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Рассмотрена модель расчета аэродинамических сил, учитывающая и силу сопро-
тивления, и подъемную силу, что позволяет получить управляемое движение 
спутника в разряженной среде. Представлен алгоритм определения аэродинами-
ческих характеристик на основе теории Монте-Карло. Проведено численное ис-
следование аэродинамики при действующих возмущениях гравитационного потен-
циала Земли и неточности знания плотности атмосферы. Постулируется, что 
при умеренных числа Маха течение может быть охарактеризовано длиной пробе-
га молекул на бесконечности. Допускается, что в разряженном потоке молекулы 
проходят между столкновениями вдоль потока путь больший, чем в поперечном 
направлении. Благодаря этой анизотропии наличие сравнительно небольших про-
дольных градиентов делает несправедливыми уравнения сплошной среды, которые 
остаются справедливыми при наличии больших поперечных градиентов. Отраже-
ние молекул полагается диффузным с максвелловским распределением. Средняя 
скорость отраженных молекул определяется температурой стенки и коэффициен-
том аккомодации, что дает возможность рассматривать падающий и отражен-
ный потоки молекул независимо, существенно облегчая описание их движения. По-
казано, что под влиянием сопротивления атмосферы при движении космического 
аппарата по эллиптической орбите происходят вековые возмущения фокального 
параметра и эксцентриситета, а орбита аппарата с течением времени все более 
приближается к круговой. При этом период обращения монотонно убывает, 
а средняя скорость полета возрастает. Максимальная скорость понижения вы-
соты орбиты приходится на район апогея, минимальная — на район перигея  
орбиты. По мере снижения спутников с возрастанием плотности атмосферы 
аэродинамический момент увеличивается, а внутренние колебательные области 
уменьшаются и исчезают. Продольная ось спутников может перейти в колебания 
относительно положения равновесия. Построенные зависимости позволяют опре-
делить проектно-баллистические параметры спутников стандарта CubeSat, обес-
печивающие заданное угловое движение под действием гравитационного и восста-
навливающего аэродинамического моментов при снижении с низких круговых орбит. 
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Введение. Издано много работ, посвященных исследованию ди-

намики спутника, подверженного действию гравитационного и аэро-
динамического моментов [1–3]. Идея использования аэродинамиче-
ского момента для ориентации спутника и результаты простейших 
исследований были приведены в работах [4, 5], а более глубокие  
исследования влияния аэродинамического момента на движение 
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спутника около центра масс изложены в [5]. Положительные и отри-
цательные эффекты воздействия сопротивления атмосферы на дина-
мические характеристики гравитационной системы ориентации спут-
ник—стабилизатор проанализированы в [4]. В статье предполагается, 
что течение может быть охарактеризовано одной длиной пробега l. 
При обтекании тела при умеренных числах Маха в качестве такой 
единственной характерной длины пробега может быть выбрана длина 
пробега молекул на бесконечности l  [6, 7]. 

Для того чтобы течение было свободномолекулярным при уме-
ренных числах Маха, достаточно потребовать, чтобы число Кнудсена 
Kn → /l L ~1 (L — характерный размер течения). В работе [5] мето-

дом фазовой плоскости исследованы случаи плоского углового движе-
ния спутника на низких круговых орбитах под действием гравитацион-
ного момента и восстанавливающего аэродинамического момента, 
имеющего синусоидальную зависимость от угла атаки, причем измене-
нием плотности атмосферы в процессе движения пренебрегается.  

В работе [2] рассмотрены переходные режимы движения спутни-
ка относительно центра масс на начальном участке траектории спус-
ка в атмосфере под действием восстанавливающего аэродинамиче-
ского момента, который имеет вид бигармонического ряда по углу 
атаки, при этом действием гравитационного момента пренебрегается. 
В работах [3, 9] исследуются случаи движения спутника относитель-
но центра масс на начальном участке траектории спуска в атмосферу 
под действием восстанавливающего аэродинамического момента, ко-
торый описывается рядом Фурье по углу атаки с тремя первыми гар-
мониками, а действием гравитационного момента пренебрегается.  

