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Аннотация 

Приведен анализ проектных параметров малых автоматических спускаемых 

аппаратов по траектории баллистического спуска с учётом возмущающих факторов. 

Рассматривается влияние вероятностного характера внешних условий и проектных 

параметров на массовые характеристики малых космических спускаемых аппаратов. 

Проведен анализ особенностей выбора проектных параметров в экстремальных 

(наихудших) условиях и методом эквивалентных возмущений.  
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Введение 

Создание малых космических аппаратов (МКА) является на сегодня одним из 

наиболее развивающихся и перспективных направлений космической техники. 
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Работы по этому направлению признаны актуальными и проводятся уже длительное 

время в России и других странах мира. 

В состав создаваемых МКА, могут входить малые автоматические спускаемые 

космические аппараты (МАКСА). Результаты научных исследований и 

технологических или биологических экспериментов могут быть доставлены с 

орбиты Земли с помощью МАКСА, торможение которых в атмосфере 

осуществляется с помощью жестких аэродинамических экранов, парашютных 

систем или надувных тормозных устройств. 

При проектировании и эксплуатации МАКСА, возвращаемых с орбиты на 

Землю, необходимо рассматривать технические решения по спускаемому аппарату в 

целом и его подсистемам. В частности, одним из ключевых требований к 

спускаемой системе является ее конструктивное совершенство, под которым 

подразумевается отношение массы полезной нагрузки (ПН) к массе МАКСА, при 

этом нужно оценить влияние вероятностного характера внешних условий, исходных 

данных и разброса проектных параметров на массовые характеристики МАКСА.  
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ПНm  – масса полезной нагрузки, МАКСАm  - масса малого спускаемого аппарата. 

В результате, критерий оптимальности формулируется как минимум массы 

систем мягкой посадки, и отдельно формулируется критерий оптимальности для 

синтеза траектории спуска на участке основного аэродинамического торможения.  



Ставится задача минимизации массы парашютной систем торможения 

МАКСА,   min ,ПС i jm x y , а так же, задача минимизации массы теплозащитного 

покрытия (ТЗП) лобового экрана ТЗПm ,   min ,ТЗП i jm x y . 

В данной работе в качестве основной схемы экспедиции рассматривается 

вариант ввода в действе МАКСА на низкой околоземной орбите и его 

последовательной посадки на поверхность Земли (рис. 1). 

 

Рис. 1 Выведение и спуск в атмосфере Земли 

На каждом этапе спуска МАКСА могут быть представлены основные 

параметры, возмущения и ограничения, действующих на аппарат (таблица 1). 

Состав и параметры ограничений определяются требованиями со стороны 

научной аппаратуры и возможностями базовой платформы экспедиции, её 

конструктивно-компоновочной схемы. 



Таблица 1  

Параметры, возмущения и ограничения, действующие на МАКСА 

 

Для получения предварительных оценок проектных параметров МАКСА на 

ранних стадиях проектирования, методика предусматривает три подхода: 

 подход к определению проектных параметров при номинальной траектории, 

 подход к выбору проектных параметров из экстремальных условий, 

 вероятностный подход, с учетом случайного характера неблагоприятных 

условий. 
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Уравнения движения МАКСА баллистического спуска 

Для проведения качественных исследований с целью выявления основных 

закономерностей целесообразно использовать систему уравнений, записанных при 

следующих упрощающих допущениях: 

1 Гравитационное поле Земли – центральное; 

2 Поверхность Земли – сфера радиуса Rпл.=6371,1 км; 

3 Атмосфера Земли имеет некоторую условную границу hвх=120км; 

4 Все силы, действующие на МАКСА, приложены к его центру масс;  

5 Масса МАКСА считается постоянной на каждом этапе полета;  

6 Движение около центра масс не рассматривается. 

