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Выполнен прочностной анализ надувной сферической оболочки тормозного устрой-
ства микроспутника типа CubeSat 1U при его спуске с высоты рабочей орбиты 500 км 
до верхних слоев атмосферы Земли. В процессе полета оболочка подвергается тепло-
вому и силовому воздействиям. Для анализа их влияния на оболочку разработан под-
ход, объединяющий взаимосвязанные процессы численного моделирования теплово-
го и силового нагружения. Моделирование проведено с использованием программно-
го комплекса Ansys Static Structural и Ansys Transient Thermal, а также аналитических 
методов расчета теплообмена с факторами космического пространства. По результа-
там исследования получены графические зависимости температуры и напряжений 
оболочки от высоты полета в процессе спуска. Они позволили проанализировать из-
менение запаса прочности оболочки, с помощью которого определена высота траек-
тории, на которой происходит ее разрушение. Полученные результаты дают возмож-
ность оценить потребность внесения конструктивных изменений в силовую схему 
оболочки. 
EDN: XCLGSD, https://elibrary/xclgsd 
Ключевые слова: микроспутник CubeSat, надувное тормозное устройство, напряжен-
но-деформированное состояние, тепловое состояние 
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The article is devoted to the strength analysis of the inflatable spherical shell of the braking 
device of the CubeSat 1U microsatellite during its descent from the working orbit altitude of 
500 km to the upper atmosphere of the Earth. During the flight process, the shell is subject-
ed to thermal and force effects. To analyse the behaviour of the shell, an approach has been 
developed that combines the interrelated processes of numerical simulation of thermal and 
force loading. Modelling was performed using Ansys Static Structural and Ansys Transient 
Thermal software packages, as well as analytical methods for calculating heat transfer with 
space factors. As a result of the analysis, graphical dependencies of temperature and stresses 
of the shell during the descent process were obtained, the dependencies obtained allowed to 
analyse the change in the safety margin of the shell, which was used to determine the value 
of the trajectory height at which the shell failure occurs. The obtained results allow us to as-
sess the need for structural changes in the force scheme of the shell. 
EDN: XCLGSD, https://elibrary/xclgsd 
Keywords: microsatellite CubeSat, inflatable braking device, stress-strain state, thermal  
state 

В первой части статьи рассмотрено аэродина-
мическое нагружение оболочки надувного тор-
мозного устройства (НТУ) и сформулирована 
методика анализа движения связки микроспут-
ник (МС) — НТУ, с помощью которой прове-
дены расчет обтекания в программном ком-
плексе OpenFoam и кинематической анализ в 
программной среде Comsol Multiphysics. 

Цель работы — повышение весовой эффек-
тивности оболочки НТУ за счет рационального 
выбора конструктивно-силовой схемы. 

 
Варианты конструкций НТУ. Применение 
НТУ для уничтожения отработавших МС в 

плотных слоях атмосферы Земли ставит перед 
собой различные конструкторские задачи. По-
мимо проектирования механизма раскрытия 
оболочки, укладки в конструкцию МС и разра-
ботки системы наддува возникает много вопро-
сов к ее работе в раскрытом состоянии. Агрес-
сивные факторы космического пространства 
могут потребовать введения дополнительных 
конструкций силового набора. К самым рас-
пространенным относятся технические реше-
ния, показанные на рис. 1. 

Трехслойная оболочка из алюминия и майла-
ра (рис. 1, а и б), предложенная исследователя-
ми из Самарского университета им. С.П. Коро-

 
Рис. 1. Внешний вид конструкций НТУ: 

а и б — трехслойная оболочка из алюминия и майлара в развернутом виде и в составе малого космического  
аппарата «АИСТ»; в — отверждаемый каркас; г и д — трехслойная оболочка из алюминия,  

полиамида и полиэтилена в сложенном и развернутом состояниях; е — оболочка из монослоя полиимида 
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лёва [1], включает в себя два алюминиевых слоя 
толщиной 15 мкм и расположенный между ни-
ми слой пленки из майлара производства 
Multek Foils толщиной 16 мкм, а также связы-
вающий клей. Слои алюминиевой фольги необ-
ходимы для повышения прочности аэродина-
мического стабилизатора и защиты пленки из 
майлара от ультрафиолетового излучения, вы-
зывающего повышение хрупкости пленки. 

