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Проведены исследования устойчивости космического аппарата (КА) при малых и 
больших углах атаки под воздействием возмущений, возникающих от аэродинамиче-
ского сопротивления, скорости ветра и линейного эксцентриситета тяги, вызван-
ного отклонениями (несоосностью) угла установки двигателя ускорителя КА. Рас-
смотрено возможное использование КА с раскрывающимися тормозными 
поверхностями при движении в атмосфере. Разработана математическая модель 
возмущенного движения КА на различных этапах его полета на планету назначения. 
Эта математическая модель использована при исследованиях запуска КА 
с наклонной и с вертикальной стартовых установок, а также спуска КА для посад-
ки на поверхность планеты без учета работы тормозных двигателей. Рассчитаны 
параметры траекторий КА с ускорителем в плоскости тангажа в зависимости от 
высоты полета и наклона стартового стола. 
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Введение. При разработке современной космической техники 

приходится решать ряд таких задач, когда в определенный момент 
функционирования космического аппарата (КА) требуется использо-
вать раскрывающиеся тормозные поверхности. В основном к таким 
задачам относятся:  

 посадка на поверхность планеты назначения тяжеловесных  
аппаратов, когда необходимы большие, не помещающиеся под голов-
ным обтекателем КА, аэродинамические тормозные экраны [1, 2];  

 спуск на поверхность Земли для спасения отработавших при за-
пуске КА ступеней или разгонных блоков, что повышает экономиче-
скую эффективность аппаратов благодаря возможности их многоразо-
вого использования; 

 спуск в атмосферу планеты назначения аппаратов с пониженным 
уровнем тепловых потоков и с обеспечением на заданной высоте 
определенной скорости движения посредством выбора соответствую-
щего размера тормозного экрана и др. 

Один из вариантов раскрывающегося лобового аэродинамического 
экрана спускаемого в атмосфере объекта — экран надувной конструк-
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ции, представляющий собой замкнутую герметичную оболочку с гиб-
кой теплозащитной системой на внешней поверхности. После того как 
объем оболочки заполнится газом, она приобретает заданную аэроди-
намическую форму во время движения в атмосфере. Надувные эле-
менты, масса которых сопоставима с массой жестких конструкций, 
обеспечивают возможность компактной укладки на этапе выведения, 
в том числе в грузовых отсеках транспортных кораблей, транспортных 
защитных контейнерах и других емкостях [3].  

Поскольку отмечается нагрев надувных элементов КА под воздей-
ствием высокоскоростного и высокотемпературного газа при спуске 
КА в атмосфере, требуется проведение уточненных расчетов парамет-
ров конструкции системы тепловой защиты [4]. 

Основная цель проведения представленного расчета конструкции 
КА — предварительное построение математической модели его воз-
мущенного движения на этапах запуска с поверхности и спуска в атмо- 
сфере планеты назначения. 

Построение математической модели возмущенного движения 
КА. В разрабатываемой математической модели определяющими па-
раметрами возмущения являются скорость ветра W, как встречного, 
так и попутного; тяга двигателя P; линейный эксцентриситет тяги h [5, 
6]. Математическую модель целесообразно применять при исследова-
нии запуска КА с наклонной и с вертикальной стартовых установок, 
а также при спуске КА в атмосфере планеты назначения для посадки 
на ее поверхность (например, спускаемые аппараты) в диапазоне углов 
атаки 0 < α < 90°, но без учета работы тормозных двигателей [7]. 

Участок движения КА по направляющим стартовой установки 
определяется его длиной L  и начальным углом тангажа 0.  В процес-

се движения по направляющим вычисляются время, скорость, вес и 
тяга КА в момент его схода с направляющих [8]. 

