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Для снижения загрязнения низких околоземных орбит космическим мусором, состоя-
щим из искусственных спутников, других космических аппаратов, элементов ракет-
носителей и разгонных блоков, исчерпавших ресурс, перспективно применять надув-
ные тормозные устройства. Простейший вариант такого устройства может представ-
лять собой тонкостенную оболочку из полимерного материала, которая хранится в 
свернутом виде в транспортном контейнере спутника и надувается в нужный момент 
по команде, приобретая заданную конфигурацию. Большая площадь миделя оболочки 
обеспечивает увеличение силы торможения в сильно разреженной атмосфере и умень-
шение скорости полета с последующим спуском в плотные слои атмосферы для ликви-
дации. Выбор рациональных параметров надувной оболочки тормозного устройства 
предусматривает решение достаточно сложных междисциплинарных задач. Среди них 
выделяется задача определения температурного состояния надувной оболочки, которое 
будет формироваться под действием потоков теплового излучения от Солнца, Земли и 
кинетического нагрева, вызванного движением в свободномолекулярной среде. Рас-
смотрены особенности теплообмена тонкостенной сферической оболочки надувного 
тормозного устройства, предназначенного для удаления отработавших ресурс нано-
спутников класса CubeSat, находящихся на низких околоземных орбитах. 
Ключевые слова: космический мусор, удаление наноспутников, надувное тормозное 
устройство, полимерные пленки, моделирование температурного состояния, тепло-
вой режим 

The promising solution in reducing pollution of the low Earth orbits by space debris con-
sisting of artificial satellites, other spacecraft and elements of the launch vehicles and upper 
stages that exhausted their resources lies in introduction of the inflatable braking devices. 
The simplest version of such a system could be a thin-walled shell made of polymeric mate-
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rial being stored in a folded form in the satellite's transport container and being inflated at 
the right time on command acquiring the given configuration. Large area of the shell mid-
section provides an increase in the braking force in the highly rarefied atmosphere and a de-
crease in the flight velocity followed by a descent into the atmosphere dense layers for liqui-
dation. Selection of the rational parameters for the braking device inflatable shell provides 
for solution of rather complex interdisciplinary problems. Among them, the task of deter-
mining the inflatable shell temperature state is distinguished, which would be formed ex-
posed to action of the thermal radiation fluxes from the Sun, the Earth and kinetic heating 
caused by motion in the free molecular medium. Heat transfer specifics of the thin-walled 
spherical shell of an inflatable braking device designed to remove the obsolete CubeSat-class 
nanosatellites positioned in the low Earth orbits were considered. 
Keywords: space debris, nanosatellite removal, inflatable braking device, polymer films, 
temperature state simulation, thermal mode 

На околоземных орбитах скопилось большое 
количество космического мусора, состоящего 
из вышедших из строя объектов ракетно-
космической техники [1]. Для решения этой 
проблемы можно использовать различные 
средства [2–10], в том числе надувные тормоз-
ные устройства (НТУ) [11]. 

Рациональные параметры НТУ для увода с 
околоземных орбит вышедших из строя объек-
тов ракетно-космической техники в плотные 
слои атмосферы невозможно выбрать без ана-
лиза теплового режима надувной оболочки.  
В рамках системного подхода такой анализ 
должен быть междисциплинарным и включать 
в себя вопросы баллистики, аэродинамики, 
теплофизики, механики и материаловедения. В 
работе [11] сформулированы требования к про-
ектному облику НТУ и приведены результаты 
моделирования движения связки спутник —
 НТУ в разреженной атмосфере. 

 
Анализ предшествующих работ. Краткий об-
зор тепловых режимов разнообразных тонко-
пленочных ракетно-космических конструкций, 
в том числе с надувными оболочками, приведен 
в публикации [12]. Наиболее близкими к НТУ 
по конструкции являются пассивные спутники-
ретрансляторы радиосигналов и надувные 
экраны для тепловой зашиты баков космиче-
ских аппаратов с криогенными компонентами 
топлива. 

С 1958 г. в США проводились работы по ис-
кусственным спутникам Земли в форме надув-
ных сферических оболочек (Echo-1, Echo-2, Big 
Shot-2, Pageos, Explorer, OV1-8 и др.), применя-
емых в качестве ретрансляторов радиосигна-
лов, радиомаяков, для изучения давления сол-
нечного света и плотности разреженной атмо-
сферы, метеороидной опасности [13–17]. 