Отверждаемый каркас, добавленный специ-
алистами ИМСС УрО РАН в конструкцию НТУ 
(рис. 1, в), состоит из полосок препрега [2]. При 
выводе на орбиту антенна, находящаяся в МС в 
сложенном виде, приводится в рабочее состоя-
ние с помощью заполнения газом, а каркас ан-
тенны, будучи в мягком состоянии, разворачи-
вается вместе с ее оболочкой. Позже должно 
произойти отверждение препрега в каркасе 
вследствие нагрева солнечным излучением и 
тепловым излучением от поверхности Земли. 
Для достижения температуры отверждения 
препрег помещен в тонкую металлическую обо-
лочку — алюминиевую фольгу. В качестве ма-
териала препрега предложено использовать 
реакционную смесь ЭНФБ, но ее можно заме-
нить эпоксидной смолой, отверждаемой уль-
трафиолетовым излучением [3]. 

Трехслойная оболочка из алюминия, поли-
амида и полиэтилена (рис. 1, г и д), предложен-
ная японскими исследователями [4], выполнена 
в виде ламинированной алюминиевой пленки 
толщиной 6 мкм. Для ламинирования алюми-
ния применены полиамид (15 мкм) и полиэти-
лен (50 мкм). На рис. 1, г показаны линии скла-
дывания сферы. Надувная оболочка включает в 
себя соединение восьми лоскутов обтекаемой 
формы и двух в виде октаэдра. 

Оболочка из монослоя полиимида (рис. 1, е), 
описанная в работе С.В. Резника и Е.Н. Абра-
мовой [5], представляет собой вариант сфери-
ческой оболочки НТУ, которая состоит из тон-
костенной (12 мкм) оболочки из полиимидной 
пленки плотностью 1420 кг/м3. В качестве сило-
вого набора, как и в предыдущих конструкциях, 
применена только тонкостенная оболочка. 

 
Объект исследования. Объект исследования — 
НТУ, разрабатываемое на кафедре СМ-13 
МГТУ им. Н.Э. Баумана в рамках инициативно-
го командного проекта «Звездопад», который 
является проработкой решения, предложенно-
го в диссертации Е.Н. Абрамовой [6]. НТУ в 
виде тонкой (толщиной 12 мкм) развертывае-

мой оболочки из полиимидной пленки [7, 8] 
представляет собой один юнит МС типа Cu-
beSat, который можно интегрировать в системы 
с большим количеством юнитов. Внешний вид 
МС типа CubeSat 1U с модулем НТУ в сложен-
ном и раскрытом состояниях показан на рис. 2. 

В качестве материала оболочки НТУ высту-
пала алюминизированная полиимидная пленка 
толщиной 12 мкм, физико-механические харак-
теристики полиимида приведены ниже [7, 8]. 

Физико-механические свойства полиимида 
Плотность, кг/м3  . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1420 
Коэффициент теплового расширения, К–1 . . .  3,110–5 

Модуль Юнга Е, МПа, при  
температуре 23/200 С . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2760/1100 
Коэффициент Пуассона ν . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,34 
Предел прочности σв, МПа, при  
температуре 23/200 С . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 231/128 
Теплопроводность , Вт/(м∙К) . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,22 
Коэффициент поглощения солнечного  
излучения As . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,15 
Коэффициент поглощения собственного  
излучения Земли A . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,05 
Коэффициент излучения ε . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,05 
Максимальная рабочая температура, К . . . . . . . . . 573 

 
Анализ аэродинамического обтекания НТУ. 
Согласно результатам предыдущей работы, 
наибольшие нагрузки оболочка испытывает на 
высоте полета h = 100…200 км. Поэтому для 
анализа напряженно-деформированного состо-
яния выбран этот участок. 