Исходные данные для их расчета следующие: начальный вес 0 ,G  

вес топлива т ,G  импульс двI  и тяга P  двигателя. По этим параметрам 

определяются: 
– удельная тяга двигателя на 1,0 кг (~ 10,0 H) топлива 

дв
уд

т

;
I

G
P   

– момент времени, когда КА стронулся с места в направляющих, 

0 0
0 1

max

sin
,

G
t

P

    

где maxP  — максимальная тяга двигателя, Н; 1τ  — время начала 

движения КА, с; 
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– время от начала движения КА до выхода тяги на максимальную 
величину maxP  

1 1 0;t t    

– достигнутая к моменту времени 1t  скорость движения 

2
max 1

1
1 0

1
,

2

P t
V

m



 

где m0 — начальная масса КА, кг; max 1P   — градиент роста тяги, Н/с;  

– длина пути КА до выхода двигателя на режим 
3

max 1
1

1 0

;
6

P t
l

m



 

– продолжительность остатка пути при движении КА по направ-
ляющим 

2 1;l L l   

– ускорение при движении КА по направляющим 

max

0

P
a

m
 0sin ,g   м/с2, 

где g — ускорение свободного падения; 
– скорость в момент схода КА с направляющих 

2
00 1 22 ;V V al   

– время прохождения остатка пути 

00 1
2 ;

V V
t

a


  

– время прохождения в направляющих L  всего пути 

00 1 2;t t    

– топливо, израсходованное при движении по направляющим, 

max 1
т 2

уд

;
2

P
G t

P

    
 

 

– начальный вес КА в момент схода с направляющих 

00 0 т .G G G   

Кроме того, в земной системе координат задается угол наклона 
траектории 00 0 ,    что соответствует углу установки направляющих 

стартового стола.  
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Для расчета движения КА на участке его полета необходимо 
иметь следующие параметры [9]: 

1) характеризующие работу двигателя после схода с направляю-
щих, определяемые по диаграмме ( )P f t  (рис. 1, а); импульс 

;I Рdt   секундный расход топлива сек
уд

;
P

G
P

  расход топлива 

т сек
0

;
t

G G dt   относительный расход топлива т
т

т пол

,
G

G
G

  где т полG  — 

начальный вес топлива, кг; соответственно вес т пол т ;G G G   

2) координату центра тяжести  ЦТ ЦТ тx x G  и момент инерции 

 т ,z z GI I задаваемые в виде зависимости от относительного рас-

хода топлива в процентах (%); 
3) линейный эксцентриситет тяги h, возникающий при работе 

двигателя в процессе полета (рис. 1, б), э ЦТ.h B х    

 

Рис. 1. Информация о работе двигательной установки ускорителя: 
а — диаграмма работы двигателя; б — формирование плеча линейного эксцентриситета 
тяги; 1 — сход с направляющих;  2 — нос космического аппарата;  3 — начало средней 
аэродинамической хорды; 4 — стык ускорителя со второй ступенью; 5 — сопло двигателя 
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Здесь 1 2 ,   B f e y  где 1,  2  — углы поворота осей ускорителя 

и сопла соответственно, град; f — деформационный эксцентриси- 
тет, зависящий от несимметричной деформации корпуса двигателя  
и сопла в процессе полета; e — газодинамический эксцентриситет 

в зависимости от удельного расхода топлива; 0
0

т т0

;k

k

y y
y y x

x x


 


 

э 1 2;      

4) координату центра тяжести и момент инерции в зависимости 
от удельного расхода топлива γ, рассчитываемого по формуле 

т .
G

P
                                                  (1) 

Аппроксимация зависимостей ЦТx  и zI  осуществляется по трем 

точкам расхода топлива, например: 1x  при γ = 0; 2x  при γ = 50 %; 3x  

при γ = 100 % (рис. 2, а), где ЦТ .ix x  Аналогично кривой на  

рис. 2, а имеет вид и кривая зависимости для zI  (рис. 2, б), но уже со 

своими параметрами, например, 1I  = 1,15  104 кг  м2 при γ = 0; 2I  =  

= 9,8  103 кг  м2 при γ = 50 %; 3I  = 7,2  103 кг  м2 при γ = 100 %. 