Для проверки идеи глобальной радиосвязи 
посредством группы спутников-ретранслято-
ров 12 августа 1960 г. NASA вывела на орбиту 
(перигей 1520 км, апогей 1687 км, наклонение 
48°) искусственный спутник Echo-1 массой 
76 кг (рис. 1). Его оболочка диаметром 30,5 м 
была изготовлена из покрытой алюминием по-
лиэтилентерефталатной пленки марки Mylar 
общей толщиной 12,7 мкм [14, 15]. 

Ввиду жестких весовых ограничений прин-
ципиальное значение имел выбор внутреннего 
давления. Для газонаполнения оболочки Echo-1 
использовалось сублимирующее вещество ан-
трахинон. Наддув оболочки Echo-1 до давления 
1,32 Па происходил при температуре 293 К.  
В других случаях применялись ацетамид и бен-
зойная кислота, весьма чувствительные к уров-
ню температуры, и газообразный азот. 

Оболочка спутника Echo-2 массой 256 кг и 
диаметром 41,3 м, запущенного 25 января 
1964 г., изготавливалась из пленки той же мар-

 
Рис. 1. Внешний вид спутника Echo-1 
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ки общей толщиной 17,8 мкм с двусторонним 
алюминиевым покрытием. Оболочка была 
рассчитана на предельное давление 28 Па. 
Спутник был выведен на более низкую орбиту 
(перигей 1032 км, апогей 1315 км, наклонение 
85,5°). Установка радиопередатчика на спут-
нике Echo-2 потребовала обеспечения тепло-
вого режима в интервале 263…333 К. 

В 1961–1975 гг. NASA провело четыре 
успешных запуска спутников серии Explorer 
(рис. 2) [16]. Надувные оболочки спутников 
диаметром 3,7 м имели массу 7,0…9,4 кг. На 
орбиту оболочка спутника выводилась в кон-
тейнере цилиндрической формы диаметром 
216 мм и длиной 483 мм. 

Оболочка изготавливалась из пленки марки 
Mylar и покрывалась слоем алюминия. На 
внешнюю поверхность дополнительно нано-
силось мозаичное покрытие в виде дисков из 
оксида цинка для обеспечения заданного теп-
лового режима бортового радиопередатчика 
мощностью 15 мВт, работающего на частоте 
136 МГц, и аккумуляторов. Так, на спутнике 
Explorer-39 четвертую часть поверхности за-
нимали 4000 дисков диаметром 63,5 мм из 
ZnO. Электропитание поступало от солнечных 
батарей. 

Параметры орбит спутников серии Explorer 
с надувной оболочкой [16] имели определенное 
сходство (см. таблицу), однако вывести четкую 
зависимость, связывающую продолжитель-
ность их пребывания на орбите от ее парамет-
ров, не представляется возможным. 

История спутников Explorer интересна вы-
сокой «живучестью» тонкостенных оболочек из 
полимерной металлизированной пленки. В то 
же время очевидно, что тормозной эффект в 
указанном диапазоне высот у спутников с пло-
щадью миделя 10,75 м2 оказался мал и не вы-
звал быстрого снижения в плотные слои атмо-
сферы. 

С учетом жестких ограничений по массе и 
стремления к быстрому уводу элементов кос-

мического мусора в плотные слои атмосферы 
целесообразно использовать НТУ на низких 
околоземных орбитах. Этот вывод подтверж-
дают результаты моделирования [11, 17]. 

В начале 1960-х годов США приступили к 
разработке программ пилотируемых полетов к 
Луне и Марсу. До конца десятилетия планиро-
валось высадиться на Луну, а в 1982 г. совер-
шить полет на Марс. Одной из острых проблем 
при длительном полете считалась необходи-
мость уменьшения испарения жидкого водоро-
да, который служил рабочим телом ядерного 
ракетного двигателя, создаваемого по програм-
ме NERVA. 

В связи с этим возникла идея использовать 
наряду с традиционной теплоизоляцией по-
верхности бакового отсека тепловой экран в 
форме непрозрачной надувной тонкостенной 
оболочки, затеняющей хвостовую часть косми-
ческого корабля от прямого солнечного излу-
чения [18]. Схема марсианского космического 
корабля с тепловым экраном, реконструиро-
ванная по материалам работы [18], приведена 
на рис. 3, где стрелкой показано направление 
полета. 

