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Рассмотрены баллистические особенности организации спуска перспективного 
пилотируемого транспортного корабля (ПТК) с солнечно-синхронной орбиты созда-
ваемой в настоящее время российской орбитальной станции. Проанализированы 
условия входа возвращаемого аппарата в плотные слои атмосферы против вращения 
Земли и дана оценка максимальной равновесной температуры его корпуса. Исследо-
вана возможность посадки этого аппарата в одном выбранном районе. Отмечена 
востребованность определения необходимого количества районов посадки в зависи-
мости от принятой концепции обеспечения безопасности полетов. Приведены ре-
зультаты баллистических расчетов по решению задачи безопасного завершения по-
лета двигательного отсека ПТК после его отделения от возвращаемого аппарата. 
Дана оценка необходимой продолжительности автономного полета двигательного 
отсека после выполнения доразгона до окончательного схода с орбиты и затопления 
несгоревших элементов конструкции в отведенном районе океана. Отмечены про-
блемы организации спуска ПТК с солнечно-синхронной орбиты в случае возникнове-
ния нештатных ситуаций. 
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Введение. Создаваемая в настоящее время российская орбиталь-

ная станция (РОС) предназначена для работы на околоземной сол-
нечно-синхронной орбите (ССО), имеющей наклонение ~97° и высо-
ту ~370 км. Такие параметры орбиты выбраны для того, чтобы 
обеспечить эффективное решение целевых задач РОС, в частности, 
наблюдение всей территории Российской Федерации и Северного 
морского пути [1]. 

Впервые в отечественной космонавтике планируются работы по 
транспортному обеспечению орбитальной станции (ОС) на высокоши-
ротной орбите. Оно заключается в доставке на станцию экипажей и не-
обходимых грузов, а также возвращение экипажей и результатов вы-
полненных работ на Землю. 

Цель работы — представить проведенные баллистические исследо-
вания особенностей организации безопасного спуска пилотируемого 
транспортного корабля с солнечно-синхронной орбиты, помогающие 
получить оценки ряда параметров схем спуска, отличающихся от 
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аналогичных параметров спуска с традиционной орбиты наклоне-
нием 51,6°. 

Организация спуска перспективного пилотируемого транспортного 
корабля (ПТК) с ССО по сравнению со спуском ОС «Салют» и «Мир», 
а также Международной космической станции (МКС) с традиционной 
для российской пилотируемой космонавтики орбиты с наклоне- 
нием i = 51,6° имеет ряд существенных баллистических особенностей, 
которые обусловлены двумя причинами: 

‒ условиями входа возвращаемого аппарата (ВА) ПТК в плотные 
слои атмосферы Земли, отличающимися от условий входа при спуске 
с орбиты наклонением i = 51,6°; 

‒ прохождением трасс витков полета ПТК по ССО, создающим 
проблемы с выбором посадочных витков и обеспечением спуска. 

Задачи исследования влияния входа ВА ПТК в атмосферу 
Земли и организации спуска ПТК. Прежде всего необходимо отме-
тить конструктивные особенности создаваемого для полетов к РОС 
ПТК «Орел» [2], в состав которого входят: 

‒ многоразовый ВА скользящего типа, аэродинамическое качество 
которого, составляющее ~0,3, аналогично качеству спускаемого аппа-
рата (СА) транспортных пилотируемых кораблей (ТПК) «Союз МС»; 

‒ двигательный отсек (ДО). 
В соответствии с принятой концепцией обеспечения безопасно-

сти спуска ПТК предусматриваются высокоточная посадка ВА на 
территории РФ и затопление несгоревших элементов конструкции 
(НЭК) ДО в пустынном районе океана. В этом случае схема спуска 
ПТК (рис. 1) усложняется в связи с необходимостью выполнения ма-
невра доразгона ДО и обеспечения его автономного орбитального 
полета с последующим окончательным сходом с орбиты, например, 
рассмотренного в [3].  

 

Рис. 1. Схема спуска (а) и компоновка (б) пилотируемого транспортного корабля 
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Отличие условий входа ВА в плотные слои атмосферы на высоте 
100 км над общеземным эллипсоидом при спуске с ССО от условий 
входа при спуске с традиционной орбиты обусловлено разными 
направлениями векторов абсолютной скорости ВА абсV  относитель-

но векторов линейной скорости атмосферы атм ,V  имеющей место 

вследствие вращения Земли. Векторы воздушной скорости ВА вV  

для обоих случаев схематично показаны на рис. 2. Нетрудно понять, 
что в случае спуска с ССО (вход в атмосферу «против вращения Зем-
ли») величина вV  больше, чем при входе «по вращению Земли». 