В работе в качестве прототипа формы спускаемого аппарата была выбрана 

оболочка космического аппарата полу сферической формы с притупленной сферой 

радиус которой Rнос=0,84м; миделево сечение аппарата S= 0,385м
2
; масса аппарата 

m=60кг. 

К числу основных сил, действующих на спускаемый аппарат при его 

движении в атмосфере, относятся: сила тяжести G; аэродинамическая сила R; сила 

ветра W. 

Ветровое поле в любом географическом районе может быть охарактеризовано 

вертикальным профилем скоростей ветра, т.е. значениями скоростей по высотам. В 

данной работе в качестве вертикального профиля ветра были использованы данные 

соответствующие ГОСТ Р53460-2009 [1]. Скорость ветра может быть представлена 

как сумма меридиональной и зональной составляющей. Кроме того, 



меридиональная составляющая значительно меньше зональной. В этой диссертации 

используется только зональная составляющая ветра. Уравнения движения центра 

масс МАКСА описываем следующим образом [2, 3] 
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Тепловые потоки 

Спускаемые аппараты, входящие в атмосферу Земли и других планет с 

большими скоростями, обычно подвергаются сильному воздействию окружающей 

среды, следовательно, тепловая нагрузка влияет на массу тепловой защиты МАКСА. 

При разработке таких аппаратов существенную роль играет проектирование 

системы теплозащиты, поэтому далее рассматриваем тепловую модель аппарата [4, 

5, 6, 7].  

Суммарный тепловой поток, действующий на поверхности аппарата, 

входящего в атмосферу, можно представить в виде: 

 кон радq q q 
,
 (3) 

Где конq - конвективный тепловой поток; радq - радиационный тепловой поток. 



Конвективный тепловой поток в критической точке может быть определен по 

формуле [4, 5, 6]: 
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где c, n, m –некоторые постоянные, зависящие от типа течения и от свойств газа; 

Rнос– радиус притупления носка аппарата; V - скорость полета МАКСА; IV - 

значение первой космической скорости;  - плотность атмосферы на высоте полета; 

0 - плотность атмосферы на поверхности планет; 0,wI I -энтальпия воздуха при 

температуре стенки в расчетной точке и энтальпия торможения. 

Вследствие того, что 0wI I , уравнение (4) может быть представлено в виде: 
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В ламинарном режиме обтекания существуют разные приближения для n,m,c. 

Для расчетов конвективных тепловых потоков использовались Дэтра - Идальго 

аппроксимации. Где 
51/ 2,  3.15,  5.16 10n m с     . 

Расчет радиационного нагрева в зоне затупления предлагается [8] вычислять 

по следующему выражению для трех диапазонов полета 

   21000

m
n

рад нос

v ккал
q А R

м с
 


   
    

  
. (6) 



Таблица 2  

Значение n, m радиационного потока 

A n m V [км/с] 

1,038x10
-4

 1.68 7.4 V<8.5 

2.28x10
-8

 1.41 20.0 8.5<V<11.6 

8.405x10
-5

 1.30 8.0 V>11.6 

 

Интегрированный конвективный тепловой поток в точке торможения во время 

полета вычисляется [4, 9, 10] как: 
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Температура поверхности в градусах Кельвина в критической точке согласно 

закону Стефана-Больцмана может быть определена как равновесная радиационная 

температура поверхности при суммарном тепловом потоке (конвективном + 

радиационном) [10]: 

  
1/4

кр

q
T К



 
  
  .

 (8) 

где  - постоянная Стефана-Больцмана   8 2 45.670373 21 10     W m K     ,  -

коэффициент степени черноты  поверхности КА - обычно принимается 0,8   

Расчет изменения давления торможения 0p  по траектории спуска проводится с 

помощью уравнения Гюгонио в виде [4, 5, 6, 11]: 
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  (9) 

hp - атмосферное давление на высоте полета; M - число маха, соответствующее 

скорости полета МАКСА; k – показатель адиабаты 1,4.k   

Максимальный тепловой поток обычно определяет диапазон возможных 

материалов тепловой защиты, а интегрированная тепловая нагрузка определяет 

массу теплового экрана [9, 10]. 

