса систе-

мы наддува системы. 

В качестве примера использования данной методики при разработке 

АСУ проведен выбор параметров АСУ типового КА с характеристиками: 

- высота орбиты 600 км; 

- тип орбиты – околокруговая; 

- наклонение орбиты - 60°; 

- форма КА – сфера; 

- диаметр КА - 1 м; 

- масса КА – 400 кг; 

- форма АСУ – сфера; 

- начальное давление p1 внутри оболочки АСУ - 3∙10-4 Па; 

- газ для наддува – гелий; 

- время удаления с орбиты – 1 год, 5 лет, 10 лет, 25 лет. 

В таблице 2 приведены основные характеристики АСУ, полученные по 

разработанной авторами методике аэродинамического увода КА с орбиты 

для времени увода в течение 1 года, 5, 10 и 25 лет. 

Таблица 2 

Параметры tL = 1 год tL = 5 лет tL = 10 лет tL = 25 лет 

Площадь сечения SМ, м2 76,8 12,9 10,3 2,4 

Радиус сферы Rсф, м 4,9 2 1,8 0,9 

Коэффициент аэродинамиче-

ского 

сопротивления СХ 
2 2 2 2 

Температура, tmin, °C -70 -70 -70 -70 

Температура tmax, °C 95 95 95 95 

Материал оболочки АСУ ПМ-А ПМ-А ПМ-А ПМ-А 

Минимальный размер ФКМ 

dmin, мкм 
4 20 40 100 

Минимальная толщина обо-

лочки δmin, мкм 
12 60 120 300 

Скорость образования отвер-

стий Vo, м2/с 
9,26∙10-8 8,55∙10-8 8,16∙10-8 6,15∙10-8 

Массовый расход газа, кг/с 1,05∙10-5 2,13∙10-4 7,13∙10-4 1,46∙10-3 

Масса АСУ, кг 5,5 6 7 4,5 

Выводы. Разработанная методика позволяет комплексно оценить воз-

действие повреждающих факторов космического пространства на аэродина-

мическую систему удаления космических объектов с орбит. Использование 

методики позволяет на основании исходных данных, таких как масса КА, 

высота орбиты рассчитать параметры АСУ, с помощью которой КА будет 

уведен с орбиты в заданный срок с учетом воздействия на нее ФКП. 
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