 

Рис. 2. Воздушная скорость возвращаемого аппарата  
при входе в плотные слои атмосферы 

 
Воздушная скорость вV  определяет действующую на ВА аэроди-

намическую силу, которая формирует высотно-скоростной профиль 
атмосферного участка и, значит, тепловой и перегрузочный режимы 
спуска. Следовательно, так можно сформулировать одну из задач  
исследования: получить сравнительную оценку параметров теплово-
го и перегрузочного режимов спуска ВА для двух рассматриваемых 
типов орбит. 

Еще одна из важнейших задач проектирования пилотируемых 
космических полетов — обеспечение безопасности экипажей. Она 
является весьма многогранной, например, в случае возникновения 
нештатной ситуации (НС) может потребоваться досрочное, т. е. до 
штатного завершения программы полета, возвращение экипажа на 
Землю. Такая ситуация может возникнуть и в процессе штатного 
спуска ПТК, в частности, срыв штатной отстыковки ПТК от РОС  
и перенос расстыковки на резервный виток.  

Для спусков ТПК «Союз МС» с орбиты МКС используются рай-
оны посадки на территории Республики Казахстан. Их широтное 
расположение (широта близка к наклонению орбиты) оптимально для 
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обеспечения максимального количества посадочных витков (гаран-
тированно три витка) в каждые сутки полета. Такая возможность 
позволяет применять гибкую схему резервирования основных опера-
ций штатного спуска ТПК. Кроме того, предусмотрен ряд резервных 
районов для безопасного возвращения экипажа на Землю на любом 
витке полета [4]. 

Для случая спуска с ССО требуется получить оценку возможной 
частоты посадок для одного района посадки, расположенного на тер-
ритории РФ, и на ее основании провести анализ проблем обеспечения 
безопасности полетов.  

И, наконец, третья задача исследования связана с обеспечением 
затопления НЭК ДО в заданном районе океана. Проблема заключает-
ся в том, что ДО после выполнения доразгона должен находиться 
в автономном полете до тех пор, пока трасса полета не станет прохо-
дить через район затопления. В данном случае задачей исследования 
является получение оценки количества витков автономного полета ДО 
в зависимости от района посадки ВА и оценки параметров маневра 
доразгона, обеспечивающего соответствующее время орбитального 
существования ДО [5].  

Методы исследования и математическая модель движения 
ПТК и его отсеков. Для решения поставленных задач был использо-
ван метод математического моделирования, основанный на численном 
интегрировании дифференциальных уравнений движения центров 
масс (ЦМ) рассматриваемых космических аппаратов (КА). Программ-
но-математическое обеспечение моделирования было разработано 
на базе программного комплекса, применяемого в Центре управления 
полетами АО «ЦНИИмаш» для оперативного баллистико-навига- 
ционного обеспечения спусков ТПК «Союз МС» и транспортных гру-
зовых кораблей (ТГК) «Прогресс МС» (первая версия комплекса опи-
сана в [6]).  

Система дифференциальных уравнений движения ЦМ КА в гео-
центрической экваториальной вращающейся (гринвичской) системе 
координат имеет следующий общий вид: 
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где x, y, z, ,xV  , y zV V  — компоненты трехмерных векторов положения 

и скорости ЦМ КА; г г г, , x y za a a  — компоненты вектора гравитацион-

ного ускорения; , , ax ay aza a a  — компоненты вектора аэродинамиче-

ского ускорения; ДУ ДУ ДУ, , x y za a a  — компоненты вектора ускорения, 

вызванного действием силы тяги двигательной установки (ДУ) КА; 

З  — модуль вектора угловой скорости вращения Земли, З  = 

= 7,29211587⋅10–5 1/с. 
Величины г г г, , x y za a a  рассчитывались с учетом гармоник грави-

тационного поля Земли до 36-го порядка включительно [7] для орби-
тального участка полета и с учетом только 2-й зональной гармоники 
для атмосферного участка спуска. 