В работе [5] методом фазовой плоскости исследованы случаи 
плоского движения относительно центра масс спутника при сниже-
нии с низких круговых орбит под действием гравитационного мо-
мента и восстанавливающего аэродинамического момента, имеюще-
го вид бигармонического ряда по углу атаки. Получены формулы, 
позволяющие определить высоты полета, на которых происходит из-
менение характера углового движения спутника, а также формулы 
вероятности попадания в колебания относительно того или иного по-
ложения равновесия по углу атаки. В данной работе на основе ре-
зультатов, приведенных в [4, 5], выполнен анализ влияния проектно-
баллистических параметров на плоское угловое движение спутника 
стандарта CubeSat при снижении с низких круговых орбит под дей-
ствием гравитационного и восстанавливающего аэродинамического 
моментов. 

Как показывают эксперименты, в некоторых случаях свободно-
молекулярный режим достигается при Kn 2 3.   Как будет показано 
далее, при обтекании разряженным потоком нельзя указать один  
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критерий, определяющий область свободномолекулярных или близ-
ких к ним течений. Эти критерии оказываются зависящими от формы 
тела и законов взаимодействия молекул между собой и с поверхно-
стью тела (коэффициентов аккомодации) [8–10]. 

Рассмотрим особенности разряженных течений [6]. Для получе-
ния качественных результатов ограничимся рамками элементарной 
кинетической теории. Пусть тело обтекается невозмущенным равно-
весным разряженным потоком со скоростью V, плотностью    

и температурой .T  В системе координат, связанной с газом, длина 

пробега молекул определяется отношением 

,
 


 

c
l

g
                                             (1) 

где с — средняя тепловая скорость;  — сечение столкновения мо-

лекул; g — средняя относительная скорость.  
Поскольку при максвелловском распределении скорости с и g 

одного порядка, выражение (1) можно представить в виде 

.
  

 c
l                                              (2) 

Если движение газа рассматривается в неподвижной системе ко-
ординат, например в системе координат, связанной с обтекаемым те-
лом, то проходимый молекулами между столкновениями вдоль пото-
ка путь, очевидно, можно будет представить следующим образом: 

11 M
 l

l V l
c

    при  М 1.                           (3) 

Если L — характерный размер течения, то справедливо неравен-
ство 

11 M KnM. l l

L L
                                   (4) 

Следовательно, в разряженном потоке молекулы проходят меж-
ду столкновениями вдоль потока путь в М раз больший, чем в попе-
речном направлении. Благодаря этой анизотропии наличие сравни-
тельно небольших продольных градиентов делает несправедливыми 
уравнения сплошной среды, в то время как последние остаются спра-
ведливыми при наличии больших поперечных градиентов (например, 
в разряженном пограничном слое). В определение длины пробега 
входит сечение столкновения молекул массы т. В общем случае эф-
фективное сечение столкновения зависит от относительной скорости 
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молекул [9]. Для оценки изменения сечения столкновений используем 
связь длины пробега с вязкостью: 

.     


    T
m cl al T l                            (5) 

Принимая закон Сазерленда изменения вязкости от температуры, 
получим 

1 ,
    
 

S
A

T
                                             (6) 

где A — некоторая постоянная; S — постоянная Сазерленда, которая 
для таких газов, как азот, кислород, гелий и водород, лежит в диапа-
зоне 80–140.  

Если   — сечение столкновения при температуре набегающего 

потока T  и относительной скорости ,  c a T  то при относитель-

ной скорости V сечение столкновения определяется по формуле 

,





  


T T S

T T S
                                      (7) 

где 2 2 2M .    T T V a l T  

При нормальных условиях в воздухе относительная скорость мо-
лекул составляет порядка 5  104 см/с, так как T  ~ 300K). При увели-

чении относительной скорости молекул сечение может максимально 
измениться на одну треть (при ).T  Сравнительно слабое изме-
нение сечения столкновения обусловлено тем, что уже при комнат-
ной температуре относительная скорость молекул оказывается доста-
точно большой, так что взаимодействие молекул определяется 
крутым участком потенциальной кривой [8]. Если температура T  

достаточно низкая, так что столкновения молекул определяются 
дальними пологими участками потенциальной кривой, то при увели-
чении относительной скорости молекул эффективное сечение может 
измениться во много раз. С таким явлением можно встретиться, 
например, в аэродинамических трубах, работающих на гелии. Темпе-
ратура потока в рабочей части трубы может составлять 5…10K,  
в то время как скорость набегающих молекул относительно молекул, 
отраженных от помещенного в поток тела, может соответствовать 
температуре T 300K. 