На рис. 2 показана зависимость между общим тепловым потоком и массовой 

долей ТЗП на основе данных, приведенных в [12, 13].  

 

Рис. 2 Массовая доля ТЗП для различных капсул в общей тепловой нагрузке 

Эта зависимость имеет следующее выражение: 



 
0.51575

САm /m  0.091QТПЗ   (10) 

График может рассматриваться в качестве инструмента для получения 

предварительной оценки массовой доли ТЗП. 

Этапы спуска в атмосфере 

В случае совместного торможения нескольких устройств, их действие 

считается независимым, и таким образом, на участке торможения с парашютами 

может быть представлено следующим образом: 

 
АЭ АЭ

x M П П x MC S C F C S    (11) 

где: ПC – коэффициент сопротивления парашюта; ПF – площадь парашюта; 
АЭ

xC – 

коэффициент сопротивления аэродинамического экрана; 
АЭ

MS – характерная площадь 

аэродинамического экрана; xC – коэффициент лобового сопротивления аппарата; MS

– характерная площадь аппарата. 

Процесс десантирования можно разбить на следующие основные этапы: 

I-й этап – движение десантируемого аппарата в воздухе. В течение первого этапа 

изменение скорости аппарата происходит по законам падения в воздухе тела без 

парашюта (аэродинамическое торможение). 

II-й этап – ввод тормозного парашюта и вытягивание строп парашюта на всю длину. 

В этой работе, сила, возникающая при вытягивании парашюта, не учитывается. 

Изменение скорости аппарата происходит по законам падения в воздухе тела без 

парашюта до момента начала наполнения купола парашюта. 



III-й этап – начало наполнения купола парашюта до его полного наполнения. 

IV-й этап – снижение на тормозном парашюте до момента ввода основного 

парашюта. 

V-й этап – отделение тормозного парашюта от МАКСА. Ввод основного парашюта 

и вытягивание строп парашюта на всю длину. 

 VI-й этап – наполнение купола парашюта до его полного наполнения. 

VII-й этап – снижение на раскрытом основном парашюте до достижения  

поверхности земли. 

Параметры парашютной системы 

В данной работе, наполнение купола парашюта моделируется «расширенным 

методом Пфланца-Лудтке», который основан на «полу эмпирическом методе 

Пфланца-Лудтке» [14, 15, 16]. 

Ввод парашюта обычно осуществляется при числах маха 1<M <2 для 

тормозного парашюта, а для основного парашюта при М <0,5. 

Коэффициент сопротивления парашюта зависит от конструкции куполов, типа 

ткани, ее воздухопроницаемости, скорости полета, и др. В данной работе был 

выбран парашют типа Disk-Gap-Band (DGB) (диск-щель-кольцо) для тормозного и 

основного парашюта. Для таких парашютов коэффициент сопротивления ( ПC ) 

принимается от 0,52 до 0,58 [15]. 

Сила сопротивления, действующая на парашют равна 
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  - плотность воздуха, ПС  - коэффициент сопротивления парашюта, ПF  - площадь 

купола парашюта. 

Установившаяся скорость спуска на парашютной системе УV равна:  
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Максимальные нагрузки, действующие на парашют, обычно появляются при 

раскрытии купола парашюта. Эти силы определяются в зависимости от 

характеристик парашюта. 

  _ maxП K П K П ПR С R С C F q   (14) 

Ск- коэффициент динамичности, который зависит от конструкции купола парашюта 

и определяет максимальную нагрузку на парашют. 

В процессе наполнения парашюта изменяется площадь купола парашюта FП, и 

его коэффициент сопротивления CП. Изменение этих параметров проще всего искать 

не отдельно, а в виде их произведения. Это произведение называется эффективной 

площадью сопротивления парашюта П ПС F . 