Аэродинамическое ускорение КА aa  для орбитального участка 

полета вычислялось с учетом только силы сопротивления:  

2
балρ ,aa S V  

где балS  — баллистический коэффициент,  бал / 2xaS c S m ( xac  — 

аэродинамический коэффициент сопротивления, , S m  — характер-
ная площадь и масса КА соответственно); ρ  — плотность атмосферы 
в соответствии с указанным в [8]; V — модуль вектора скорости, 

2 2 2 .  x y zV V V V  

Для атмосферного участка спуска ВА ускорения от действия 
аэродинамической силы лобового сопротивления лaa  и подъемной 

силы пaa  рассчитывались следующим образом:  

л в в ;
2

   a xa
S

c V
m

a V  

 2
п в cos sin . 

2
      a ya

S
c V

m
a m l                          (2) 

Здесь    М, , М,xa yac h c h  — аэродинамические коэффициенты со-

противления и подъемной силы (М — число Маха; h  — высота); 
  — плотность атмосферы в соответствии с приведенным в рабо-
те [9], для расчета возмущенных траекторий учитывались сезонные 
и случайные вариации плотности в соответствии с моделью ЦНИИмаш, 
созданной в 1984 г.; вV  — вектор воздушной скорости ЦМ ВА, 

в ; V V W  W  — вектор сезонной и случайной скорости ветра в со-

ответствии с моделью ЦНИИмаш;   — угол скоростного крена ВА; 
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,l m  — единичные векторы, определяющие направления вертикаль-
ной и боковой составляющих подъемной силы: 

; ;
 

 
 V

V r l V
l m

V r
        

 т, , x y zr  — вектор положения (радиус-вектор) ЦМ ВА; компонен-

ты вектора полного аэродинамического ускорения 
т

, ,   a ax ay aza a aa  

в (1) вычислялись с учетом того, что л п. a a aa a a  

В процессе моделирования участка работы ДУ или тормозной ДУ 
(ТДУ) модуль ускорения ЦМ КА ДУa  определялся как   

ДУ .
P

a
m

 

Здесь P  — сила тяги ДУ; m — текущее значение массы КА, 
 0 вкл  m m m t t  0(m  — масса КА; m  — секундный расход топли-

ва, уд/m P P  уд(P  — удельный импульс тяги ДУ); t  — текущее вре-

мя; вклt  — время включения ДУ). 

Интегрирование системы уравнений (1) выполнялось методом 
Адамса (восьмиточечным — для орбитального участка и четырехто-
чечным — для участка спуска). Для интерполяции векторов состоя-
ния ЦМ КА на заданные значения траекторных параметров исполь-
зовался метод Лагранжа. Решение краевых задач прицеливания для 
получения заданных терминальных параметров траекторий выполня-
лось методом последовательных приближений. 

В качестве параметра теплового режима атмосферного участка 
спуска рассматривалась равновесная температура рt  в критической 

точке корпуса ВА. Для случая конвективного теплообмена она вы-
числялась по формуле [10] 

конв 4
р 273,  С .

εσ
  

q
t  

Здесь  — излучательная способность материала (степень черноты), 
ε   0,8;  — постоянная Стефана — Больцмана, σ   13,5·10–12 
ккал/(м2·с·K4); конв q  — конвективный тепловой поток, 
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где a = 2,8·104 ккал/(м3/2·с); ρ  — плотность воздуха, кг/м3; нr  — ра-

диус закругления корпуса ВА в районе критической точки, м; вV  — 

воздушная скорость ВА; 1кV  — 1-я космическая скорость на уровне 

моря, 1кV  = 7850 м/с; показатель степени m  = 3,25. 

Сравнительный анализ параметров теплового и перегрузоч-
ного режимов спуска ВА для двух типов исходных орбит. В каче-
стве расчетных вариантов траекторий спуска были выбраны: 

‒ спуск ПТК с орбиты МКС с наклонением i = 51,6° (максималь-
ная высота 438,0 км, минимальная высота 417,7 км — май 2025 г.) 
с посадкой ВА на штатном полигоне посадки ТПК «Союз МС» 
в Республике Казахстан; 

‒ спуск ПТК с проектируемой ССО с наклонением i = 96,9° (мак-
симальная высота 386,7 км, минимальная высота 365,1 км) с посад-
кой ВА в районе космодрома Восточный на восходящей ветви витка; 

‒ спуск ПТК с проектируемой ССО с посадкой ВА в районе кос-
модрома Восточный на нисходящей ветви витка. 