В целях получения более точной картины 
характера зависимости нагрузки от высоты по-
лета составлена расчетная модель в программ-
ном комплексе OpenFoam в модуле dsmcfoam+ 
[9], моделирующая обтекание в выбранном 
диапазоне высоты полета с шагом h = 10 км. 
Использование среды OpenFoam является 

 
Рис. 2. Внешний вид МС типа CubeSat 1U с модулем 
НТУ в сложенном (а) и раскрытом состояниях (б) 
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допустимым, так как в указанном диапазоне 
наблюдается разреженность атмосферы, не 
позволяющая применять классические подходы 
к расчету обтекания, используемые в таких 
программах, как Ansys Fluent. 

Число Кнудсена определено по выражению 
[10] 

 100 харKn 0,14393 3 0,05,L     

где 100  — длина свободного пробега частиц на 
высоте полета h = 100 км, 100 0,14393   [11]; 

харL  — характерный размер обтекаемого тела 
(диаметр оболочки), хар 3 м.L   

Согласно классификации режимов течения 
потока газа в зависимости от числа Кнудсена 
(табл. 1), для выбранного диапазона высоты 
полета наблюдается область скользящего тече-
ния. 

Параметры моделирования газовой среды. 
В качестве газовой среды выступала модель пя-
тикомпонентного газа (H2, O2, H, O, HO) [12], 

химический состав  которого при различных 
значениях высоты и скорости потока [11, 13], 
определенный в предыдущей части работы, 
приведены в табл. 2. 

В результате расчета обтекания в среде 
OpenFoam получены поля давлений и плотно-
сти теплового потока, для наглядности на рис. 3 
показаны зависимости этих параметров от вы-
соты полета, в точке, противолежащей месту 
крепления МС к НТУ (см. рис. 2), где их значе-
ние максимально. 

 
Составление расчетной модели теплового 
нагружения оболочки НТУ. Построение ко-
нечно-элементной модели оболочки (КЭМ). Так 
как толщина оболочки значительно меньше 
диаметра, для построения ее КЭМ целесообраз-
но использовать плоские элементы и метод 
MultiZone. КЭМ оболочки НТУ  (количество 
конечных элементов Nэлем = 6148) приведена на 
рис. 4. 

Задание закрепления ГТУ. Чтобы выполнить 
расчет в модуле Transient Thermal, необходимо 
задать закрепление. Для реалистичного симули-
рования реальных условий полета использована 
модель оболочки с фалом, в котором задавалось 
закрепление. Тип закрепления — заделка (fixed 
support) для круглой площадки фала, связываю-
щего оболочку с корпусом МС (см. рис. 4). 

Определение тепловых нагрузок на поверх-
ность НТУ. На поверхность НТУ влияют два 
явления — нагрев встречным тепловым пото-

Таблица 1 
Режимы течения газа в зависимости от числа 

Кнудсена 
Число Кнудсена Режим 

Менее 0,001 Сплошной 
0,001…0,1 Скользящий 
0,1…10 Переходный 
Более 10 Свободномолекулярный 
    

Таблица 2 
Химический состав газа при различных значениях высоты полета и скорости течения потока 

Высота 
полета h, км 

Содержание компонентов в газе, % Концентрация 
n, м–3 

Температура Т, 
К 

Скорость течения 
потока v, м/с O2 N2 O 

100 0,76 0,18 0,06 1,171019 196,6 7842,2 

110 0,73 0,16 0,11 2,091018 255,5 7836,3 

120 0,69 0,14 0,17 5,781017 334,4 7830,3 

130 0,66 0,11 0,23 2,371017 447,0 7824,3 

140 0,62 0,09 0,29 1,071017 559,6 7818,4 

150 0,60 0,09 0,31 5.191016 627,6 7812,4 

160 0,56 0,08 0,36 3,161016 695,6 7806,4 

170 0,52 0,07 0,41 2,051016 735,3 7800,4 

180 0,48 0,06 0,46 1,411016 775,0 7794,4 

190 0,44 0,05 0,51 9,861015 814,7 7788,4 

200 0,44 0,05 0,51 7,231015 854,4 7782,3 
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ком частиц и радиационный обмен. 
Нагрев встречным тепловым потоком ча-