Изменения эффективной площади сопротивления во времени можно 

аппроксимировать [17, 16, 18] 
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( )П П УC F –площадь сопротивления парашюта, когда площадь купола парашюта 

достигает его стационарного значения в первый раз; tf - время наполнения купола 

парашюта, т.е. время проходящее с момента отделения от КА до полного 

наполнения купола парашюта, когда ( )П П П П УC F C F ; j –коэффициент роста площади 

сопротивления, в данной работе j=6. 

В [16, 17, 19] показано, что время наполнения купола парашюта выражается 

следующим образом: 
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n – постоянная наполнения парашюта. Для парашютов типа DGB, n=10 [20]; 

Номинальный диаметр парашюта 
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В начале наполнения парашюта ( 0t  ) площадь сопротивления парашюта 

равна: 

    0

j

П П П П У
f

t
C F t C F

t

 
   

 

. 

При ft t , площадь купола парашюта достигает его стационарного значения в 

первый раз 

     

j

П П П П П ПУ У
f

t
C F t C F C F

t

 
   

 

. 



При  
1/

max

j

f Kt t C t   парашют наполняется и, следовательно, нагрузка на парашют 

достигает его максимального значения 

     

j

П П П П K П ПУ У
f

t
C F t C F C C F

t

 
   

 

. 

После того, как площадь парашюта достигает его максимального значения, т.е. при 

maxt t , площадь сопротивления парашюта уменьшается до его стационарного 

значения и остается постоянной  

   П П П П У
C F t C F const  . 

Для определения массы парашюта воспользуемся [5, 15], где показывается 

соотношением массы парашюта и его номинального диаметра:  

 
1,539

01,1649DПm    (18) 

Модель в экстремальных условиях  

Расчеты проектных параметров из экстремальных (наихудших) условий, 

задаются, когда отклонение каждого параметра бралось таким, что проводило к 

более тяжелым условиям. 

Экстремальные траектории МАКСА рассчитываются с максимальной 

скоростью и углом входа в атмосферу, с минимальным коэффициентом 

сопротивления летательного аппарата и максимальной скоростью ветра. 

 

 



Вероятностные модели оценки проектных параметров 

Наиболее употребляемыми методами приближенной теоретико-вероятностной 

оценки точности работы нелинейных динамических систем является метод 

статистических испытаний (метод Монте-Карло) и метод эквивалентных 

возмущений (метод Доступова). Наиболее универсальным является метод 

статистических испытаний (метод Монте-Карло), однако для получения 

достоверной оценки точности работы достаточно сложной системы этим методом, 

необходимо проведение значительного числа реализаций (несколько сотен), при 

этом максимальные и минимальные оценки рассчитывают с учетом доверительных 

интервалов. Наименее трудоёмким является метод эквивалентных возмущений 

(МЭВ), нашедший широкое практическое применение в технике для приближенного 

вероятностного анализа состояния систем [21, 22, 23].  

Данный метод [23, 24] применяется для статистического анализа нелинейных 

динамических систем, математическое описание которых может быть представлено 

в виде  

 
1 1( , , , , , , ), ( 1,2, )i

i k m

dY
f Y Y V V t i k

dt
   (19) 

где: 1, , , ,i kY Y Y -случайные функции, характеризующие поведение системы 

(выходные координаты); 1, , , ,r mV V V - входные некоррелированные между собой 

случайные параметры и случайные начальные условия; 1, , kf f -неслучайные 

нелинейные функции; t  - время. 



Тогда рассматриваемую i -ю функцию решения системы можно представить в 

виде 

 1 2 ( , , , , )mY t V V V  (20) 

Данный метод позволяет найти моменты выходных координат системы по 

заданным законам распределения или по заданным моментам входных случайных 

параметров. Наибольший интерес вызывают первые моменты выходных координат: 

математическое ожидание [ ]M Y - начальный момент первого порядка; 

дисперсия 
2 2[ ] [ ] [ [ ]]D Y M Y M Y   - центральный момент второго порядка. 