Принималось, что номинальной траектории управляемого спуска 
(УС) соответствует траектория спуска с постоянным значением угла 
скоростного крена ВА 60    (аналогично спуску СА ТПК «Союз 

МС»). Величина бокового маневра близка к нулю, для чего на атмо-
сферном участке спуска после достижения кажущейся скорости (ин-
теграл от полного аэродинамического ускорения), составляющей 
2000 м/с, выполняется разворот ВА с целью смены знака угла крена.   

Для проведения сравнительного анализа режимов спуска ВА 
необходимо выбрать варианты траекторий, соответствующие одному 
и тому же значению некоторого критерия, определяющего условия 
входа ВА в плотные слои атмосферы. В качестве такого критерия 
принята величина угла входа абс

вхθ ,  вычисляемая по вектору абсолют-

ной (инерциальной) скорости ВА. Для каждого из перечисленных 
выше расчетных вариантов траектории была подобрана величина 
тормозного импульса схода с орбиты, для которой абс

вхθ 1,5 .    Сле-

дует отметить, что задача обеспечения точного совпадения значений 
абсолютной скорости входа абсV  не ставилась. Полученные для про-

стейшего режима инерциальной стабилизации ПТК во время отра-
ботки тормозного импульса схода с орбиты различия величин абсV  

(табл. 1) можно считать незначительными. 
Результаты расчетов траекторий спуска ВА, полученные для не-

возмущенной стандартной атмосферы, сведены в табл. 1 и представ-
лены на рис. 3 и 4. Прохождение трасс посадочных витков и распо-
ложение характерных точек траекторий спуска для случая посадки  
в районе космодрома Восточный приведены на рис. 5. 
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Таблица 1 

Параметры теплового и перегрузочного режимов спуска ВА 

Вариант 
посадки 

Скорость входа, м/с 
Максимальная  
температура, °С Максимальная 

перегрузка,  
ед. g0 абсолютная 

воздушная 
номинальная

номинальная возможная

Орбита  
с i = 51,6° 

7920 7630 1672 1763 4,0 

ССО, 
восходя-
щая ветвь 

7898 7965 1807 1866 4,0 

ССО, 
нисходя-
щая ветвь 

7903 7959 1854 1942 3,9 

 

Рис. 3. Зависимости температуры в критической точке корпуса ВА  
и высоты полета от времени спуска в атмосфере при посадке: 

1 — с орбиты i = 51,6°; 2 — с ССО на восходящей ветви;  
3 — с ССО на нисходящей ветви 

 
Воздушная (относительная) скорость ВА в момент достижения 

высоты 100 км для вариантов спуска с ССО на 330…335 м/с превы-
шает скорость входа при спуске с традиционной орбиты. Это приво-
дит к увеличению максимальной равновесной температуры р  maxt  

в области критической точки корпуса ВА на 135…182 °С. 
Результаты статистических расчетов траекторий спуска ВА  

в возмущенной атмосфере с учетом среднесезонных и случайных ва-
риаций плотности воздуха и скорости ветра (для января месяца, мак-
симальные вариации в году) показывают, что увеличение р  maxt  для 



Анализ некоторых баллистических особенностей спуска… 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 5·2021                                             9 

случаев спуска с ССО близко к приведенной выше величине для не-
возмущенной атмосферы. Однако оценка абсолютной величины 

р  maxt  достигает 1942 °С, что имеет место в случае посадки на нисхо-

дящей ветви ССО (см. табл. 1). 

 

Рис. 4. Зависимости перегрузки и высоты полета  
от времени спуска ВА в атмосфере при посадке: 

1 — с орбиты i = 51,6°; 2 — с ССО на восходящей ветви;  
3 — с ССО на нисходящей ветви 

 

Рис. 5. Трассы посадочных витков 
 
Анализ проблемы возможностей посадки ВА при спуске  

с ССО. Выбор районов посадки ВА представляет собой весьма слож-
ную комплексную проблему, при решении которой следует учитывать 
множество разнообразных факторов. К ним относятся требования 
к местности в районах посадки, размеры районов (определяются  
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точностью посадки), расположение районов относительно дорог 
и аэродромов, проблемы отчуждения территорий и др. 

На территории России районы посадки ВА должны быть распо-
ложены, по-видимому, в диапазоне широт 50…60° с. ш., что объяс-
няется географическими и климатическими условиями. Таким обра-
зом, широтное расположение районов посадки для спуска с ССО 
не является оптимальным, что создает существенные проблемы 
с обеспечением надежности и безопасности пилотируемых полетов. 