Для иллюстрации влияния изменения сечения столкновения в за-
висимости от относительной скорости рассмотрено два предельных 
случая: «жестких» молекул с   = соnst и «мягких» молекул с  ,  
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обратно пропорциональным относительной их скорости. Последний 
случай соответствует максвелловскому газу. 

Отражение молекул будем считать диффузным с максвелловским 
распределением. Средняя скорость отраженных молекул V2 опре-
деляется температурой стенки wT  и коэффициентом аккомодации 

.e  При рассмотрении обтекания тела необходимо рассматривать не-

сколько характерных длин пробега [8]: длину пробега набегающего 
потока в поле отраженных от тела молекул l12, длину пробега отра-
женных молекул на набегающих молекулах l21, длину пробега отражен-
ных молекул на отраженных l22, а также введенные выше длины про-
бега 11l  и .l  Заметим, что в общем случае 12 21.l l  

Цель работы — разработка методов расчета аэродинамических 
характеристик КА в разряженных средах при различных высотных ха-
рактеристиках, давлениях и тепловых потоках для требуемого кори-
дора входа в плотные слои атмосферы. 

Функция распределения Максвелла по скоростям. При сво-
бодно молекулярном обтекании у молекул, отраженных от тела, дли-
на свободного пробега l больше характерного размера тела d, поэто-
му взаимодействие отраженных молекул с набегающими молекулами 
вблизи КА незначительно. Это дает возможность рассматривать па-
дающий и отраженный потоки молекул независимо, что существенно 
облегчает описание их движения (рис. 1).  

 

Рис. 1. Функция вероятности распределения частиц 
 
Функции распределения частиц газа по декартовым компонентам 

скорости имеют вид 

2 2 2
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2 2 2
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где φ (vx), φ (vy), φ (vz) — функция распределения скоростей молекул 
соответственно по осям х, у, z; т — масса молекулы; k — постоянная 
Больцмана. 

В результате получим обобщенную функцию распределения 
Максвелла вида 

2

3 2 2( ) ( ) ( ) ( ) ( ) .
2


    


 mv

kT
x y z

m
f v v v v e

kT
                       (8) 

Функция распределения (8) описывает вероятность того, что ско-
рость частиц массой т газа будет находиться в элементарном объеме 

 x y xdV dv dv dv  вблизи скорости 

v  в пространстве скоростей. 

Движение любой молекулы можно считать как бы складываю-
щимся из двух видов:  

во-первых, молекулы участвуют в направленном движении набе-
гающего потока, и их скорость равна скорости потока в целом;  

во-вторых, одновременно молекулы участвуют в хаотическом 
тепловом движении [8], перемещаясь с разными скоростями, значе-
ния которых описываются распределением Максвелла (см. рис. 1). 
Применение кинетической теории газов дает принципиальную воз-
можность рассчитать как давление газа на поверхность КА, так и ко-
личество теплоты, которое она получает или отдает при взаимодей-
ствии с молекулами газа, для выбора оптимального коридора входа  
в плотные слои атмосферы (рис. 2). Для этого необходимо знать за-
коны отражения молекул от поверхности КА для определения пре-
дельной температуры поверхности Тпов. 

 

Рис. 2. Коридор оптимального входа КА в плотные слои атмосферы 
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Для снижения сопротивления летящего тела выгодно зеркальное 
отражение, а также малые углы падения молекул на поверхность, так 
как при этом увеличивается вероятность зеркального отражения. 

Существенным параметром также является так называемый ко-
эффициент термической аккомодации b, который характеризует  
изменение энергии молекулы после ее отражения. Значения b могут 
изменяться от 0 до 1. Если после отражения энергия молекулы не из-
менилась и осталась равной энергии падающей молекулы, то b = 0. 
Если средняя энергия отраженной молекулы соответствует темпера-
туре стенки КА, то это означает, что она отдала стенке всю возмож-
ную энергию и b = 1. Очевидно, что аэродинамический нагрев тем 
меньше, чем меньше b. 