 
Рис. 2. Внешний вид спутника Explorer-24 

 

Параметры орбит спутников серии Explorer с надувной оболочкой 

Модель спутника Перигей/апогей, км Наклонение, град Продолжительность  
пребывания, годы 

Explorer-9 634/2583 38,86 Около 3 
Explorer-19  590/2394 78,62 17,5 
Explorer-24 525/2498 81,36 Около 4 
Explorer-39 670/2538 80,66 Около 12 
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Натурная конструкция экрана должна была 
иметь диаметр 18,3 м, отстоять от бака с жид-
ким водородом на 13 м и допускала отклонение 
от продольной оси корабля на ±5. Конструк-
ционным материалом надувной оболочки слу-
жила пленка марки Mylar толщиной 19 мкм с 
двусторонним покрытием из алюминия (тол-
щина каждого слоя 4,6 мм) и степенью черноты 
ε = 0,025. 

В ходе расчетно-теоретических исследова-
ний выявлена целесообразность установки 
внутри оболочки мембран радиационных экра-
нов с низкой степенью черноты  = 0,025 и 
нанесения кольцевых полос из науглероженной 
полиэфирной краски с высокой степенью чер-
ноты ε = 0,75 на внешней и внутренней поверх-
ностях полусферы, заключенных между углами 
120 и 180 от подсолнечной точки. 

Обращенная к Солнцу поверхность имела 
дополнительное хроматное конверсионное по-
крытие из алодина с поглощательной способ-
ностью в коротковолновом спектре Солнца 
AS = 0,3 и степенью черноты ε = 0,52. Снижению 
теплопритоков к холодной части оболочки спо-
собствовало нанесение на внутреннюю поверх-
ность отверждающегося пенополиуретана с от-
крытыми порами и высокой степенью черноты 
 = 0,8 [18–21]. 

Для подтверждения результатов теплового 
проектирования проведены испытания мас-
штабно уменьшенных моделей с воспроизве-
дением условий работы в термовакуумной ка-
мере. В результате комплексного моделирова-
ния показано, что температура поверхности 
оболочки, обращенной к баку с жидким водо-

родом не превысила 115 К, что обеспечит ми-
нимальные потери водорода при полете к 
Марсу [22]. 

Создание космических конструкций с на-
дувной оболочкой стимулировало разработку 
моделей и методов решения задач теплообмена, 
учитывающих особенности формы, размеров, 
материалов, покрытий и характер внешних 
нагрузок. В некоторых ранних работах задачи 
теплообмена тонкостенных оболочек решались 
аналитическими методами в линеаризованной 
постановке без учета температурных зависимо-
стей теплофизических характеристик материа-
лов и для осредненных значений оптических 
свойств покрытий [23–26]. 

Тепловая модель вращающегося спутника 
[23] включала в себя уравнение нестационар-
ной теплопроводности в сферических коорди-
натах при трехмерной постановке с внутрен-
ними источниками теплоты, отождествляю-
щими вклад излучений — прямого солнечного, 
испускаемого внешней и внутренней поверх-
ностями и поглощаемого внутренней поверх-
ностью. 

Благодаря введенным допущениям об отсут-
ствии перепада температуры по толщине и ис-
чезающе низкой теплопроводности материала, 
задача свелась к определению температуры из-
лучающей полой сферы. Радиационный тепло-
обмен внутри сферы рассчитывался с учетом 
углового коэффициента облученности по мето-
ду натянутых нитей. 

В другой работе того же автора [24] иссле-
довано температурное состояние сферической 
оболочки из материала с низкой теплопровод-

 
Рис. 3. Схема марсианского космического корабля: 

1 — тепловой экран; 2 — крепление; 3 — ядерный ракетный двигатель; 4 — баковый отсек;  
5 и 6 — отсек экипажа и спускаемых аппаратов; qS — тепловой поток от Солнца 
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ностью в условиях теплосмен, вызванных за-
ходами в тень Земли. 

В статье [26] рассмотрены модели теплооб-
мена внутри сферической оболочки, заполнен-
ной идеальным газом. Граничные условия на 
внешней поверхности соответствовали распре-
делению поглощенного потока излучения по 
закону косинуса, а на внутренней поверхно-
сти — закону Ньютона с эффективным коэф-
фициентом теплообмена, что свидетельствует о 
линеаризованной постановке задачи. 

