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Аннотация. Проведено исследование углового движения спускаемого аппарата (СА) при управлении 
им с использованием метода поворота полезной нагрузки. СА оснащен надувным тормозным устрой-
ством. Управление движением СА осуществляется за счет смещения центра масс. Для исследования 
углового движения СА составлена математическая модель, которая учитывает особенности рассматри-
ваемого способа управления. Анализ результатов решения позволил сделать вывод об устойчивости 
углового движения СА, а также выявить направления дальнейших исследований рассматриваемого 
способа управления.
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Abstract
The article is reviewing the history of emergence and development of descent vehicles with infl atable structural 

elements. Descent vehicles equipped with infl atable braking devices possess the following advantages:
1. The payload volume fraction increase under the launch vehicle fairing.
2. The diameter of the infl atable braking systsems is not limited by the size of the launch vehicle fairing.
3. The folded infl atable braking system does not block access to the payload.
The article presents also specifi cs of the descent vehicles with infl atable braking devices. These specifi cs are 

entailed by the infl atable braking devices deformation occurring while their motion in the atmosphere. They are:
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1. The descent vehicle aerodynamic characteristics changing.
2. The descent vehicle the dynamic stability changing.
The authors educed the ongoing research relevance, which was confi rmed by works of Russian and foreign 

scientists.
The object of the research is a descent vehicle with a conical infl atable braking device, which control is being 

perpetrated by the center of mass shifting. The hypothesis in the ongoing work is the control method, namely, the 
center of mass displacement on account of the payload rotation.

A study of the angular motion that occurs during the descent vehicle control was conducted to confi rm the said 
hypothesis.

A mathematical model, accounting for the considered control method specifi cs, was developed to study the 
angular motion of the descent vehicle. Solution of the equations of the mathematical model was performed for 
several cases of initial conditions of motion. Simulation results are presented in the form of graphical dependencies, 
refl ecting the points’ movement trajectories on the descent vehicle surface, as well as angular velocities changing in 
the process of movement. Inference was drawn for each of the considered cases of the initial conditions of motion.

Solution of the mathematical model equations was performed by the 4th-order Runge-Kutta method.
Analysis of the results allowed drawing the inference on the descent vehicle angular motion stability, as well as 

revealing further trends of studying the control method being considered.
Keywords: infl atable braking device, payload angular position, displacement control of the center of mass, 

angular velocity vector hodograph, dependencies between the angular velocities projections, descent vehicle inertial 
properties, descent vehicle angular motion
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Введение
В 1960-х годах в США велись разработки на-

дувных спускаемых аппаратов (СА). К данным 
СА относятся: FIRST, MOOSE. До практической 
реализации разработка проектов не дошла. Однако 
идея надувных СА получила свое развитие в конце 
того же столетия [1].
Первым в истории космонавтики аппаратом 

с надувным тормозным устройством (НТУ) был 
Российский исследовательский зонд «Пенетратор» 
автоматической межпланетной станции «Марс-96», 
спроектированный в НПО им. С.А. Лавочкина. 
Данный аппарат был запущен в 1996 году, однако 
из-за сбоев в работе ракетоносителя космический 
аппарат (КА) не вышел на заданную орбиту и по-
терпел крушение [2].
Публикации, связанные с КА «Марс-96» [3, 4, 5], 

вызвали интерес у фирм и организаций Европейского 
космического агентства, что объяясняется перспек-
тивными возможностями НТУ.
Далее в НПО им С.А. Лавочкина велись работы 

по созданию спускаемых аппаратов, оснащенных 
НТУ серии «Демонстратор» [6] и «MetNet» [7].
В начале 2000-х к разработке СА с НТУ при-

ступили и в США. Данные разработки ведутся 
в научно-исследовательском центре Лэнгли [8]. 
Специалисты центра провели испытания СА 
«LOFTID», оснащенного НТУ, в ноябре 2022 года. 
Испытания заключались в возвращении с орбиты 

СА, оснащенного НТУ. На текущий момент про-
водится анализ летных испытаний [9].
Все вышесказанное свидетельствует о высоком 

интересе к СА данного типа как в России, так и за 
рубежом, ввиду ряда преимуществ у СА, оснащен-
ных НТУ, перед СА с жестким тормозным экраном. 
К этим преимуществам относятся [10]:

1. Увеличение объемной доли полезной на-
грузки (ПН) под головным обтекателем ракето-
носителя (РН) благодаря вариативности укладки 
надувной конструкции, что позволяет более эф-
фективно использовать объем под головным об-
текателем РН.