Согласно теории статистической физики, если газ состоит из N  
независимых молекул (частиц), то вероятность vdP  того, что частица 

массой т имеет абсолютную скорость из интервала [ , ],v v dv  с одной 
стороны, по определению функции распределения  

( ) ,vdP F v dv   

2

3 2 2 2( ) 4 ( ) ,
2


 



mv

kTm
F v v e

kT
                     (9) 

а с другой стороны, та же вероятность vdP  — это отношение количе-

ства частиц dN  с интересующими скоростями (рис. 3) к общему ко-
личеству N  частиц массой т в газе vdP dN N  или ( ) vdP F v dv  

/ . dN N  Тогда количество частиц dN  со скоростями в интервале 
[ , ]v v dv  можно определить как ( ) .dN NF v dv  

Рис. 3. Вероятности распределения частиц при абсолютной скорости  
для разных масс 

 
Однако точное математическое описание движения разреженного 

газа с помощью уравнений кинетической теории представляет зна-
чительные трудности [9]. Это заставляет развивать приближенные 
методы. Например, реальное отражение молекулы от КА заменяется 
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зеркально-диффузной схемой (рис. 4), согласно которой одна часть 
молекул отражается от поверхности тела зеркально, другая — рассеи-
вается диффузно, в соответствии с законом Ламберта (законом коси-
нуса). 

 

Рис. 4. Схемы диффузного отражения от различных поверхностей 
 
Отношение количества диффузно рассеянных молекул к их обще-

му числу определяет степень диффузности рассеяния, которая харак-
теризуется числом f  (при 0f  происходит только зеркальное отра-
жение, при 1f  — только диффузное) [6–8]. 

Отражение характеризуется углом падения и углом отражения, 
которые отсчитываются от поверхности к вектору скорости молеку-
лы (см. рис. 4).  

Функция распределения частиц, набегающих на КА, имеет вид 

2 2 2

3 2

( cos ) ( sin )
exp .

2(2 )

 




         
  

   

 
x i y i zU Un

f
kT mkT m
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Число молекул, взаимодействующих с поверхностью КА, опре-
деляется по формуле 

0

( ),
2

  


 
 

      
  i x x y z n

kT
N f d d d n S

m
 

где 1 2(2 ) ;n nS U kT m  , , , ( )   x y z nS  — компоненты отраженно-

го вектора и функция распределения скорости. 
Аэродинамические характеристики. Под влиянием сопротив-

ления атмосферы при движении КА по эллиптической орбите проис-
ходят вековые возмущения фокального параметра p  и эксцентриси-

тета .e  Изменение этих величин за один оборот КА определяется по 
следующим приближенным формулам: 

1) для орбит с начальным эксцентриситетом в интервале 
0 (2 / ): e H a  

2 4 6
2

ср4 1 ;
4 64 2304

   
          

 
p C p  

2 4 2 4

ср
3 5

2 1 1 ,
8 192 8 192

       
                       

 e C p v e  

где /v ae H  (a — большая полуось орбиты); ср 1 ;   e  

2) для орбит с начальным эксцентриситетом в интервале 
(1,5 / ) 0,5: H a e  

2
2 4п

0 2 42

2 2
( 0,5 0,125 );

1
 

     


с p
p f e f e f

e
 

2 4
п 0 2 4

2
2 ( 0,5 0,125 ).


      


e с p f e f e f  

0 12 3 2 3

1 9 75 3 15 105
1 ; 1 ;

8 8128 1024 128 1024

                
f f  

2 32 3 2 3

7 57 195 11 225 945
1 ; 1 ;

8 8128 1024 128 1024
          

    
f f  

4 2 3

15 489 5445
1 ;

8 128 1024

       
f  
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3) для орбит с начальным эксцентриситетом в интервале 
0,5 1:e   

3
0 п2 2 / ;   p f с H e  

1 п2 (1 ) 2 / .    e f с e H e  

Под влиянием сопротивления атмосферы (рис. 5) орбиты КА  
с течением времени все более приближается к круговой. При этом 
период обращения монотонно убывает, а средняя скорость полета 
возрастает. Максимальная скорость понижения высоты орбиты при-
ходится на район апогея, минимальная — на район перигея орбиты. 

