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Аннотация: В связи с увеличивающимся использованием космического пространства актуальной проблемой становится 
вопрос утилизации космического мусора (КМ). Из известных способов утилизации (с использованием солнечного паруса, 
сопротивления атмосферы, электродинамической тросовой системы, лазера, ионного потока, гравитационного уборщика, 
контактного метода) в статье акцентируется внимание на способе сжигания космического мусора в атмосфере Земли 
путем его зацепления специальным аппаратом для сбора космического мусора и выдачи импульса мусоросборщиком для 
схода с орбиты, имеющей определенные параметры. На основе методик расчета траекторий спуска объекта на 
внеатмосферном и атмосферном участках, а также теплового расчета разработана математическая модель в системе 
Mathcad для расчета времени, которое требуется для полного уничтожения космического мусора в атмосфере Земли. 
Проведен сравнительный анализ по накопленному тепловому потоку, а также по продолжительности и высоте, на 
которой сгорит космический мусор, содержащий алюминий либо такие тугоплавкие металлы, как титан и вольфрам. 
Определены и оценены высоты, оптимальные для сжигания КМ. Они приемлемы по критерию безопасности населения. 
В результате проведенного вычислительного эксперимента выявлено, что космический мусор из алюминиевого сплава 
массой 10 кг сгорает на высоте 94,9 км, из титана 17 кг сгорает на высоте 94,7 км, из вольфрама 73 кг сгорает на высоте 
97,7 км. Таким образом, данная модель позволяет разделить существующие объекты космического мусора на те, которые 
смогут сгореть в атмосфере до достижения заданной высоты (не достигнув поверхности земли), и на те, к которым 
необходимо применять другие методы для очистки космического пространства от мусора. 
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Abstract: Due to the increasing use of outer space, the issue of space debris disposal (SD) is becoming an urgent problem. Of the 
known disposal methods (using a solar sail, atmospheric resistance, electrodynamic cable system, laser, ion flow, gravitational 
cleaner, contact method), the article focuses on the method of burning up space debris in the Earth’s atmosphere by engaging it with 
a special device for collecting SD and impulse emitting by a debris collector to deorbit with certain parameters. Based on the 
methodologies of computing the trajectories of the object descent via the extra-atmospheric and atmospheric areas, as well as heat 
calculation, a mathematical model was developed in the Mathcad system to calculate the timespan required for the complete 
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destruction of SD in the Earth's atmosphere. A comparative analysis was carried out on the accumulated heat flux, as well as on the 
duration and altitude at which SD, containing aluminum or refractory metals such as titanium and tungsten, will burn up. The 
altitudes optimal for burning up SD were determined and evaluated. They are acceptable according to the criterion of public safety. 
The conducted computational experiment revealed that SD made of an aluminum alloy weighing 10 kg burns up at an altitude of 
94.9 km, a 17 kg titanium piece burns at an altitude of 94.7 km, a 73 kg tungsten piece does at an altitude of 97.7 km. Thus, this 
model allows us to classify the existing SD objects into those that can burn up in the atmosphere before reaching a given altitude 
(not reaching the Earth’s surface), and those that require the employment of other methods to clean space from debris. 
 
Key words: space debris, computational model, descent trajectory, heat calculation, duration of combustion. 
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Введение 
 

В начале выполнения программ освоения 
космоса казалось, что их реализация не мо-
жет вызвать отрицательных экологических 
последствий. Но в последние годы стало по-
нятно, что деятельность людей имеет весьма 
ощутимые негативные последствия. Харак-
терной особенностью деятельности по освое-
нию космического пространства является его 
засорение различными объектами. На протя-
жении последних 20 лет вес ежегодно выво-
димых на орбиту объектов составляет более 
200 тонн. При этом каждый год образуется 
600–700 объектов, являющихся космическим 
мусором.  

Космический мусор представляет собой 
твердые отходы космической деятельности. 
Неработоспособные спутники, запущенные 
человечеством за 60 лет освоения космоса, 
ступени ракеты-носителя, фрагменты спут-
ников после взрыва или столкновений, раз-
гонные блоки – все это остается на орбитах 
Земли. По законодательству страна, которая 
вывела спутник, обязана убрать его по исте-
чении срока службы, но пока это не пред-
ставляется возможным. 