 
Рис. 2. Диаграммы, характеризующие статическую устойчивость КА: 
а — зависимость координаты центра тяжести от удельного расхода топлива;  

б — зависимость момента инерции от удельного расхода топлива 

 
Координата центра тяжести и момент инерции в зависимости от 

удельного расхода топлива определяются по формулам: 

    2
ЦТ 1 2 3 1 2 33 4 2 2 ;x x x x x x x x                           (2) 

  2
1 2 3 1 2 33 4 2( 2 ) .z zI I I I I I I I                             (3) 

При этом система уравнений движения КА в вертикальной плос-
кости с учетом линейного эксцентриситета тяги и возмущений,  
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вызванных ветром, в осях скоростной системы координат имеет сле-
дующий вид [9, 10]: 

 0

0

э

0 0

2

э2

cos
sin ;

cos cos
;

1
.

nz c z z
z

dV P X
g

dt m

Pd P Y g

dt m V m V

d
M M M M

Idt 

 
  

   
  


   

                           (4) 

Здесь V  — скорость набегающего потока, м/с;   — угол атаки, град, 
;       — угол наклона траектории, град;   — угол тангажа, 

град; X  — сила лобового сопротивления, Н, 
2

2x
V

X с S


  ( xс  — коэф-

фициент лобового сопротивления; S  — характерная площадь, м2;   — 
плотность среды, кг/м3); Y  — аэродинамическая подъемная сила, Н, 

2

2y
V

Y с S


  ( yс  — коэффициент аэродинамической подъемной си-

лы); эM  — момент, вызванный от линейного эксцентриситета тяги, 

Н  м, э эНM P h   ( НP  — сила, вызванная от линейного эксцентриси-

тета тяги, Н, ;Н НP P P    НP  — высотная поправка расхода топли-

ва, Н,  0 ;H HP p p F    0p  — давление у поверхности планеты 

назначения, Н/м2; Hp  — давление на высоте, Н/м2; F  — площадь 

сопла, м2); 
nz cM   — аэродинамический момент тангажа, Н  м, 

2

2n nz c z c a
V

M m S b 


  (
nz cm   — коэффициенты аэродинамического 

момента тангажа); zM


 — демпфирующий момент тангажа, Н  м, 

2z
z z z a

q d
M m Sb

V dt
 

   ( z
zm  — коэффициенты демпфирующего мо-

мента тангажа; z  — безразмерная угловая скорость вращения КА, 

;z a
z

b

V


   z  — угловая скорость вращения КА, м/с2; ab  — средняя 

аэродинамическая хорда (САХ), м; q — скоростной напор, кг/(м  с2), 
2 2);q V   

0zM  — момент от ветровой нагрузки, Н  м. 

Для учета горизонтального ветра используют две системы коор-
динат: земную (с нижним индексом «з») и скоростную (без нижнего 
индекса) [5, 8]. 
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Переход от земной системы координат в скоростную имеет вид 

з

з

,

,
х x x

y y

V V W

V V

 


                                          (5) 

где з з зcos ;xV V   з з зsin .yV V    

Тогда  22
з з ,y x xV V V W    а tg з

з

.y

x x

V

V W



 

Переход от скоростной системы координат в земную имеет вид 

з

з

;

,
x х x

y y

V V W

V V

 


                                         (6) 

где cos ;xV V   sin .yV V   

Тогда  22
з ,y x xV V V W    а зtg .y

x x

V

V W
 


 

Аэродинамические характеристики КА представлены на рис. 3. 
Так, для числа Маха M ≤ 0,8 на рис. 3, а показана зависимость коэф-
фициента аэродинамической нормальной силы первой ступени от уг-

ла атаки  nc f  , в этом случае определяются cos ;y nc c   

0 tg ,x x yc c c    где 0 const.xc   На рис. 3, в представлена зависи-

мость центра давления (ЦД) первой ступени от числа Маха 

 ЦД M .x f   

Для M > 0,8 на рис. 3, б представлена зависимость производной 

коэффициента y yc c   аэродинамической подъемной силы от угла 

атаки от числа Маха для первой (1) и второй (2) ступеней, 

 М ,yc f   а на рис. 3, г приведена зависимость коэффициента 

лобового сопротивления первой ступени от числа Маха  0 Mxc f . 