стиц включает в себя нагрев от передачи кине-
тической энергии молекул при ударении о по-
верхность НТУ, химических реакций частиц 
вблизи оболочки, радиационного обмена между 
ударной волной и НТУ. С помощью OpenFoam 
можно определить распределение теплового 
потока в результате взаимодействия со встреч-
ным потоком частиц. С использованием пост-
процессора ParaView получено поле потока, что 
было применено в качестве нагружения КЭМ 
оболочки. 

Радиационный обмен. Здесь теплообмен 
происходит со стороны Солнца (коротковолно-
вый спектр), собственного инфракрасного из-
лучения Земли (длинноволновый спектр) от-
раженного космического излучения. 

Радиационное взаимодействие оболочки 
НТУ с космическим пространством можно 
представить в виде уравнения теплового балан-
са [14] 

 4
0 0 0 ,s s s sA q F AQ A Q T F      (1) 

где s sA q F  — тепловой поток излучения Солнца; 
sq  = 1367 Вт/м2 — солнечная постоянная; F  — 

освещенная площадь сферы, м2; 0Q  — тепловой 

поток собственного излучения Земли; 0sQ  — 
тепловой поток солнечного излучения, отра-
женного от Земли; 0σ  — постоянная Стефа-
на — Больцмана, –8

0
2 45,67 10 Вт/(м К ;)     

T  — равновесная температура. 
Из формулы (1) выражаем равновесную 

температуру [15]: 
• в тени Земли 
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• вне тени Земли 

  
0,25

2
1279 .
4

s

s
T Z h

A A
   

 
 

Здесь s  — альбедо Земли, 0,38;s   
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где ЗR  — радиус Земли. 
Таким образом, при расположении МС вне 

тени Земли на него действуют три фактора: 
собственное излучение Земли, солнечное излу-
чение и солнечное излучение, отраженное от 
Земли, а в тени Земли только один фактор — 
собственное излучение Земли. 

При расчете равновесной температуры в 
диапазоне высоты полета h = 100…200 км по-
лучены значения, приведенные в табл. 3. 

Результаты расчета нагрева оболочки НТУ. 
При расчете нагрева НТУ в диапазоне высоты 
полета h = 100…200 км получена графическая 
зависимость температуры оболочки от высоты 
полета при двух крайних положениях связки 
НТУ — МС в тени Земли и вне ее тени (рис. 5). 

Значения максимальной температуры обо-
лочки НТУ в тени Земли и вне ее тени при раз-
личных значениях высоты полета приведены в 
табл. 4. 

Из таблицы следует, что в диапазоне высоты 
полета h = 114,9…119,9 км оболочка НТУ до-
стигает предельных значений рабочих темпера-
тур, где вследствие плавления происходит ее 
разрушение. 

 
Рис. 3. Зависимости давления ( ) и плотности 

теплового потока ( ) в носовой части оболочки 
от высоты полета 

 
Рис. 4. КЭМ оболочки НТУ 
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Определение механических нагрузок на НТУ. 
На поверхность оболочки действуют два фак-
тора: 

• давление со стороны встречного потока 
разреженных частиц; для его определения про-
ведена серия расчетов в среде OpenFoam; полу-
ченные значения давления по поверхности за-
давались в виде поля давления в среде Ansys 
Static Structural; 

• наддув оболочки внутренним газом из бал-
лона; в качестве газа выбран азот; начальное 
давление в баллоне pб = 30 Па, начальная тем-
пература газа T0 = 300 К. 