Космический мусор (КМ) опасен как для 
работающих на околоземных орбитах косми-
ческих аппаратов (КА), так и при падении на 
поверхность нашей планеты. Из-за больших 
скоростей обломок диаметром меньше 1 см 
может пробить противометеоритную защиту 
КА, а столкновение спутника с мусором 
больше 10 см в диаметре может привести к 
полному уничтожению КА. Количество об-
ломков на орбитах растет в геометрической 
прогрессии (рис. 1) [1]. Увеличение количе-

ства мусора на орбите Земли может привести 
к катастрофическим последствиям.  

На рис. 1 Total objects – общее количество 
объектов на орбите; 

Fragmentation debris – мелкие обломки, 
возникшие в результате разрушения спутни-
ков; 

Spacecraft – космические аппараты; 
Mission-related debris – фрагменты, отде-

лившиеся от космических аппаратов в ре-
зультате штатной работы; 

Rocket bodies – верхние ступени ракет. 
Теория американского астроинженера 

Дональда Кесслера говорит о том, что в бли-
жайшее время околоземное пространство бу-
дет настолько загружено мусором, который 
будет хаотично распространяться, а его коли-
чество увеличиваться, что выход в космос 
будет навсегда закрыт для человечества [2]. 

Благодаря космосу, который является 
двигателем прогресса, развиваются все тех-
нологии на Земле. Потеря выхода в около-
земное пространство приведет к исчезнове-
нию телефонной связи, интернета, ТВ, нави-
гации. Жизнь может остановиться в привыч-
ном для нас понимании.  

Есть ряд способов утилизации, которыми 
возможно решить или хотя бы уменьшить 
проблему космического мусора, такие как 
солнечный парус, сопротивление атмосферы, 
электродинамическая тросовая система, ла-
зер, ионный поток, гравитационный убор-
щик, контактный методы. У всех способов 
есть ряд достоинств и недостатков.  

В настоящее время существует классифи-
кация космического мусора по размеру: 
 малый КМ – это объекты меньше 1 см. Его 

количество невозможно определить, пото-



Научный Вестник МГТУ ГА Том 25, № 05, 2022
Civil Aviation High Technologies Vol. 25, No. 05, 2022
 

82 

му что его размер мал, скорость высокая, 
а траектория непредсказуема; 

 средний КМ – диаметр поперечного сече-
ния от 1 до 10 см. Столкновение с таким 
объектом приведет уже к серьезным по-
вреждениям и пробоям спутника. Есть сис-
тема его отслеживания. Например, траек-
торию МКС могут корректировать, если 
существует опасность столкновения с кос-
мическим мусором; 

 крупный КМ – самая опасная и малочислен-
ная группа. Столкновение с таким объек-
том влечет полное уничтожение работаю-
щего спутника или станции (МКС). 
В данной работе более детально рассмот-

рен вариант сжигания космического мусора в 
атмосфере Земли путем его зацепления и вы-
дачи импульса для схода с орбиты опреде-
ленного размера. 

Конструкция отработавшего аппарата со-
стоит из различных элементов, которые в свою 
очередь выполнены из разных металлов. Это 
может быть как алюминий, сталь, так и туго-
плавкие металлы, такие как титан и вольфрам. 
Соответственно, плавятся они при разных тем-
пературах, и не все части конструкции полу-
чится уничтожить в атмосфере Земли. Какие-то 
могут долететь до поверхности, что может по-
влечь катастрофические последствия для 
наземной инфраструктуры, природных объек-
тов и обитателей планеты [3, 4]. 

Методика исследования 
 

Поиск оптимальных решений проблемы 
удаления отработавших свой ресурс объектов 
космической деятельности невозможен без 
инженерных экспериментов, в том числе ме-
тодов математического моделирования. Для 
расчета спуска космического мусора в атмо-
сфере Земли разработана математическая мо-
дель (ММ) в среде Mathcad. Для примера в 
качестве абстрактного объекта взят шар из 
алюминия АМГ6 массой 10 кг как самого ис-
пользуемого материала. За исходные данные 
взято: 𝑔଴ = 9,80665 м/с2 – среднее гравитацион-

ное ускорение; 𝑚 = 10 кг – масса мусора; 𝐻ఈ = 450 ‧ 10ଷ м – высота апогея орбиты 
входа; 𝐻గ = −40 ‧ 10ଷ м – высота перигея орби-
ты входа; 𝑟଴ = 6371250 м – средний радиус Земли; 𝑟э = 6378160 м – экваториальный радиус 
Земли; 𝑉кр଴ = ඥ𝑔଴ ‧ 𝑟଴ = 7,9045 ‧ 10ଷм/с – первая 
космическая скорость; 𝐻входа = 100 ‧ 10ଷ м – условная граница 
входа в атмосферу. 