Сущность этого метода заключается в том что, вместо случайных параметров 

rV  , заранее рассчитываются неслучайные величины  
kr s , называемые 

эквивалентными возмущениями. Эти эквивалентные возмущения складываются с 

математическими ожиданиями или вычисляются из них, и при этих значениях 

параметров вычисляется значение функции SY . За тем, формулируются искомые 

вероятные характеристики 

 
1

[ ]
N

n

s s

s

M Y y


  (21) 

где s -коэффициент; Sy - представляет собой решения системы (20) полученные при 

подстановке в правые части этой системы различных комбинаций неслучайных 

величин 
kr s (эквивалентными возмущениями) вместо случайных параметров rV . 

Подбор коэффициентов s  и величин 
kr s  осуществляется таким образом, 

чтобы по возможности большее число коэффициентов s обратить в ноль.  



Точность метода определяется порядком принятой аппроксимации, а объем 

необходимых расчетов зависит от степени q  аппроксимирующего полинома и числа 

m  возмущений. Рассмотрим расчетные формулы для определения математического 

ожидания и дисперсии для степеней аппроксимирующего полинома 3q  . В данном 

случае количество интегрирований системы (20) 2N m . 

Коэффициенты s и узлы интегрирования r s  вычисляются следующим 

образом  
1

2
s

m
  ; r r m  . значения эквивалентных возмущений ,r s  согласно 

таблице 3  

Таблица 3 

 Определение неслучайных величин при q=3 

 

s 

r 

1 2 3 … m-1 m 

1 
 

0 0 … 0 0 

2 
 

0 0 … 0 0 

3 0 
 

0 … 0 0 

4 0 
 

0 … 0 0 

… … … … … … … 

2m-1 0 0 0 … 0 
 

2m 0 0 0 … 0 
 

 

Математическое ожидание координаты Y : 

  *

1

1
[ ]

2

m

r r

r

M Y y y
m 

   (22) 

где: 
*,r ry y  решения исходной системы (20) при подстановке вместо случайных 

параметров rV  неслучайных величин r  и r . 

1

1

2

2



( ,0, ,0, ,0, ,0)r ry t  ; 
* ( ,0, ,0, ,0, ,0)r ry t   . 

Дисперсия координаты Y : 

    
22 *2

1

1
[ ] [ ]

2

m

r r

r

D Y y y M Y
m 

     (23) 

При 9m   , 3r r  . 

Выражение для математического ожидания приобретает следующий вид: 

    *

0

1

1
[ ] 1

918

m

r r

r

mM Y y y y


     (24) 

где: 0 ( ,0, ,0)y t . 

Реальное движение КА происходит в условиях, отличающихся от тех, которые 

были приняты при расчете номинального движения. Основные возмущения, 

действующие на КА в процессе спуска, можно разбить на [21]: 

1. возмущения по начальным условиям входа: ошибки определения угла входа, 

скорости входа, координат начальной точки, времени входа и др., 

2. возмущения, вызванные неточным знанием аэродинамических и конструктивных 

параметров МАКСА: аэродинамических коэффициентов и площади миделевого 

сечения, массы МАКСА и т.д., 

3. возмущения, возникающие в результате неточного знания характеристик 

атмосферы, в первую очередь зависимости плотности от высоты, турбулентности 

атмосферы и др., 



4. Приборные ошибки: погрешности чувствительных элементов, средств обработки 

информации, исполнительных органов и т.п. 