2. Диаметр надувных тормозных систем не огра-
ничен размером обтекателя РН. Таким образом, 
возможен больший диаметр миделева сечения СА. 
Это позволит достичь скорости, приемлемой для 
более ранней посадки, и осуществить спуск на 
возвышенности, что представляет особый научный 
интерес.

3. Сложенная надувная тормозная система не 
закрывает доступ к полезной нагрузке. Данное 
преимущество позволяет использовать датчики, а 
также энергосистему ПН космического аппарата 
при межпланетном полете и избежать дублирова-
ния этих систем.
Анализ вышеперечисленных преимуществ при-

водит к выводу о перспективности разработки и 
применения НТУ.
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Однако НТУ имеют недостатки из-за их де-
формаций в процессе движения в атмосфере. Эти 
деформации изменяют аэродинамические характе-
ристики, а также динамическую устойчивость СА 
[1]. Данные особенности создают возмущения тра-
ектории движения СА, что приводит к отклонению 
точки посадки от расчетной либо к разрушению СА 
в процессе спуска [11, 12, 13, 14].
С целью компенсации возмущений, вызванных 

деформацией НТУ, а также возмущений траектор-
ных параметров необходимо управлять движением 
СА. В статье рассмотрен метод управления за счет 
смещения центра масс (ц. м.) СА.
Смещение ц. м. при управлении движением СА 

происходит следующим образом: внутри надувного 
тормозного устройства расположен КА, выполняю-
щий роль полезной нагрузки (рис. 1). С тормозным 
устройством КА соединен с помощью механизма, 
предназначенного для поворота КА относительно 
точки их сопряжения. Изменение углового положе-
ния полезной нагрузки (КА) приводит к смещению 
центра масс СА относительно продольной оси на-
дувного тормозного устройства [15].
Перераспределение масс СА вызывает измене-

ние его инерционных свойств. Это изменение вли-
яет на угловое движение СА. Целью данной статьи 
является рассмотрение углового движения СА при 
управлении вышеуказанным методом.
В процессе исследования углового движения СА 

решались следующие задачи:
1. Разработка математической модели углового 

движения СА, учитывающей поворот ПН.
2. Исследоваие движения СА с использованием 

разработанной модели.
3. Анализ движения СА, с целью выявления 

возможности управления предложенным методом.

Рис. 1. Схема спускаемого аппарата:
              1 – надувное тормозное устройство;
              2 – космический аппарат;
              3 – поворотное устройство

Алгоритм расчета углового движения СА
Углове движение СА описано с применением 

четырех систем координат. Одна из них являет-
ся инерциальной (xинyинzин  на рис. 2) и связана
с вектором набегающего потока. Относительно 
инерциальной системы координат рассматривается 
угловое положение связанной системы координат 
(xyz на рис. 2).
Использована  также  система  координат

xсв.ппyсв.ппzсв.пп, связанная с поворотом ПН (рис. 3). 
Поворот полезной нагрузки происходит в плоско-
сти xсв.ппyсв.пп относительно вектора, совпадающего 
с осью zсв.пп. Данная система координат связана 
со связанной системой координат при помощи 
поворота на угол σ относительно оси x связанной 
СК. Система координат, связанная с поворотом 
ПН, использована для расчета в ней инерционных 
характеристик СА. Также в этой системе коорди-
нат записаны динамические уравнения углового 
движения, что позволило рассчитать в ней вектор 
угловой скорости.
Для расчета аэродинамических сил и моментов, 

действующих на СА, введена система координат, свя-
занная с пространственным углом атаки, xпyпzп.
Таким образом, реализован следующий алго-

ритм расчета углового движения СА:
1. Рассчитываются векторы аэродинамической 

силы и аэродинамического момента, действующих 
на СА, после чего эти векторы пересчитываются
в систему координат, связанную с плоскостью по-
ворота ПН.