 
 

Рис. 1. Рост числа объектов космического мусора размером больше 10 сантиметров 
Fig. 1. The increase of the space debris objects over 10 centimeters in size 
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Расчет внеатмосферного участка 
траектории спуска объекта 
 

Для оценки времени полного уничтоже-
ния объекта необходимо провести расчет от 
его начального расположения до входа в ат-
мосферу и последующего спуска. 

Траектория орбитального перехода объек-
та КМ с основной орбиты в атмосферу Земли 
представлена на рис. 2. 

 

 
 

Рис. 2. Типовая схема орбитальных переходов 
Fig. 2. Typical scheme of orbital transitions  

 
Для расчета внеатмосферного участка 

необходимо определить ряд параметров по 
формулам (1)–(13) [5–11]. 

Безразмерная высота апогея: 
 𝑟̅ఈ = 𝐻ఈ + 𝑟э𝑟଴ .  

(1)
 
Безразмерная высота перигея: 
 𝑟̅గ = 𝐻గ + 𝑟э𝑟଴ . (2)

 
1. Расчет скорости в апогее и перигее 
Безразмерная скорость в апогее и перигее: 
 𝑉തఈ = ට ଶ ‧ ௥̅ഏ௥̅ഀ  ‧ (௥̅ഀ ା௥̅ഏ);   𝑉തగ = ඨ 2 ‧ 𝑟̅ఈ𝑟̅గ ‧ (𝑟̅ఈ + 𝑟̅గ). (3)

 
Скорость в апогее и перигее: 

𝑉ఈ = 𝑉തఈ ‧ 𝑉кр଴; (4)𝑉గ = 𝑉തగ ‧ 𝑉кр଴. (5)
 
2. Расчет тормозного импульса.  
 
Безразмерный тормозной импульс: 
 ∆𝑉തఈ = 1ඥ𝑟̅ఈ − 𝑉തఈ. (6)

 
Тормозной импульс: 
 ∆𝑉ఈ = ∆𝑉തఈ ‧ 𝑉кр଴. (7)
 
Торможение, V уменьшается на ∆𝑉തఈ. 𝐻గ = 𝐻గвход 
 
3. Расчет высоты перигея орбиты входа. 
Коридор входа в атмосферу: 𝐻గ௠௜௡ < 𝐻గвход < 𝐻గ௠௔௫  
(обеспечивается условием захвата атмо-

сферой). 
 𝐻గ = 𝑟̅గ ‧ 𝑟଴ − 𝑟э1000 . (8)
 
4. Расчет скорости в перигее орбиты входа 
 𝑉തగ = ඨ 2 ‧ 𝑟̅ఈ𝑟̅గ ‧ (𝑟̅ఈ + 𝑟̅గ). (9)

 
В размерном виде: 
 𝑉గ = 𝑉തగ ‧ 𝑉кр଴. (10)
 
5. Расчет скорости входа в атмосферу и 

траекторного угла: 
 𝑟̅входа = 𝐻входа + 𝑟э𝑟଴ . (11)

 
Скорость входа в атмосферу: 
 𝑉തвход = ඨ2 ‧ ቆ 1𝑟̅входа − 1𝑟̅ఈቇ + 𝑉തఈଶ. (12)
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Угол входа в атмосферу: 
 𝜃вход = − 𝜋2 + arcsin ቆ 𝑟̅ఈ ‧ 𝑉തఈ𝑟̅вход ‧ 𝑉തвходቇ. (13)

 
Расчет траектории спуска объекта 
на атмосферном участке 
 

Расчет траектории спуска объекта с орби-
ты может выполняться путем интегрирования 
системы дифференциальных уравнений (14) 
в сферической системе координат (рис. 3) 
[3, 4, 12, 13]. 