Большинство возмущений носит случайный характер с нормальным законом 

распределения. Для оценки отклонений были проведены соответствующие расчеты 

траекторий при различных возмущениях с вероятностной оценкой по методу 

Доступова. Из всех возмущений учитывались те, которые дают наибольшее 

отклонение конечных параметров (таблицы 4, 5): 

Таблица 4 

Возмущение на участке основного аэродинамического торможения  

y1 5вх     0.33вх     

y2
 

7200вхV  м/с 100вхV   м/с 

y3
 

120000вхh   м
 

500вхh   м
 

y4
 Cx 0.03xC    

y5 
W – среднегодовые скорости зонального ветра 

(ГОСТ Р53460-2009 ) 

W – среднеквадратическое 

отклонение зонального ветра 
  

 

В данном случае количество возмущений рано 5, тогда эквивалентные 

возмущения 5i i  . 

Таблица 5  

Возмущение на участке торможения под парашютом   

y1 вв  
вв  

y2
 

ввV  
ввV  

y3
 

ввh
 

ввh
 

y4
 Cx xC  

y5
 Cп=0,55 ПC  



y6
 

W – среднегодовые скорости зонального ветра 

(ГОСТ Р53460-2009 ) 

W
 
– среднеквадратическое 

отклонение зонального ветра 
  

 

В данном случае количество возмущений рано 6, тогда эквивалентный 

возмущения 6i i  . 

Результаты расчетов  

В качестве программных средств моделирования МАКСА использовались 

MATLAB с целью получения основных траекторных параметров и тепловых 

режимов МАКСА на всех этапах спуска.  

Приведем результаты расчетов выбора проектных параметров из 

экстремальных (наихудших) условий, когда отклонение каждого параметра бралось 

таким, что проводило к более тяжелым условиям. 

Для получения вероятностных оценок с учетом случайного характера 

неблагоприятных условий, проводится расчет по методу эквивалентных 

возмущений (МЭВ). Исходные данные по первому и второму методу показаны в 

таблице 6. 

Таблица 6 

 Начальные условия при экстремальных условиях и МЭВ  

Параметр Номинальная Экстремальная МЭВ 

    макс м. о. с. к. о. (±σ) 

Vвх 7200 7300 7200 33 

Θвх -5 -4 -5 0,33 

Hвх 120000 121500 120000 500 

W ном макс ном макс/ мин 

Cx 1,21 1,12 1,21 0,03 

Стп 0,55 0,46 0,55 0,03 



 

В таблице 7 приведены результаты расчетов на участке аэродинамического 

торможения при экстремальных условиях и методом Доступова. 

Таблица 7 

 Расчеты аэродинамического торможения при экстремальных условиях и МЭВ  

П
ар

ам
ет

р
 

Н
о
м

и
н

ал
ьн

ая
  

Э
к
ст

р
ем

ал
ьн

ая
 

м
ак

с 

МЭВ 

м. о. с. к. о. (±σ) Значение ±3σ 

nx [ед.] 14,76 13,04 14,77 0,61 12,94 ÷ 16,60 

Q [МДж/м2] 57,27 66,84 57,32 1,65 52,37 ÷ 62,27 

    [Вт/м2] 1187259 1187169 1187477 31901 1091773 ÷ 1283179 

T [К] 2261,84 2261,79 2261,79 15,2 2216,18 ÷ 2307,39 

P0 [атм] 0,31 0,29 0,31 0,014 0.27 ÷ 0.35 

m ТЗП [кг] 4,74 5,13 4,74 0,07 4.53 ÷ 4.95 

 

Результаты показывают, что весовой выигрыш в массе ТЗП при 

вероятностном подходе составляет до 4%. 

В таблицах 8-9 приведены результаты расчетов проектных параметров 

парашютной системы при экстремальных условиях и методом Доступова.  