2. Далее в СК, связанной с плоскостью поворота 
ПН, рассчитывается вектор угловой скорости, по-

Рис. 2. Системы координат, используемые
              в математической модели:
             V  – вектор скорости набегающего потока;
              ψ  – угол рыскания; ϑ – угол тангажа;
              γ  – угол крена
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Рис. 3. Системы координат, используемые
              в математической модели:
              αп – пространственный угол атаки;
              γп – аэродинамический угол крена;
                σ – угол между плоскостью xy связанной
                       системы координат и плоскостью
                       поворота ПН

сле чего этот вектор пересчитывавется в связанную 
систему координат.

3. По известному вектору угловой скорости
в связанной системе координат рассчитывается 
угловое положение спускаемого аппарата относи-
тельно инерциальной системы координат.

Уравнения математической модели углового движения 
СА, составленные согласно алгоритму
Система дифференциальных уравнений [16, 17, 18] 

углового движения представлена в виде выражений:

                           
ñâ.ïï;

.

dK K M
dt

dA A
dt


  


   

 (1)

В выражениях (1) введены следующие обозначения:
– динамическое уравнение вращательного дви-

жения летательного аппарата, основывающееся 
на теореме об изменении кинетического момента, 
данное уравнение записано в системе координат 
xсв.ппyсв.ппzсв.пп, связанной с плоскостью поворота 
полезной нагрузки:

                                        ñâ.ïï,
dK K M
dt

    (2)

где 
dK
dt

 – производная от вектора кинетического
                        момента в подвижной системе координат
                   xсв.ппyсв.ппzсв.пп;

– вектор кинетического момента:

                                       ,K J    (3)
где J – тензор инерции исследуемого в работе СА

в системе координат xсв.ппyсв.ппzсв.пп;
– вектор угловой скорости:

                                       ;
x

y

z

 
 

   
  

 (4)

ïñâ.ïïM A A M     – вектор аэродинамическо-
го момента, пересчитанный из системы координат 
xпyпzп, связанной с пространственным углом атаки, 
в систему координат xсв.ппyсв.ппzсв.пп, связанную с 
плоскостью поворота полезной нагрузки;

– вектор момента внешних сил относительно 
центра инерции в системе координат xпyпzп, свя-
занной с плоскостью пространственного угла атаки:

                                      .
x

y

z

M
M M

M

 
 

  
 
 

 (5)

В рассматриваемом случае внешние силы обуслов-
лены взаимодействием летательного аппарата с 
набегающим потоком. Данные моменты не учиты-
вают демпфирующие аэродинамические характери-
стики СА, что относится к одному из допущений, 
принятых в работе;

– кинематическое уравнение Пуассона [19], 
использовано для расчета матрицы направляющих 
косинусов при переходе из инерциальной системы 
координат в связанную систему координат:

                                      ;
dA A
dt

    (6)

– матрица угловых скоростей, в данной матри-
це угловые скорости записаны относительно осей 
связанной системы координат:

                           

0

0 ;

0

z y

z x

y x

  
 

    
   

 (7)

A A A A    – матрица направляющих косину-
сов между связанной и инерциальной системами 
координат, где:

– матрица направляющих косинусов при 
осуществлении первого поворота согласно 
рис. 2:
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cos 0 sin

0 1 0 ;

sin 0 cos

A

   
   
   

 (8)

– матрица направляющих косинусов при 
осуществлении второго поворота согласно 
рис. 2:

                         

cos sin 0

sin cos 0 ;

0 0 1

A

  
     
 
 

 (9)

– матрица направляющих косинусов при 
осуществлении третьего поворота со-
гласно рис. 2:

                         

1 0 0

0 cos sin .