 

 
 

Рис. 3. Земная сферическая система координат 
Fig. 3. The Earth’s spherical coordinate system 

 𝑑𝑉𝑑𝑡 = −𝜎௫𝑔଴ − 𝑔௥ sin 𝜃 + ∆𝑉ሶఠ;𝑑𝜃𝑑𝑡 = − 𝑔௥𝑉 ቆ1 − 𝑉ଶ𝑔௥𝑟ቇ cas 𝜃 + ∆𝜃ሶఠ;𝑑𝑟𝑑𝑡 = 𝑉 sin 𝜃;𝑑𝜑𝑑𝑡 = 𝑉𝑟 cas 𝜃;𝑑𝜆𝑑𝑡 = 𝑉𝑟 cas 𝜑 cas 𝜃,
(14)

 
где 𝜃  – угол входа; 

r – расстояние до центра Земли; 𝜑, 𝜆 – геоцентрическая широта и долгота; 
i – наклонение орбиты. 
Параметры, входящие в систему (14), мож-

но определить с помощью формул (15)–(19). 
 𝑔௥ = 𝑔 ‧ (𝑟 − 𝑟э); (15)𝑔଴ = 𝑔଴ ‧ (𝑟 − 𝑟э). (16)
 

Расстояние от центра Земли до поверхно-
сти эллипсоида: 

 𝑟э = 𝑟э(1−𝑒эଶ sinଶ 𝜑). (17)
 
Квадрат эксцентриситета: 
 𝑒эଶ = 0,0033528. (18)
 𝜎௫ – баллистический коэффициент (харак-

теризует аэродинамическое торможение): 
 𝜎௫ = 𝐶௫௠௚଴௦ , (19)

 
где m – масса космического мусора; 

s – площадь поперечного сечения; 𝐶௫ = 0,5 – коэффициент лобового сопро-
тивления шара. 
При начальных условиях: 
 

 𝑉଴ = 𝑉തвход; 
 𝜃଴ = 𝜃вход 
 𝑟଴ = ℎ଴ + 𝑟э; 
 𝜑଴ = 16,7°; 
 𝜆଴ = −21°. 
 
Результаты серии экспериментов 
 

Для подтверждения возможности утили-
зации КМ путем его зацепления специальным 
аппаратом для сбора космического мусора и 
выдачи импульса с его помощью для схода с 
орбиты определенного размера был проведен 
численный эксперимент. 

По результатам интегрирования диффе-
ренциальных уравнений получаем значение 
времени движения до полного уничтожения, 
скорости объекта на каждом шаге интегриро-
вания, угла наклона траектории, расстояния 
до центра Земли, геоцентрической широты и 
долготы. Далее сформирована таблица, кото-
рая представлена на рис. 4. 

В таблице:  
первый столбец – время; 
второй – величина скорости; 
третий – угол наклона траектории; 
четвертый – величина радиус-вектора; 
пятый – геоцентрическая широта; 
шестой – геоцентрическая долгота. 

cos 
cos 

cos 

cos 

arcsin 
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Нахождение высоты в зависимости от ради-
ус-вектора (r) и геоцентрической широты (𝜑): 

 𝐻(𝑡) = 𝑟(𝑡) − 𝑟э(1−𝑒эଶ sinଶ 𝜑) (20)
 
Используется система упрощенных урав-

нений, полученных при ряде допущений. К 
ним относятся: 

1) планета имеет идеальную сфериче-
скую форму; 

2) поле тяготения является центральным; 
3) экваториальная скорость вращения 

планеты и окружающей ее атмосферы мала 
по сравнению со скоростью объекта; 

4) высота, на которой начинается основ-
ной участок траектории входа в атмосферу, 
мала по сравнению с радиусом планеты 
(Земли); 

5) температура атмосферы постоянна, от-
куда следует экспоненциальная зависимость 
плотности от высоты; 

6) рассматривается плоское движение 
[3, 12]. 

 
Смоделирована траектория, и построены 

зависимости высоты объекта от поверхности 
Земли и его скорости от времени (рис. 5, 6). 