Коэффициент аэродинамического момента тангажа определяется 
формулой 

 ЦТ ЦД ,
nz c nm с x x  

                                    (7) 
где ЦТx  — координата положения центра тяжести; ЦДx  — координата 

положения центра давления. 
Коэффициент демпфирующего момента тангажа рассчитывают 

по формуле 

2 1 1 2

2 2
ЦД ЦД ,    z

z y ym с x с x                                   (8) 
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Рис. 3. Аэродинамические характеристики КА: 
а — зависимость коэффициента аэродинамической нормальной силы первой ступени 
от угла атаки; б — зависимость производной коэффициента аэродинамической 
подъемной силы от угла атаки от числа Маха для первой (1) и второй (2) ступеней;  
в — зависимость центра давления первой ступени от числа Маха; г — зависимость  

коэффициента лобового сопротивления первой ступени от числа Маха 

 
где 

1ЦД ЦД ; x d x  
2ЦД ЦД ; x с x  d  — положение ЦД в САХ кры-

ла; с  — относительное расстояние от начала САХ крыла до 40 % 
САХ горизонтального оперения. 

Схема рассматриваемого КА приведена на рис. 4.  

Зависимости  
1

Myс f   и  
2

M ,yс f   представленные на  

рис. 3, б, характеризуют коэффициенты аэродинамической подъем-
ной силы от угла атаки на высотах до 2,5  103 м и при различных 

скоростях полета; а зависимость  M ,z
zm f   приведенная на  

рис. 5, — коэффициенты демпфирующего момента тангажа на высо-
тах до 2,5  103 м при различных скоростях полета. 
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Рис. 4. Схема двухступенчатого космического аппарата с ускорителем: 
1 — первая ступень; 2 — вторая ступень; 3 — ускоритель; 4 — средняя аэродинамическая 
хорда крыла;  5 — средняя  аэродинамическая  хорда  горизонтального  оперения; 6 — сопло 

двигателя 

 
 

 

Рис. 5. Зависимость коэффициента демпфирующего момента  
тангажа от числа Маха 

 
Исследование движения КА сопровождается вычислением тем-

пературы, давления:  

,
dp p

dН RT
                                                (9) 

где p — давление у поверхности планеты назначения, Н/м2; R = 8,134 — 
универсальная газовая постоянная, Дж/(моль  K); Н — высота поле-
та, м; Т — температура окружающей среды, °C,  
 
а также плотности и скорости звука по высоте полета [11, 12]:  

;
p

gR
   

,a kgRT  

где k = 1,4 — показатель адиабаты для воздуха. 
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Аппроксимация уравнения (9) для первой ступени КА до высоты 
H = 2,5  103 м и при температуре окружающей среды T , например, 
у поверхности Земли равной  –50 °C (в условиях зимы), должна 
иметь тогда давление у поверхности Земли p = 1,076  105 Н/м2. При 
этом градиент изменения температуры по высоте Н может быть 
представлен следующим образом: 

Н = 1,0  104 град/м при 0 ≤ H ≤ 1,0  103 м,                  (10) 

Н = 0 град/м при 1,0  103 ≤ H ≤ 2,5  103 м.                  (11) 

В этом случае температура будет представлена выражением 

 * * ,НТ Т Н Н   

где верхний индекс (*) относится к нижней границе данного слоя  
атмосферы. 

Проведем расчет динамики полета КА на участке запуска первой 
ступени аппарата с помощью ускорителя. Анализу подвергается по-
лет первой ступени в плоскости тангажа двухступенчатого КА при 
схеме без управления по тангажу, но со стабилизацией по крену, что 
обеспечивается установкой на ускорителе оперения с элероном [9]. 

Полет КА рассматривается в неспокойной атмосфере, в которой 
скорость ветра может доходить до 30 м/с, вместе с тем существует 
вероятность возникновения и линейного эксцентриситета тяги [13]. 

Характеристика статической устойчивости на дозвуковом режи-
ме формируется путем сопоставления положения центра тяжести  
и центра давления. Изменение положения центра давления в зависи-
мости от угла атаки получено на основе анализа продувок моделей 
КА подобного класса в дозвуковой трубе (рис. 6). 

 

Рис. 6. Зависимость центра давления  
первой ступени от угла атаки 

 
Большие углы атаки возникают на начальном участке автономного 

полета после схода с направляющих при ветре, скорость которого мо-
жет достигать 30 м/с. Полет на неустойчивом режиме (при скорости 
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ветра до 30 м/с) сопровождается вращением КА в плоскости тангажа 
в сторону увеличения его угла атаки [11]. Вращение продол- 
жается по инерции и после достижения устойчивости при скорости 
ветра 30 м/с. 