С изменением температуры оболочки изме-
няется и давление в баллоне. Уравнение Мен-
делеева — Клайперона позволяет определить 
его значение при различных температурах: 

 
2

б об ,
N

mp V RT
M

   (2) 

где обV  — объем оболочки, м3; m  — масса газа, 
кг; 2NM  — молярная масса молекулы азота, 

2 0,028 кг/моль;NM   R  — универсальная га-
зовая постоянная, 8,31 Дж / К мо ь).( лR   

По уравнению Менделеева — Клайперона 
находим массу газа, чтобы затем ее использо-
вать при подстановке в формулу (2) для по-
лучения давлений на различных высотах по-
лета: 
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0
0

3

4
3 2

4 330 0,028
3 2 2,38 кг.

8,31 300

N

б об
N

Dp M
mp V RT m

M RT  

Определенное по формуле (2) внутреннее 
давление равномерно прикладывалось ко внут-
ренней поверхности НТУ. 

Таким образом, получаем расчетную модель, 
готовую для итерационных расчетов. 

Таблица 3 
Значения равновесной температуры  

при различных значениях высоты полета 

Высота полета h, 
км 

Равновесная температура, К 

вне тени Земли 1T  в тени Земли 2T  

200 416,2 147,5 
190 416,5 147,8 
180 416,9 148,1 
170 417,2 148,4 
160 417,6 148,7 
150 417,9 149,0 
140 418,3 149,3 
130 418,7 149,7 
120 419,1 150,0 
110 419,5 150,4 
100 420,0 150,8 

 

 
Рис. 5. Зависимости температуры НТУ от высоты 

полета h: 
1 и 2 — нагрев со стороны встречного потока и излучения 

вне Земли и в ее тени соответственно; 
3 — диапазон возможной температуры НТУ в 

зависимости от ориентации относительно Земли; 
4 — предельная рабочая температура НТУ 

 

Таблица 4 
Значения максимальной температуры НТУ  

в тени Земли и вне ее тени  
при различных значениях высоты полета 

Высота, 
км Температура, К Высота, 

км Температура, К 

100 1352,9/1485,3 160 161,1/429,7 
110 828,2/1026,3 170 156,6/425,2 
120 303,4/567,4 180 154,4/423,1 
130 199,5/467,2 190 153,4/421,9 
140 173,5/441,9 200 152,4/421,0 
150 163,3/431,9 – – 
Примечание. В числителе дроби указаны значения  

в тени Земли, в знаменателе — вне тени Земли. 
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Результаты расчета статической проч-
ности оболочки. В ходе расчета нагрева обо-
лочки НТУ при высоте полета h = 100…200 км 
получена графическая зависимость напряже-
ния оболочки от высоты полета, приведенная 
на рис. 6. 

Значения максимального напряжения обо-
лочки НТУ в тени Земли и вне ее тени при раз-
личных значениях высоты полета приведены в 
табл. 5. 

Установлено, что разрушение оболочки по 
критерию Мизеса происходит в диапазоне вы-
соты полета h = 113,5…118,0 км. 

Выводы 
1. Сформированы подходы к анализу тепло-

вого и напряженно-деформированного состоя-
ний НТУ. Получена расчетная модель связан-
ного теплового и статического анализа в среде 
Ansys. 

2. По результатам расчета установлено, что 
высота начала плавления оболочки НТУ со-
ставляет 119,9 км, а высота разрушения обо-
лочки по критерию эквивалентного напряже-
ния — 118,0 км. Так как плавление оболочки 
происходит раньше разрушения, силовая схема 
конструкции не теряет работоспособность до 
момента исчерпания физических возможно-
стей материала, и дополнительная доработка с 
целью увеличения прочности не требуется. 

3. Создана методика определения траектор-
ных параметров связки МС — НТУ, в которой 
структурирована последовательность анализа и 
расчета, позволяющая унифицировать подход к 
исследованию объектов такого типа. 
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Таблица 5 
Значения максимального напряжения оболочки 
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Высота, 
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Напряжение, 

МПа 
Высота, 
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Напряжение, 
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