 
 

Рис. 4. Фрагмент таблицы параметров траектории 
Fig. 4. Fragment of the trajectory parameters table 

 
 

 
 

Рис. 5. График зависимости высоты объекта 
от поверхности Земли от времени 

Fig. 5. Graph of the dependence of the object 
altitude from the Earth’s surface on the timespan 

 

 
 

Рис. 6. График зависимости скорости объекта КМ 
от времени 

Fig. 6. Graph of the dependence of SD object velocity  
on the timespan 
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Тепловой расчет 
 

Встреча объекта, несущегося на сверхзву-
ковой скорости, с достаточно плотной газо-
вой средой атмосферы Земли – это главная 
причина нагрева тела. 

Перед телом, движущимся в газе со сверх-
звуковой скоростью, формируется ударная 
волна. В ней происходит резкое, скачкооб-
разное увеличение плотности, давления и 
скорости вещества. Газ нагревается при по-
вышении давления, что влечет за собой по-
вышение температуры. Другим физическим 
процессом, оказывающим большее влияние 
на сгорание тела, является аэродинамический 
нагрев. Происходит торможение молекул газа 
в тонком слое, прилегающем непосредствен-
но к поверхности движущегося объекта. Тем-
пература тела растет из-за возрастания энер-
гии хаотичного движения молекул. Тепло пе-
реносится в нагретом теле и с помощью теп-
лопроводности, и с помощью излучения 
(рис. 7) [14]. 

 

 
 

Рис. 7. Ударная волна 
Fig. 7. Shock wave 

 
Высвобождающаяся при торможении 

спускаемого аппарата в атмосфере энергия 
только в небольшой части (2 %) идет на его 
нагрев, большая же часть этой энергии нагре-
вает окружающую воздушную среду и рассе-
ивается в атмосфере. Данное явление пред-
ставлено формулами (21)–(23) [15–23]. 

 Ек = Етепл + Езв + Есв; (21)

Ек = 𝑚 ‧ 𝑉ଶ2 → Етепл; (22)Еп = 𝑚 ‧ 𝑔 ‧ ℎ → Етепл, 
 (23)

 
где Ек, Еп – кинетическая и потенциальная 

энергия; Етепл, Езв, Есв – тепловая, звуковая и све-
товая энергия. 
 
В результате численного эксперимента 

получены зависимости кинетической, потен-
циальной и тепловой энергии от времени, ко-
торые представлены на рис. 8–10. 

 

 
 

Рис. 8. График кинетической энергии 
Fig. 8. Kinetic energy graph 

 

 
 

Рис. 9. График потенциальной энергии 
Fig. 9. Potential energy graph 
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Рис. 10. График тепловой энергии 
Fig. 10. Thermal energy graph 

Для определения количества накопленно-
го теплового потока воспользуемся формулой 

 𝑄 = න 𝐸тепл(𝑡)𝑑𝑡.௧
଴  (24)

 
Зависимость теплового потока от времени 

представлена на рис. 11Рис. 11.  
 

 
 

Рис. 11. График накопленного теплового потока 
Fig. 11. Graph of the accumulated heat flux 

 
Посчитано количество теплоты, необхо-

димое для испарения 10 кг алюминия, по 
формуле 

 𝑄 = 𝑐тв ‧ 𝑚 ‧ (𝑇пл − 𝑇нач) +𝜆тв ‧ 𝑚 + 𝑐ж ‧ 𝑚 ‧ (𝑇кип −𝑇пл) + 𝜆ж ‧ 𝑚, 
(25)

 
где 𝑐тв – удельная теплоемкость алюминия; 𝑐ж  – удельная теплоемкость жидкого 

алюминия; 

𝑇нач – температура вхождения в атмосфе-
ру; 𝑇пл – температура плавления алюминия; 𝑇кип – температура кипения алюминия; 𝜆тв – удельная теплота плавления; 𝜆ж – удельная теплота парообразова-
ния [24]. 
С учетом полученных зависимостей была 

разработана программа для расчета времени, 
за которое накопленная энергия станет рав-
ной энергии, необходимой для испарения ме-
талла. На рис. 12 представлена подпрограм-
ма, где показано количество накопленного 
теплового потока и расчет времени полного 
уничтожения мусора из алюминия. 