 

Рис. 5. Зависимость силы лобового сопротивления КА  
от его высоты над уровнем Земли 

 
Моменты аэродинамических сил стабилизируют ось X геометри-

ческой симметрии спутника по направлению набегающего потока. На 
невысоких орбитах могут на один-два порядка превосходить значения 
моментов гравитационных сил, и в таких случаях целесообразно ис-
пользовать моменты аэродинамических сил для пассивной стабилиза-
ции спутника. Наиболее естественным и целесообразным путем созда-
ния системы пассивной стабилизации представляется путь сочетания 
гравитационной и аэродинамической стабилизации, поскольку, как по-
казывает проведенный анализ, можно создать такую конструкцию 
спутника, в которой эти два эффекта дополняют и усиливают друг дру-
га. На круговых и слабо эллиптических орбитах в диапазоне высот 
от 250 до 350 км для ориентации оси симметрии спутника по набегаю-
щему потоку, направление которого мало отличается от направления 
касательной к орбите, можно использовать аэродинамические момен-
ты. Если спутник аэродинамически устойчив, то при нарушении  
нормальной ориентации возникают восстанавливающие моменты 
по тангажу и рысканью, стремящиеся совместить продольную ось 
спутника с вектором скорости набегающего потока. Наиболее эконо-
мичным способом стабилизации углового положения КА является 
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стабилизация вращением в заданном, ориентируемом положении 
и управление скоростью вращения.  

Определим аэродинамические характеристики спутников стан-
дарта CubeSat [4]. Если считать, что набегающий на поверхность 
спутника поток газа свободномолекулярный, характер взаимодей-
ствия молекул с поверхностью зеркально-диффузный, молекулы газа 
испытывают однократные соударения с поверхностью спутника, то 
нормальное nP  и касательное P  напряжения, действующие на элемен-

тарную площадку поверхности dS , можно определить по следующим 
формулам: 

1/2
2 1/2( 1)

(2 )2cos cos ,
              

in n i n w iP q a a t            (10) 

2sin cos .   
i i iP qa                                 (11) 

Здесь i  — местный угол наклона i-гo элемента поверхности к векто-

ру скорости 

V  набегающего потока в случае плоского движения за-

висит только от угла атаки ;  ,na  a  — коэффициенты аккомодации 

нормального и касательного импульсов соответственно;   — отноше-

ние удельных теплоемкостей (показатель адиабаты); 0/w wt T T  — 

температурный фактор; 0 ,T  wT  — температура торможения и темпера-

тура поверхности спутника. 
Значения коэффициентов ,na  a  в выражениях (10) и (11) зависят 

от физических свойств газа и поверхности спутника. Величину коэф-
фициентов определяют экспериментально. Исследования, приведен-
ные в [8], показывают, что значения коэффициентов аккомодации для 
воздуха, взаимодействующего с алюминием и сталью, составляют 
от 0,87 до 0,97. Значения температурного фактора wt  могут изме-

няться от 0,001 до 1,0 [9]. 
Аэродинамические характеристики (коэффициент нормальной nc  

и тангенциальной c  аэродинамических сил) определяются интегри-

рованием зависимостей (10)–(11) по обтекаемой потоком газа по-
верхности КА. Проанализируем влияние величин ,na  a  и wt  на 

аэродинамические характеристики КА (рис. 6).  
При 0,87,na   0,97,a   1wt   зависимости коэффициентов nc   

и c  от угла атаки принимают максимальные значения (штрихпунк-

тирная линия на рис. 6, а и б), а при 0,97,na   0,87,a   0,001wt   — 

минимальные (пунктирная линия на рис. 6, а и 6, б). Взаимодействие 
молекул с поверхностью спутника является не абсолютно неупругим. 
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Рис. 6. Зависимость коэффициентов nc  и c  от угла атаки  для спутника 

CubeSat2U (а) и CubeSat3U (б) соответственно [4] 
 
В случае, когда 1,na  1, a  0wt , взаимодействие молекул с 

поверхностью спутника является абсолютно неупругим (все молеку-
лы полностью теряют свою энергию при столкновении со спутником  
и не отражаются). В этом случае аэродинамические характеристики 
определяются проекцией площади спутника на плоскость, перпенди-
кулярную вектору скорости набегающего потока, и могут быть вы-
числены по формулам: 

0 sin , 
nc c S  0 cos ,  c c S                           (12) 

где 0c  — коэффициент, соответствующий значению ,c  полученному 

при условии 0,   и в случае абсолютно неупругого удара равен 2; 
S  — проекция площади спутника на плоскость, перпендикулярную 
вектору скорости набегающего потока, отнесенная к характерной 

площади. Для спутника стандарта CubeSat2U 2 | sin | | cos |,   S  

для CubeSat3U 3 | sin | | cos | .   S  

Значения коэффициентов nc  и c  в случае абсолютно неупругого 

удара, вычисленные путем интегрирования по поверхности зависи- 
мостей (10)–(11), совпадают со значениями коэффициентов nc  и c  

вычисленными по формулам (12). 
Формулы (12) могут использоваться для вычисления аэродина-

мических характеристик и в случае не абсолютно неупругого удара. 
В этом случае коэффициент 0c  рассчитывается по формуле 

 0 2(2 ) ( 1) .      n n wc a a t                         (13) 
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В случае не абсолютно неупругого удара значение коэффициен-
та 0c  варьируется от 2 до 3.  