В работе [27] для решения задачи теплооб-
мена сферической оболочки в космосе исполь-
зован усовершенствованный асимптотический 
метод. Отмечено, что вблизи тени аналитиче-
ское решение [24] имело большое расхождение 
с результатами полученных ранее численных 
расчетов [25]. 

В публикации [28] рассмотрены задачи 
определения температурного состояния непо-
движной и вращающейся тонкостенной непро-
зрачной сферической оболочки, нагреваемой в 
космосе солнечным излучением. Предполага-
лось, что температурный перепад по толщине 
оболочки отсутствует, а передача теплоты по ее 
поверхности пренебрежимо мала. 

В трудах [29, 30] разработана нелинейная 
модель теплообмена тонкостенной оболочки 
космического аппарата. Модель использована 
для определения температуры оболочки, теп-
лоизолированной с внутренней поверхности и 
неравномерно облучаемой с наружной поверх-
ности. Выведены выражения для определения 
температурного состояния оболочки в окрест-
ности скачка равновесной температуры по-
верхности и в зоне затененной полосы. 

Полезные сведения о температурном состо-
янии тел канонической формы (пластины, ци-
линдра, шара) приведены в работе [31]. В част-
ности, для быстровращающейся сферы из вы-
сокотеплопроводного материала с отношением 
AS/ = 1, нагреваемого потоком солнечного из-
лучения плотностью 1400 Вт/м2, равновесная 
температура должна составлять 300 К.  

По результатам проведенного анализа мож-
но заключить, что в перечисленных работах 
исследован нагрев оболочек только потоками 
теплового излучения от Солнца и Земли без 
учета вклада кинетического нагрева в сильно 
разреженной атмосфере. 

Цель работы — определение закономерно-
стей изменения температурного состояния 
оболочки НТУ, формирующейся под комбини-

рованным воздействием солнечного и кинети-
ческого нагрева, при движении с низкой около-
земной орбиты до входа в плотные слои атмо-
сферы для последующей ликвидации. 

В качестве объекта исследования выступала 
оболочка НТУ спутника CubeSat, состоящего из 
двух модулей и отвечающего стандарту 2U, т. е. 
с размерами 200100100 мм3 и начальной мас-
сой 2,66 кг. 

 
Содержательная постановка задачи теплооб-
мена. Рассмотрено устойчивое движение связ-
ки спутник — НТУ по низкой околоземной ор-
бите. Размеры спутника меньше, чем у сфериче-
ской тонкостенной оболочки НТУ, а их 
тепловое взаимодействие пренебрежимо мало. 
Отражение излучения носило зеркально-
диффузный характер, учитывалось переизлуче-
ние внутри оболочки. Теплопроводность за-
полняющего оболочку газа и конвективный 
теплообмен внутри оболочки пренебрежимо 
малы. Перепад температуры по толщине обо-
лочки не учитывался. Предполагалось, что в 
процессе орбитального движения форма обо-
лочки остается неизменной. 

Программа изменения высоты орбиты из-
вестна по результатам предварительного иссле-
дования [11]. Требовалось определить зависи-
мость температуры оболочки от высоты орби-
ты и установить момент времени, при котором 
будет превышена предельно допустимая темпе-
ратура конструкционного материала. Для по-
лиимидной пленки эта температура выбрана 
равной 350 °C [32]. Диаметр оболочки — 3 м, 
толщина — 20 мкм. 

 
Рис. 4. Схема нагрева сферической оболочки НТУ: 

а — система координат; б — тепловые потоки, 
подводимые к оболочке:  

qC — конвективный тепловой поток, вызванный 
столкновением с молекулами воздуха;  

qE — поток собственного излучения Земли;  
qER — поток отраженного от Земли солнечного излучения; 

qS — поток прямого солнечного излучения 



124 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ  #6(759) 2023 

Предполагалось, что оболочка движется по 
солнечно-синхронной круговой орбите над 
терминатором с наклонением 96,5°, снижаясь с 
высоты 300 км, сохраняя пространственную 
ориентацию. 

Процесс нагрева оболочки можно описать 
моделью радиационно-кондуктивного тепло-
обмена (рис. 4 и 5). 

Уравнение нестационарной нелинейной 
теплопроводности для сферической оболочки 
имеет вид 
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где с — удельная теплоемкость материала обо-
лочки;  — плотность материала оболочки; T — 
температура;  — время; ,r  θ,  φ — сферические 
координаты;  ,r    и   — теплопроводность 
в направлении координаты r, θ и  соответ-
ственно. 