0 sin cos

A

 
    
    

 (10)

Матрицы направляющих косинусов, связываю-
щие между собой подвижные системы координат, 
имеют следующий вид:

– матрица направляющих косинусов между 
связанной и связанной с плоскостью поворота ПН 
системами координат:

                         

1 0 0

0 cos sin ;

0 sin cos

A

 
    
    

 (11)

– матрица направляющих косинусов между 
связанной и связанной с плоскостью простран-
ственного угла атаки системами координат:

                      ï ï ï

ï ï

1 0 0

0 cos sin .

0 sin cos

A

 
    
    

 (12)

Тензор инерции СА с повернутой полезной нагрузкой
Тензор инерции при осуществлении поворота 

КА в системе координат, связанной с плоскостью 
поворота полезной нагрузки, меняется следующим 
образом [20]:

0 0

0 0

0 0

xx

yy

zz

J
J J

J

 
 

  
 
 

 – тензор инерции СА до 
осуществления поворота 
КА, где Jxx ≠ Jyy = Jzz;

0

0

0 0

xx xy

xy yy

zz

J J

J J J

J

 
 

  
 
 

 – тензор инерции СА после 
осуществления поворота 
КА, где Jxx ≠ JJyy ≠ Jzz; 
Jxy < 0.

Исследуем влияние неравенства главных мо-
ментов инерции, а также наличия центробежных 
моментов инерции на угловое движение СА:

;

;

dK K M
dt

K J

  

 

                             

0

0

0 0

xx xy

xy yy

zz

J J

J J J

J

 
 

  
 
 

 (13)

где Jxy < 0, в работе тензор инерции остается посто-
янным, так как КА находится в заданном угловом 
положении, которое не меняется в процессе дви-
жения. Согласно этому допущению, производную 
от вектора кинетического момента преобразуем 
следующим образом:

                            .
dK dJ dJ
dt dt dt

  
   (14)

Подставив выражение (11) в уравнение (2) и про-
ведя некоторые преобразования, получим:  

                            1 .
d J M K
dt


    (15)

Подставив в выражение (3) выражения (4), (13), 
придем к следующему выражению:

                     

0

0

0 0

.

xx xy x

xy yy y

zz z

xx x xy y

xy x yy y

zz z

J J

K J J

J

J J

J J

J

   
   

      
      

     
 

      
   

 (16)

Раскроем векторное произведение K  с уче-
том выражения (16), получим (17).
Матрица J–1 в выражении (15) является обратной 

к матрице J, элементами которой являются момен-
ты инерции СА, и имеет вид (18).
Выражение (15) с учетом выражений (17) и (18) 

примет вид (19).
Проведем преобразование правого множителя 

в уравнении (19) и получим (20).
После преобразований, выполненных с учетом 

выражения (20), уравнение (19) примет вид (21).
Из анализа последних двух выражений можно 

сделать вывод о том, что управление СА рассма-
триваемым способом приводит к возникновению 
зависимостей (взаимосвязей) между проекциями 
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угловых скоростей ωx, ωy, ωz. Далее данные за-
висимости условимся называть «перекрестными 
связями». Появление этих взаимосвязей обуслов-
лено изменением инерционных свойств СА при 
повороте полезной нагрузки. Рассмотрим, как воз-
никающие перекрестные связи влияют на угловое 
движение СА.

Результаты решения уравнений математической 
модели
Решение уравнений математической модели 

выполнено для габаритных характеристик СА, при-
веденных на рис. 4.
Расстояния от носка конуса до указанных на 

рис. 4 точек СА:
lСИСТ = 700 мм;
lКА = 800 мм;
lЦД = 770 мм.
Массовые характеристики СА:
mCA = 700 кг – масса СА, включающая в себя 

массу НТУ, поворотного устройства и КА;
mКA = 300 кг – масса КА.
Исследования углового движения СА выполне-

ны при параметрах набегающего потока, соответ-
ствующих высоте полета H = 3000 м и числу Маха 
набегающего потока М = 1,5.
Уравнения математической модели решались 

Рис. 4. Габаритные характеристики СА:
             Ц.Д.СА – центр давления СА;
             Ц.М.КА – центр масс КА;
             Ц.М.системы – центр масс НТУ
             и совмещенного с ним поворотного механизма