Космический мусор может содержать 
элементы из таких тугоплавких металлов, как 
титан и вольфрам. Был проведен расчет вре-
мени утилизации мусора из этих металлов. 
Затем выполнен сравнительный анализ вре-
мени утилизации для алюминия, титана и 
вольфрама. Для более объективного резуль-
тата расчет проводился по одинаковой объ-
емной плотности [4]. 

При объеме 𝑉 = 3,7879 ‧ 10ିଷ м3; 
 

 𝑚்௜ = 17,08 кг. 
 𝑄общ ்௜ = 2,191 ‧ 10଼ Дж, общее количе-

ство теплоты, необходимое на исчезновение 
мусора; 

 
 𝑚ௐ = 72,9 кг; 
 𝑄общ ௐ = 4,08 ‧ 10଼ Дж. 

 
По разработанной программе оценки вре-

мени для уничтожения КМ был проведен 
расчет для объектов из вольфрама и титана. 
Результат представлен на рис. 13, 14. 
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Рис. 12. Подпрограмма расчета времени полного уничтожения мусора из алюминия 
Fig. 12. Sub-program of calculating the timespan for the complete destruction of aluminum debris 

 
 

 
 

Рис. 13. Подпрограмма расчета времени полного уничтожения мусора из вольфрама 
Fig. 13. Sub-program of calculating the timespan for the complete destruction of tungsten debris 

 
 

 
 

Рис. 14. Подпрограмма расчета времени полного уничтожения мусора из титана 
Fig. 14. Sub-program of calculating the timespan for the complete destruction of titanium debris 
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Обсуждение полученных 
результатов 
 

В результате серии вычислительных экс-
периментов было установлено следующее. 

1. Предположительный космический му-
сор шарообразной формы массой 10 кг из 
алюминия уничтожится на высоте 94,9 км на 
19,2 секунде. 

2. Титан и вольфрам, будучи тугоплавки-
ми металлами, исчезнут не намного позднее, а 
даже раньше. Вольфрам – быстрее всего на вы-
соте 97,667 км на 8,8 секунде, тогда как титан – 
на высоте 94,712 км на 20 секунде.  

3. Объясняется это следующим. Хоть 
удельная теплоемкость и удельная теплота 
плавления у вольфрама минимальные из трех 
металлов, но масса шара из него почти в 7 раз 
больше, чем у алюминия, и в 4 раза больше, 
чем у титана. Из-за этого 𝑄общ ௐ > 𝑄общ ்௜ >𝑄общ ஺௟. Также из-за массы количество накоп-
ленного теплового потока у вольфрама мак-
симально. Удельная теплоемкость и удельная 
теплота плавления влияют на скорость нагре-
вания килограмма вещества. Следовательно, 
вольфрам быстрее нагревается, т. к. эти па-
раметры у него минимальные. 

4. Небольшие обломки отработавших 
спутников не долетят до поверхности Земли, 
тем самым не навредят окружающей среде. 
 
Заключение 
 

Для оценки утилизации космического му-
сора путем сгорания в атмосфере в зависимо-
сти от характеристик металла, из которого 
состоит объект, и начальных высотно-
скоростных характеристик, была разработана 
математическая модель спуска космического 
мусора в атмосфере Земли. Данная математи-
ческая модель позволяет оценить предельные 
размеры космического объекта, который мо-
жет сгореть в атмосфере Земли, не достигнув 
ее поверхности. В качестве примера рассмат-
риваются три объекта одинаковой объемной 
плотности и отличающиеся материалом: 
алюминиевый сплав, титан и вольфрам. В ре-

зультате проведенного вычислительного экс-
перимента выявлено, что космический мусор 
из алюминиевого сплава массой 10 кг сгорает 
на высоте 94,9 км, из титана 17 кг сгорает на 
высоте 94,7 км, из вольфрама 73 кг сгорает на 
высоте 97,7 км. Таким образом, данная мо-
дель позволяет разделить существующие 
объекты космического мусора на те, которые 
смогут сгореть в атмосфере до достижения 
заданной высоты (не достигнув поверхности 
земли), и на те, к которым необходимо при-
менять другие методы для очистки космиче-
ского пространства от мусора. 
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