Для тонкостенной оболочки из полимерной 
пленки (металлизированной или без покрытия) 
в силу малого термического сопротивления в 
радиальном направлении можно опустить пер-
вый член правой части уравнения (1). Кроме то-
го, пленку можно считать изотропным материа-
лом, а значит, будет справедливым выражение 

        .  

В предположении о слабой зависимости 
теплофизических свойств материала оболочки 
от температуры уравнение (1) примет вид 
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Для учета особенностей радиационно-
кондуктивного теплообмена уравнение (2) 
можно представить как 
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где h  — толщина оболочки; μS  и μL  — доля 
внешнего потока излучения в коротко- (спектр 
Солнца) и длинноволновом (спектр Земли) 
диапазоне; L  и inL  — степень черноты в 
длинноволновом диапазоне внешней и внут-
ренней поверхности оболочки;   — постоян-
ная Стефана — Больцмана;  ,    — перемен-
ные интегрирования для определения теплово-
го потока, обусловленного переизлучением 
внутри оболочки. 

 
Результаты численного моделирования теп-
лообмена сферической оболочки НТУ. Реше-
ние задачи складывалось из двух частей: 
нахождения условий спуска и комбинирован-
ного теплового нагружения оболочки и опреде-
ления температурного состояния тонкостенной 
оболочки. 

По характеру обтекания на различных высо-
тах и особенностям определения теплового по-
тока, вызванного столкновением с молекулами, 
активную работу НТУ можно подразделить на 
два этапа: 

• кинетический (или конвективный) нагрев 
в свободномолекулярном режиме обтекания; 

• кинетический (или конвективный) нагрев 
в переходном режиме обтекания. 

Границы применимости моделей среды 
можно задать по числу Кнудсена [33] 

 Kn ,l
L

 

где l — длина свободного пробега; L — харак-
терный размер тела. 

Для числа Кнудсена Kn > 10 применима мо-
дель свободномолекулярного обтекания. Гра-
ницу применимости моделей среды также 

 
Рис. 5. Схема орбитального движения  

оболочки НТУ: 
1 — Солнце; 2 — плоскость эклиптики;  

3 — линия терминатора;  
4 и 6 — оболочка и орбита НТУ;  
5 — Земля; С — север; Ю — юг 
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можно определить с помощью безразмерного 
коэффициента разреженности [34, 35] 
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2
2
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где Re ,   ,  T  и M  — число Рейнольдса, 
коэффициент динамической вязкости, темпе-
ратура и число Маха для невозмущенного по-
тока соответственно; T  — характерная темпе-
ратура газа,   т( )/2wT T T  т(T  — температура 
торможения; wT  — температура стенки);   — 
динамическая вязкость при характерной тем-
пературе газа * .T  

На первом этапе тепловой поток, вызван-
ный взаимодействием молекул газа с поверхно-
стью при движении в свободномолекулярном 
режиме с учетом полной аккомодации, опреде-
ляли по формуле [33] 
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2
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С
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где ρ f  — плотность внешней среды; v  — ско-
рость орбитального движения оболочки. 

На втором этапе тепловой поток, возника-
ющий при столкновении с молекулами воздуха 
в переходном режиме, рассчитывали по выра-
жению 
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где 2St(K )  — корректирующая функция Стан-
тона, значение которой зависит от безразмер-
ного коэффициента разреженности 2K  [36]. 

Поток собственного излучения Земли и по-
ток отраженного от Земли солнечного излуче-
ния вычисляли по следующим формулам [31, 
37]: 
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где ER  — радиус Земли; H  — высота орбиты; 
E  — альбедо Земли. 

Поток прямого солнечного излучения ,Sq  
зависящий от времени года и активности 
Солнца, принят равным 1414 Вт/м2. Альбедо 
Земли зависит от состояния поверхности Зем-
ли, над которой происходит движение спутни-
ка, и может меняться в пределах 0,2…0,7 [38]. 
Для расчетов выбрано среднее значение альбе-
до Земли   0,39.E  

Результаты определения кинетического теп-
лового потока, вызванного столкновением с 
молекулами воздуха, и теплового потока соб-
ственного излучения Земли для разных высот 
орбиты спутника с использованием справоч-
ных данных [39] приведены на рис. 6. 