Для того чтобы обеспечить устойчивость движения КА, опреде-
ляются коэффициенты усиления его системы управления, в которой 
исполнительными органами (далее — органы управления) являются 
газовые рули. Выбор этих коэффициентов (k1, k2) осуществляется  
с помощью построения области устойчивости, в которой они вычис-
ляются по следующим формулам [14]: 

 6 4 2
1 16 14 12 102 2 2

1 2

1
,k A f A f A f A

b f b
   


                 (12) 

 4 2
2 24 22 202 2 2

1 2

1
.k A f A f A

b f b
  


                        (13) 

Здесь 2
16 0 1 2 ;A a b T   0 0 ;za m I  1 0 ;b m c    2

14 1 0 2 2 1 1A b a a T a T     

 2
2 1 2 0 1 ;b a T a T   1 0 ;z yy za m c J    2 0 ;z yy y ya m c c c v     12A   

   2
2 1 3 2 2 1 1 2 3 1 ;b a a T a T b a a T      2 ;y y yyb c c c c     3 yya c c   

;y yc c   10 3 2;A a b    2 2
24 1 1 2 0 1 0 2 2 ;A b a T a T a b T    22 2A b   

   2 2
0 2 2 1 1 1 1 3 2 2 1 ;a a T a T b a a T a T        20 3 1 2 2 3 1A a b b a a T   ; f — 

собственная частота колебаний системы управления КА, с–1; 1,T   
2

2T  — постоянные времени системы управления КА; ,yc   c  —  

коэффициенты, характеризующие эффективность органов управле-

ния КА, например для газовых рулей, 2
p и и

1
,

2


  y yc с S V  c   

2
p и и ;

2
  p
y

L
с S V  иρ  — плотность истекающих газов из сопла двига-

теля КА, кг/м3; рS  — площадь газовых рулей, м2; иV  — скорость  

истечения газов из сопла двигателя КА, м/с; yс
  — производная  

коэффициента аэродинамической подъемной силы по углу отклоне-
ния газовых рулей; ,yyc  ,c  ,yc  yc   — динамические коэффициен-

ты, характеризующие конструктивные, геометрические и аэро- 

динамические параметры КА,  0 c
1

,
2yy x yc c c SV    

2
f

y

x
c    
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 0 c ,x yc c SV    2
c

1
,

2y yc P c SV


     
 

   2
0 c ;

2
f

yy x y

x
c c c SV    

pL  — расстояние от центра давления газовых рулей до центра масс 

КА, м; cV  — скорость движения центра масс (ЦМ) КА, м/с; fx  — фо-

кусное расстояние КА, м; ,z  yv  — коэффициенты демпфирования. 

Область устойчивости движения КА при скорости ветра 30 м/с и 
линейном эксцентриситете тяги h = 1,94  10–2 м показана на рис. 7. 
Общая часть полученной области устойчивости (см. рис. 7) представ-
ляет собой область выбора динамических параметров k1, k2, при ко-
торых устойчивость обеспечивается на всей траектории полета КА. 
При этом точка А (см. рис. 7) имеет координаты рациональных коэф-
фициентов усиления по осям x и y (k1, k2) = (40,8; 20,5), которые 
в дальнейшем необходимы для исследования эффективности выбран-
ных органов управления по уровням возмущающих сил и моментов. 

Возмущающими факторами при полете КА являются задаваемая 
скорость ветра и линейный эксцентриситет тяги. Тогда возмущаю-
щие силы yF  и моменты zM , действующие на КА по каналу тан-

гажа, могут быть определены по формулам [14]: 

1,2

21
0 c р и и

2

1
( ) ,

2
α

y x y
k

F с с SV W S V
k

                          (14) 

1,2

21
0 c p р и и

2

1
( ) ( ) ,

2
α

z f x y
k

M x с с SV W L h S V
k

                  (15) 

где W — скорость ветра, м/с; нижние индексы y1,2 обозначают пара-
метры для первой и для второй ступени. 