Рассмотрим возможности посадки ВА в районе космодрома Во-
сточный (широта ~52° с. ш. [11]) в случае спуска ПТК с ССО. Факто-
рами, определяющими возможность посадки в заданном районе, яв-
ляются: 

‒ параметры прохождения трассы посадочного витка относитель-
но района посадки; 

‒ величина располагаемого бокового маневра ВА на атмосфер-
ном участке спуска. 

Возвращаемые аппараты скользящего типа (с аэродинамическим 
качеством ~0,3) способны выполнять боковой маневр в пределах  
±70 км относительно трассы посадочного витка, что соответствует 
допустимому отклонению трассы витка относительно района посадки 
по долготе ±1°. Это условие и было использовано для определения 
возможных посадочных витков. Пример возможных дат выполнения 
посадки ВА (один посадочный виток в сутки) для некоторого интер-
вала времени (~3,5 месяца) проиллюстрирован на рис. 6.   

 

Рис. 6. Возможности посадки ВА ( ) на широте 52° при спуске  
с ССО (допуск по долготе 1°) 

 
Нетрудно увидеть, что существует возможность посадки в двое 

смежных суток (на нисходящей и восходящей ветвях витков пооче-
редно). Однако интервал времени между такими па́рными сутками, 
когда возможность посадки полностью отсутствует, может превы-
шать три недели. С интервалом двое-трое суток становится возмож-
ной посадка на восходящей или нисходящей ветви витка. 

Увеличение аэродинамического качества ВА до 0,4 (боковой ма-
невр порядка ±140 км, допуск по долготе ±2°) приводит к некоторому 
расширению возможностей посадки. Количество парных суток 
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с возможностью посадки на нисходящей и восходящей ветвях витков 
увеличивается. Максимальный интервал времени, когда возможности 
посадки отсутствуют, сокращается до девяти суток (рис. 7). 

 

Рис. 7. Возможности посадки ВА на широте 52° при спуске с ССО  
(допуск по долготе 2°): 

,  — дополнительные возможности для аэродинамического качества ВА, равного 0,4 

 
Приведенные результаты показывают, что при наличии одного 

района посадки возможность спуска ПТК с ССО в любые сутки поле-
та не обеспечивается. В сутки с возможностью спуска имеется только 
один посадочный виток. Увеличение аэродинамического качества ВА 
представляет собой отдельную проблему, но к принципиальному 
улучшению ситуации не приводит. 

Для того чтобы расширить возможности посадки ВА, нужно уве-
личить количество районов посадки. Важно отметить, что для опре-
деления потребного количества этих районов требуется наличие кон-
цепции обеспечения безопасности полетов ПТК, в соответствии 
с которой разрабатывается и утверждается перечень предусмотренных 
нештатных ситуаций и способов выхода из них. Данную проблему 
должны решить разработчики систем РОС и ПТК, а также специали-
сты по надежности.  

Анализ вопросов обеспечения безопасного завершения полета 
двигательного отсека ПТК. Вопросы баллистического проектиро-
вания схемы завершения полета ДО ПТК применительно к орбите 
МКС  наклонением 51,6° рассмотрены в [5]. Были получены оценки 
величин импульса доразгона и оптимального угла тангажа вектора 
тяги двигательной установки для эффективного повышения мини-
мальной высоты орбиты до 130 км, что обеспечивает орбитальный 
полет ДО до его затопления в заданном районе. 

Завершение полета ДО в случае спуска ПТК с ССО имеет ряд 
особенностей. Так, необходимая продолжительность автономного 
орбитального полета ДО после его доразгона определяется взаимным 
расположением района посадки ВА и района затопления (см. рис. 5). 
Например, в случае организации посадки ВА в районе космодрома 
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Восточный первое прохождение трассы автономного полета ДО че-
рез район затопления произойдет примерно через три витка после 
выполнения доразгона (рис. 8).  

 

Рис. 8. Пример трасс витков автономного полета ДО для случая посадки ВА  
в районе космодрома Восточный 

 
При посадке ВА на европейской части территории России 

(например, в Поволжье) ДО может быть затоплен уже на следующем 
витке. В случае, если разработчики ПТК будут предусматривать воз-
можность посадки на территории иностранных государств при возник-
новении нештатных ситуаций (аналогично ТПК «Союз МС»), необхо-
димая продолжительность автономного полета ДО может составить: 

‒ посадка ВА на территории США — один виток; 
‒ посадка ВА на территории Западной Европы — пять витков. 
Время орбитального существования ДО на орбите с начальным 

значением минимальной высоты 130 км превышает одни сутки даже 
при максимально возможных уровнях солнечной активности и гео-
магнитной возмущенности. Следует отметить, что полет на высотах 
менее 130 км связан с появлением заметного аэродинамического 
нагрева конструкции КА. В связи с этим может потребоваться уточ-
нение значения минимальной высоты орбиты ДО, формируемой в ре-
зультате доразгона. 