при следующих начальных условиях движения:
1) σ = 90; λ = 3; α0 = 0; γп = 0;
2) σ = 90; λ = 3; α0 = 20; γп = 0;
3) σ = 45; λ = 3; α00 = 20; γп = 0.
При начальных условиях 1 плоскость простран-

ственного угла атаки совпадает с плоскостью пово-
рота полезной нагрузки, при двух других начальных 
условиях такое совпадение отсутствует. Второй и 
третий случаи различаются по величине угла между 
плоскостями xсв.ппyсв.пп и xпyп соответствующих им 
систем координат. Такие значения выбраны исходя 
из условий возникновения или отсутствия «пере-
крестных связей».
Рассмотрим результаты решения уравнений ма-

тематической модели для каждого из трех случаев 
начальных условий движения.
Результаты решения уравнений математиче-

ской модели представлены в виде графических 
зависимостей.
Рассмотрим начальные условия движения, при 

которых плоскость пространственного угла атаки 
совпадает с плоскостью поворота полезной нагруз-
ки (начальные условия 1): 

σ = 90; λ = 3; α0 = 0; γп = 0

В данном случае поворот ПН осуществлен в 
плоскости xz связанной системы координат. Так как
α0 = 0, то аэродинамический момент, возникаю-
щий в результате смещения ПН, создается относи-
тельно оси z СК, связанной с плоскостью поворота 
ПН. В данном случае проекции аэродинамического 
момента на оси системы координат xсв.ппyсв.ппzсв.пп 
будут иметь следующий вид:

Mzсв.пп ≠ 0; Mx св.пп  My св.пп = 0.
Так как начальные условия движения соответ-

ствуют проекциям угловых скоростей ωx0 = ωy0 =
= ωz0 = 0, то компоненты вектора (20) в начальный 
момент времени имеют следующие значения:
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С учетом (22), при t = t0 выражение (21) примет 
вид:
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Рис. 5. Годограф вектора угловой скорости в системе
             координат, связанной с плоскостью поворота
             полезной нагрузки

Рис. 6. Проекции угловых скоростей на оси системы координат, связанной
              с плоскостью поворота полезной нагрузки

Рис. 7. Траектория движения точки (1;0;0) связанной 
системы координат

Анализ выражения (22) позволяет сделать вывод 
о том, что при данных начальных условиях движе-
ния СА изменяется лишь производная угловой ско-
рости относительно оси zсв.пп. Таким образом, при 
совпадении плоскости поворота ПН с плоскостью 
пространственного угла атаки угловое движение 
СА происходит в плоскости поворота ПН, что под-
тверждают результаты моделирования на рис. 5–7.
Рассмотрим начальные условия движения, при 

которых угол между плоскостью пространственного 
угла атаки и плоскостью поворота полезной нагруз-
ки составляет 90(начальные условия 2):

σ = 90; λ = 3; α0 = 20; γп = 0.
В данном случае возникает момент относительно 

оси  zсв.пп, обусловленный смещением центра масс. Так-
же возникает момент, обусловленный наличием угла 
атаки. Данный аэродинамический момент возникает 
относительно оси zп. Так как угол между плоскостями 
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xсв.пп.yсв.пп и xп.yп составляет 90, то между осями zсв.пп 
и zп, которые перпендикулярны данным плоскостям, 
угол составляет также 90. Таким образом, аэродина-
мический момент возникающий, в результате наличия 
начального угла атаки, перпендикулярен моменту, 
возникающему в результате смещения ц. м. Итак,
в системе координат xсв.ппyсв.ппzсв.пп возникают 
два взаимно перпендикулярных момента (My св.пп
и Mz св.пп):

Mx св.пп = 0; My св.пп ≠ 0; Mz св.пп ≠ 0.