Таблица 8  

Параметры ввода ТП при экстремальных условиях и МЭВ 

Параметр Номинальная  Экстремальная  
МЭВ 

с.к.о. ( ± σ) Значение ±3σ 

Стп 0,55 0,46 0,55 ±0,03 0.46 ÷ 0,64 

Мвв_тп 1,35 1,39 1,37±0,01 1,35 ÷ 1,40 

Vтп [м/сек] 404 416 411 ±2 404,45 ÷ 417,59 

hвв_тп [км] 26,95 26,8 27.05 ± 0.15 26,60 ÷ 27,49 

Θвв_тп [град] 34,42 33,72 33,97 ± 0,48 35,39 ÷ 32,54 

tвв_тп [сек] 166,04 187,58 165,86 ± 6,11 147,53 ÷ 184,20 

q [Па] 2410 2613 2458± 64,59 22640 ÷ 2652 



Fтп [м2] 1,39 1,54 1,37 ± 0,09 1,12 ÷ 1,63 

m тп [кг] 0,2 0,22 0,20± 0,01 0,17 ÷ 0,23 

Таблица 9  

Параметры ввода ОП при экстремальных условиях и МЭВ   

Параметр Номинальная Экстремальная 
МЭВ 

с.к.о. ( ± σ) Значение ±3σ 

Мвв_оп 0,1 0,11 0,10 ± 0,002 0,10 ÷ 0,11 

Vоп [м/сек] 32,75 34,32 33,00 ±0,46 31,63 ÷ 34,38 

hвв_оп [км] 3,14 3,3 3,19 ± 0,42 1,93 ÷ 4,44 

Θвв_оп [град] 90,16 90,01 90,17 ± 0,05 90,32 ÷ 90,01 

tвв_оп [сек] 535,94 536,41 531,14 ± 10,82 498,69 ÷ 563,59 

q [Па] 480,54 519,09 485,62± 12,54 447,99 ÷ 523,24 

Fоп [м2] 68,79 82,3 69,00± 3,84 57,48 ÷ 80,51 

D0 [м] 9,36 10,24 9,37 ± 0,26 8,59 ÷ 10,14 

Vk [м/сек] 5 5 5 ± 0.00 5 

m оп [кг] 4,78 5,63 4,79 ± 0,24 4,06 ÷ 5,5 

 

Результаты показывают, что весовой выигрыш в парашютной системе при 

вероятностном подходе может составить 2%. 

В таблице 10 показывается суммарная масса парашютной системы и масса 

ТЗП. 

Таблица 10  

Масса ТЗП и масса ПС при экстремальных условиях и МЭВ 

параметр Номинальная Экстремальная 
МЭВ 

с.к.о. ( ± σ) значение  ± 3σ 

m ТЗП  4,735 5,128 4,737 ± 0,07 4,525 ÷ 4,948 

m тп  0,2 0,215 0,199 ± 0,009 0,173 ÷ 0,224 

m оп  4,777 5,628 4,790 ± 0,24 4,062 ÷ 5,518 
Суммарная масса 

ПС  
4,977 5,843 4,988 ± 0,25 4,235 ÷ 5,742 

Суммарная масса 

ПС + ТЗП  
9,712 10,971 9,725 ± 0,32 8,760 ÷ 10,690 



 

Суммарный выигрыш в системе путем использования метода Доступова 

составляет 3 % по сравнению с экстремальной траекторией. 

Выводы  

1 Составлен алгоритм и проведены расчеты траекторных параметров МАКСА по 

баллистической траектории. Откуда были получены параметры тепловых 

потоков, давления в критической точке, температуры и соответствующей массы 

теплозащитной системы лобового аэродинамического экрана. 

2 Был представлен алгоритм и проведены расчеты траекторных параметров 

МАКСА, с помощью которых была получена масса парашютной системы. 

3 Проведен анализ особенностей выбора проектных параметров в экстремальных 

(наихудших) условиях и методом эквивалентных возмущений. Результаты 

показывают, что весовой выигрыш массы ПС при вероятностном подходе может 

составить до 2%. Весовой выигрыш массы ТЗП при вероятностном подходе 

может составить до 4%. 
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