 

Рис. 7. Область устойчивости движения космического аппарата  
в зависимости от параметров k1, k2 
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Зависимость возмущающих сил и моментов, действующих на КА 
по каналу тангажа в точке А (см. рис. 7), от скорости движения цен-
тра масс КА представлена на рис. 8, на котором видно, что при уве-
личении скорости движения центра масс КА возмущающие силы и 
моменты, действующие на первую и вторую ступени КА по каналу 
тангажа, резко уменьшаются, что свидетельствует об эффективности 
использования газовых рулей в качестве органов управления КА. 

 

Рис. 8. Зависимость возмущающих сил (а) и моментов (б), действующих  
на первую (1) и вторую (2) ступени космического аппарата, от числа Маха 
 

 

Рис. 9. Траектории полета КА 
 
Виды траекторий полета КА с ускорителем в плоскости тангажа до 

сброса последнего показаны на рис. 9. Рассмотрим отдельные виды 
траекторий. Траектория 1 получена при отсутствии возмущений (W = 0, 
h = 0). В этом случае угол наклона траектории КА составляет 32,7°,  
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и данная траектория рассматривается как номинальная. Ниже номи-
нальной пролегает траектория 5, полученная при скорости попутного 
ветра W = 30,0 м/с и линейном эксцентриситете тяги h = 1,94  10–2 м 
(перед значением скорости встречного ветра введем обозначение (–) 
минус; перед значением скорости попутного ветра введем обозначе-
ние (+) плюс, но его не указываем). Следует отметить, что, несмотря 
на большую скорость попутного ветра в сочетании с линейным экс-
центриситетом, данная траектория незначительно отклонилась от 
номинальной, а ее угол θ = 26,5°. 

В таблице представлены параметры траекторий для случаев по-
лета КА с минимальной тягой P = 7,65  105 Н при температуре окру-
жающей среды T = –50 °C. 

Все траектории, лежащие выше номинальной (см. рис. 9), относят-
ся к полету КА при возмущениях, возникающих от встречного ветра 
и линейного эксцентриситета тяги. Траектории 3 и 4 различаются тем, 
что в первом случае имеет место полет КА при скорости встречного 
ветра W = 30 м/с и h = 0, а во втором — при W = 0  
и h = 1,94  10–2 м. 

Параметры траекторий полета космического аппарата 

Номер 
траек-
тории 

h  10–2, м 
W, 
м/с 

θ, 
град 

qmax  10–2, 
кг/(м  с2) 

V, 
м/с 

M L  103, 
м 

H 103, 
м  

ny, g Ymax  102, 
Н 

1 0 0 32,7 2,28 586 1,90 2,17 1,55 0,22 0,17 

2 –1,94 –20 51,7 2,10 568 1,90 1,53 2,08 3,01 2,31 

3 0 –30 40,4 2,28 571 1,94 1,88 1,81 1,87 1,47 

4 –1,94 0 38,8 2,19 580 1,90 1,99 1,75 0,70 5,51 

5 –1,94 30 26,5 2,22 594 1,85 2,38 1,32 
–

1,14 
–0,88 

6 –1,94 –19 47,8 2,14 571 1,90 1,66 2,00 2,43 1,88 

7 –1,94 –21 61,4 1,99 563 1,84 1,20 2,25 4,50 3,41 

8 –1,94 –22 – – – – – – 6,30 4,67 

9 –1,94 –24 – – – – – – 7,89 5,83 

10 –1,94 –25 – – – – – – 8,10 6,03 

11 –1,94 –26 – – – – – – 8,19 6,36 

Примечание. θдоп = 50. 

 
При совместном действии встречного ветра с W = 20 м/с и ли-

нейном эксцентриситете тяги h = 1,94  10–2 м рассчитана траектория 2, 
для которой угол перед отделением составил 51,7°. При этом допусти-
мым углом траектории для включения в работу автономной системы 
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управления второй ступени является угол θ = 50°. Однако интересно 
рассмотреть влияние встречного ветра на вид траектории полета КА 
при постоянном линейном эксцентриситете тяги h = 1,94  10–2 м. Для 
этого обратим внимание на траектории 2, 4, 6–11, полученные при 
скорости встречного ветра, соответственно равной 0, 19; 20, 21, 22, 24, 
25 и 26 м/с. Уже на траектории 7 при W = 21 м/с угол θ = 61,4°, что вы-
ходит за границу допустимого угла θдоп = 50°. 