При определении температурного состояния 
следует учитывать излучательную и поглоща-
тельную способности материала. Оптические 
свойства полиимидной пленки без покрытия 
заимствованы из работы [40], а для металлизи-
рованной пленки соответствовали таковым по-
лированного алюминия [41]. Теплопроводность 
пленки без покрытия принята равной 
0,12 Вт/(мК) [42]. Для пленки с покрытием теп-
лопроводность, рассчитанная по формулам, 
приведенным в работе [43], составляла 
0,16 Вт/(мК). Для полиимида удельная тепло-
емкость задана равной 1000 Дж/(кгК), для ме-
таллизированной пленки определялась по пра-
вилу смесей. 

Моделирование нагрева оболочки во время 
орбитального полета проведено в модуле Space 
System Thermal программного комплекса 
Siemens NX PLM с использованием метода ко-
нечных элементов, количество которых состав-
ляло 2072. 

 
Результаты численного моделирования теп-
лообмена сферической оболочки НТУ. В мо-
мент раскрытия оболочки предполагалось, что 
ее температура составляет 20 °С. Температурное 
состояние оболочек без покрытия и с металли-
ческим покрытием, соответствующее достиже-
нию температурного равновесия на высоте 
300 км, показано на рис. 7. 

 
Рис. 6. Зависимости конвективного теплового 
потока (1) и теплового потока собственного 

излучения Земли (2) от высоты орбиты спутника 
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При уменьшении высоты орбиты на темпе-
ратурное состояние оболочки все большее вли-
яние начинает оказывать кинетический нагрев. 
На высоте 144 км (граница свободномолеку-
лярного и переходного режимов) температур-
ное состояние заметно изменяется (рис. 8), об-
ласть наибольшего нагрева смещается. 

Так, температура в точке А определяется 
главным образом воздействием прямого сол-
нечного излучения. На температуру в точке В 
сильное влияние оказывает кинетический 
нагрев и отчасти нагрев потоками излучения, 
уходящими от Земли. Точка С — наиболее 
нагретая точка поверхности из-за совокупного 
вклада солнечного и кинетического нагрева. 

В силу заметно меньшей интенсивности по-
токов теплового излучения, уходящих от Зем-
ли, по сравнению с прямым солнечным излуче-
нием, температура в точке D ниже, чем в точках 
А, C и В. Естественно, что в теневой зоне для 
потока прямого солнечного излучения и воз-
действия кинетического теплового потока ми-
нимальные значения температуры устанавли-
ваются в точке E. 

Ожидаемый характер изменения температу-
ры различных точек на поверхности оболочки в 
зависимости от высоты орбиты показан на 
рис. 9, где красная горизонтальная линия соот-
ветствует предельно допустимой температуре 
материала оболочки 350 °C. 

      
Рис. 7. Температурные поля оболочек без покрытия (а) и с металлическим покрытием (б) на высоте 300 км 

     
Рис. 8. Температурные поля оболочек без покрытия (а) и с металлическим покрытием (б) на высоте 144 км 
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При движении в переходном режиме проис-
ходит резкое увеличение плотности кинетиче-
ского теплового потока. Рассматривая темпера-
турное состояние характерных точек, можно 
заключить, что оболочка без покрытия разру-
шится на высоте 124 км, а металлизированная 
оболочка — на высоте 135 км. За разрушение 
оболочки принят момент, когда температура в 
любой точке поверхности становится больше 
350 °С. 

Выводы 
1. Одной из ключевых задач создания НТУ 

для увода вышедших из строя спутников в 
плотные слои атмосферы является анализ теп-
лового режима надувной оболочки. Эту задачу 

можно решить в рамках системного подхода с 
привлечением методов баллистики, аэродина-
мики, теплофизики, механики и материалове-
дения. 

2. Разработана методика численного моде-
лирования температурного состояния тонко-
стенных сферических оболочек, учитывающая 
комбинированный характер нагрева за счет по-
токов излучения от Солнца, Земли и кинетиче-
ского теплового потока, вызванного движением 
в разреженной атмосфере. 

3. Показано, что НТУ сферической формы 
диаметром 3 м, выполненное из металлизиро-
ванной полиимидной пленки, может обеспе-
чить увод спутника CubeSat стандарта 2U в 
плотные слои атмосферы и гарантированно 
разрушиться на высоте 135 км. 
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