Поскольку начальные условия движения соот-
ветствуют проекциям угловых скоростей ωx0 = ωy0 = 
= ωz0 = 0, то компоненты вектора (20) в начальный 
момент времени имеют следующие значения:
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С учетом (24), при t = t0 выражение (21) примет 
вид (25).
Анализ последнего выражения позволяет сделать 

вывод о том, что при данных начальных услови-
ях движения СА присутствуют производные от 
угловой скорости относительно всех трех осей СК
xсв.ппyсв.ппzсв.пп. Вызвано это наличием центробеж-
ных моментов инерции.
Результаты численного интегрирования урав-

нений математической модели представлены на
рис. 8 и 9 в виде годографа вектора угловой скоро-
сти и зависимостей проекций угловых скоростей от 
времени. Анализ полученных результатов позволяет 
сделать вывод о том, что несовпадение плоскостей 
xсв.ппyсв.пп и xпyп приводит к возникновению трех 
взаимно перпендикулярных угловых движений, и 
точки СА описывают в пространстве сложные кри-
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вые, проекции которых на плоскость неподвижной 
системы координат называются фигурами Лиссажу 
(рис. 10). Система управления должна компенсиро-
вать составляющие угловой скорости, возникающие 
из-за перекрестных связей. Таким образом, услови-
ем работы системы управления является наличие 
системы стабилизации по углу крена.
Рассмотрим начальные условия движения, при 

которых угол между плоскостью пространственного 
угла атаки и плоскостью поворота полезной нагруз-
ки составляет 45° (начальные условия 3):

σ = 45; λ = 3; α00 = 20; γп = 0
В данном случае момент от аэродинамических 

сил, обусловленный смещением центра масс, имеет 
проекции на оси yсв.пп и zсв.пп:
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Таким образом, проекция момента, обуслов-
ленного смещением центра масс, на ось zсв.пп 
суммируется с проекцией на эту ось момента, об-
условленного наличием угла атаки.
В результате значение амплитуды колебаний 

проекции угловой скорости ωz  больше, чем
в предыдущем случае, при начальных условиях 2
(рис. 11 и 12)

Рис. 8. Годограф вектора угловой скорости в системе
              координат, связанной с плоскостью поворота
              полезной нагрузки
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Рис. 9. Проекции угловых скоростей на оси системы координат,
              связанной с плоскостью поворота полезной нагрузки

Рис. 10. Траектория движения точки (1;0;0) связанной
                системы координат

Рис. 11. Годограф вектора угловой скорости в системе
               координат, связанной с плоскостью поворота
               полезной нагрузки

Рис. 12. Проекции угловых скоростей на оси системы координат, связанной
                с плоскостью поворота полезной нагрузки
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Как и при начальных условиях 2, точки СА опи-
сывают в пространстве сложные фигуры (рис. 13).
Так как траектории движения точек СА рас-

полагаются в пределах «ограниченной области», 
то угловое движение, для принятых допущений и 
рассматриваемых начальных условий движения, 
является устойчивым. 
Возникновение перекрестных связей при 

управлении движением СА рассматриваемым 
способом требует дополнительных исследований, 
при которых необходимо учесть в уравнениях угло-
вого движения демпфирующие моменты, а также 
шарнирные моменты, возникающие в результате 
работы поворотного устройства.

Выводы
Представлены математическая модель углового 

движения спускаемого аппарата, учитывающая 
поворот полезной нагрузки, а также результаты 
решения уравнений математической модели.
Анализ полученных результатов позволил 

сделать вывод о том, что во всех рассмотренных 
случаях угловое движение спускаемого аппарата 
является колебательным. Несовпадение плоскости 
пространственного угла атаки с плоскостью по-
ворота полезной нагрузки приводит к появлению 
угловых скоростей относительно всех трех осей 
системы координат, связанной с плоскостью по-
ворота ПН. Сложение взаимно перпендикулярных 
колебаний приводит к движению точки СА по до-
вольно сложным кривым.
Траектория движения произвольной точки СА 

расположена в пределах ограниченной области, 
что характеризует устойчивое угловое движение 
спускаемого аппарата, управляемого рассмотрен-
ным методом при принятых в работе допущениях 
и рассмотренных начальных условиях движения.
Для более точного исследования возникающих в 

системе колебаний необходимо учесть шарнирный 
момент, возникающий при осуществлении управ-
ления, а также демпфирующие аэродинамические 
моменты. Учет этих величин позволит сформу-
лировать требования к системе автоматического 
управления СА предложенным в работе способом.
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