Влияние скорости встречного ветра и угла атаки на движение КА 
на различных этапах полета (запуска и спуска) представлено на  
рис. 10. Исследование динамической устойчивости движения прове-
дено на основе траекторий, показанных на рис. 9. В соответствии  
с полученными результатами на рис. 11 приведены графики зависи-
мости траекторного угла, угла тангажа и поперечной перегрузки ny от 
скорости встречного ветра, где начальные условия (высота H, даль-
ность L, скорость V и др.) выбраны из таблицы. 

Для исследуемого КА критическое состояние наступает в случае 
превышения величины скорости встречного ветра W = 20,0 м/с при 
тяге P = 7,65  105 Н, линейном эксцентриситете тяги h = 1,94  10-2 м  
и температуре у поверхности Земли T = –50 °C. 

Для того чтобы избежать выхода на большие перегрузки, доста-
точно допустимую скорость ветра выбрать из условия выхода на угол 
θ ≈ 50° перед отделением ускорителя первой ступени [15, 16]. 

 

Рис. 10. Запуск и спуск космического аппарата: 
а — запуск КА с вертикального стола; б — запуск КА с наклонного стола; в — спуск КА на 
поверхность планеты; 1, 2 — стартовый стол; 3 —  начало отсчета спуска КА; 4 — поверхность  

планеты назначения 
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Рис. 11. Зависимость угла наклона траектории (а), угла тангажа (б), поперечной 
перегрузки (в) от скорости встречного ветра с учетом граничных условий: 
1 — ограничение по управлению второй ступени; 2 — ограничение по прочности 

 
Исходя из выше описанного условия, рассчитаны допустимые 

скорости ветра при температуре T = –50°C в зависимости от значения 
линейного эксцентриситета тяги h = 1,94  10–2 м при различных вели-
чинах угла атаки. 

Анализ зависимостей, представленных на рис. 11, позволяет сде-
лать вывод, что начиная с некоторой величины скорости встречного 
ветра значения угла наклона траектории, угла тангажа и поперечной 
перегрузки резко увеличиваются, что характеризует потерю динами-
ческой устойчивости КА. 

Заключение. В результате проведенных исследований выявлено, 
что космический аппарат становится устойчив при малых углах атаки 
(α < 13,0°) и неустойчив при углах, превышающих это значение. Это, 
в свою очередь, компенсируется устойчивостью полета космического 
аппарата за счет большого момента инерции, что позволяет получить 
границы допустимых ветров со скоростью до 20,0 м/с и при низких 
температурах в зависимости от величины линейного эксцентриситета 
тяги и при различных величинах угла атаки. Проведено исследование 
эффективности использования газовых рулей в качестве органов 
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управления космического аппарата, а также проанализировано движе-
ние устройств с раскрывающимися тормозными поверхностями в ат-
мосфере. Разработана математическая модель возмущенного движения 
космического аппарата на различных этапах полета на планету назна-
чения, которая была использована при оценке запуска со стартовой 
установки и спуска на поверхность с учетом ветровых и аэродинами-
ческих нагрузок. 
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The article studies the spacecraft stability at small and large angles of attack under the 
influence of disturbances arising from aerodynamic drag, wind speed and linear thrust 
eccentricity caused by deviations (misalignment) of the installation angle of the booster 
engine of the spacecraft. Possible use of spacecraft with opening braking surfaces when 
moving in the atmosphere is described. A mathematical model of disturbed motion of the 
spacecraft at various stages of its flight to the destination planet has been developed. The 
resulting mathematical model was used in the studies of the launch of a spacecraft from 
an inclined, vertical launch facilities and descent for landing on the surface without 
taking into account the operation of braking engines. The parameters of the trajectories 
of a spacecraft with a booster in the pitch plane are calculated depending on the flight 
altitude and the inclination of the launch pad. 
 
Keywords: damping moment coefficient, engine thrust, thrust misalignment, angle of 
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