Кроме того, существенная особенность завершения полета ДО по 
ССО заключается в относительно малых размерах отведенного района 
затопления. Так, для орбиты с наклонением 51,5° протяженность трасс 
нескольких витков в каждые сутки полета в пределах границ района 
достигает 5000…6000 км. В случае спуска с ССО размер района по ме-
ридиану составляет ~2600 км и ~3300 км (см. рис. 8).  
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Данное обстоятельство может создать проблему с обеспечением 
схода ДО с орбиты в случае отказа ТДУ. Например, организация 
спуска ТГК «Прогресс МС» с орбиты МКС на случай отказа основ-
ного двигателя сразу после его включения предусматривает отработ-
ку заданного тормозного импульса скорости на двигателях ориента-
ции, имеющих меньшую силу тяги. При этом область падения НЭК 
существенно сдвигается в перелет относительно штатной области па-
дения. Общая протяженность возможных областей падения НЭК 
в штатном и возможных нештатных случаях лишь ненамного меньше 
размера отведенного района по параллели (см. выше). Вопросы обес-
печения спуска ДО в случае отказов ТДУ требуют отдельной прора-
ботки.  

Заключение. Исследование показало, что вследствие входа воз-
вращаемого аппарата в плотные слои атмосферы против вращения 
Земли воздушная скорость входа увеличивается на 330…335 м/с, что 
приводит к повышению максимального значения температуры в кри-
тической точке корпуса до ~1950 °С. Перегрузочный режим спуска 
при этом не отличается от перегрузочного режима спуска с традицион-
ной орбиты. Баллистические условия прохождения трасс витков ССО 
через один район посадки возвращаемого аппарата в средних широтах 
(50…60° с. ш.) обеспечивают возможность посадки только на одном 
витке в сутки, причем продолжительность интервала времени между 
посадочными витками изменяется в широких пределах — от одних 
суток до трех недель. Некоторое увеличение бокового маневра аппара-
та за счет повышения его аэродинамического качества (до 0,4) не при-
водит к принципиальному расширению посадочных возможностей. 
Необходимое количество районов посадки определяется возможными 
нештатными ситуациями, выход из которых требует выполнения спус-
ка корабля через заданное количество витков. Перечень таких ситуаций 
должен быть установлен в процессе разработки корабля. Определена 
необходимая продолжительность автономного полета двигательного 
отсека после его отделения от возвращаемого аппарата и выполнения 
доразгона до окончательного схода с орбиты и затопления. Условия за-
топления двигательного отсека в заданном районе океана могут выпол-
няться через один–пять витков в зависимости от долготного располо-
жения района посадки возвращаемого аппарата. Отмечены проблемы 
организации спуска пилотируемого корабля с солнечно-синхронной 
орбиты в случае возникновения нештатных ситуаций. 
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Analysis of Some Ballistic Features of a Crewed  
Transport Spacecraft Descent from Solar-Synchronous  

Orbit of the Earth Artificial Satellite 

 S.I. Kudryavtsev 

TSNIImash, Korolyov, Moscow Region, 141070, Russian Federation 
 
Ballistic features of prospective manned transport spacecraft's (MTS) reentry from solar-
synchronous orbit of Russian orbital station being designed are considered. Analysis of 
reentry module's (RM) entry condition to the dense layers of atmosphere against the 
Earth rotation's direction is performed. The estimation of maximum equilibrium tempera-
ture of RM body is given. Possibilities of RM landing at one selected landing site are an-
alyzed. The necessity of required landing site number's determination in dependence of 
the concept of flight safety is marked. The results of ballistic calculations for a solution of 
the task of RM engine module (EM) safe flight termination after EM separation from RM. 
The estimation of required duration of EM autonomous flight after pre-auction maneuver 
to final deorbiting and unburned elements of structure splash-down is given. Problems of 
MTS reentry organization in the cases of off-nominal situation are marked.    
 
Keywords: Russian orbital station, manned transport vehicle, reentry, thermal mode, 
landing possibilities, engine module, safety 
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