Сплошными линиями на рис. 6 изображены зависимости коэф-
фициентов ( )nc  и ( ), c  вычисленные по формулам (12), (13). 
Определяя аэродинамические характеристики в случае не абсолютно 
неупругого удара по формулам (12), (13), необходимо учитывать по-
грешность [11–14]. Максимальная относительная погрешность вы-
числения аэродинамических характеристик спутников CubeSat2U  
и CubeSat3U составляет 12 % и 16 % для 

maxnc  и 
max

,c а для 
minnc   

и 
minc  — 8 % и 9 % соответственно. 

Равнодействующая аэродинамических сил приложена в геомет-
рическом центре спутников. В этом случае коэффициент восстанав-
ливающего аэродинамического момента (см. рис. 7) определяется по 
формуле 

,  T nm z c                                         (14) 

где /T Tz z l  ( Tz  — положение центра масс, отсчитываемое от гео-
метрического центра спутника). 

 

Рис. 7. Зависимость коэффициента m  от угла атаки для спутника CubeSat2U (а)  

и CubeSat3U (б) 

Зависимость коэффициента m  от угла атаки при 0,1Tz  приве-

дена на рис. 7 (пунктирная линия для 
max

( ),nc  точечная — для 

min
( )).nc  Зависимость коэффициента ( ) m  можно аппроксимировать 

синусоидальной зависимостью 0 sin   (сплошная линия на рис. 7). 

Значения коэффициента 0 ,  соответствующие 
min

( )nc  и 
max

( ),nc  

для спутника CubeSat2U равны –0,43 и –0,62, а для спутника 
CubeSat3U равны –0,61 и –0,91. 
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Выбор проектно-баллистических параметров, обеспечиваю-
щих заданное угловое движение. Для определения проектно-балли-
стических параметров, обеспечивающих заданное угловое движение 
динамически симметричным спутникам стандарта CubeSat, пред-
ставлены номограммы в зависимости от начальных значений угла 
атаки 0,  угловой скорости 0  и высоты полета 0 320 км. H   

Кривые, определяющиеся уравнением (3), изображены на рис. 8. Они 
построены для относительных запасов статической устойчивости 

0,025;Tz  0,05; 0,1, коэффициентов 0 ,  соответствующих 
min

( ),nc  

для значений плотности ночной атмосферы при минимальном индек-
се солнечной активности [10] и разных отношений продольного  
и поперечного моментов инерции спутников C/B. Для спутника  
CubeSat2U, имеющего продольный момент инерции C = 3,3  10–3 кг  м2, 
отношение C/B = 0,2 (рис. 8, а, сплошная линия) и C/B = 0,3 (см.  
рис. 8, а, линия с маркерами). Для спутника CubeSat3U, у которого 
продольный момент инерции равен 5,0  10–3 кг  м2, отношение C/B = 0,1 
(рис. 8, б, сплошная линия) и C/B = 0,2 (см. рис. 8, б, линия с маркера-
ми). При начальных значениях 0  и 0,  соответствующих значениям 

из областей, расположенных над кривой, проходящей через точку 
180 ,    спутник совершает вращательное движение, а под кривы-

ми — колебательные движения относительно положения равновесия 
по углу атаки 0.   При начальных значениях, соответствующих зна-
чениям из областей, расположенных под кривыми, проходящими через 
точку 0,   спутник совершает колебания относительно положения 

равновесия по углу атаки * arccos   ( 0,5 / ( )).a b c   

 

 

Рис. 8. Номограммы зависимости для выбора проектно-баллистических параметров 
спутника CubeSat2U(а) и CubeSat3U (б) на высоте H0 = 320 км [5] 
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Как видно на рис. 8, если начальные значения 0  и 0  соответ-

ствуют значениям из внутренней колебательной области (см. рис. 8, 
заштрихованная область), то при движении с высоты H0 = 320 км 
продольная ось спутника CubeSat2U с относительным запасом стати-
ческой устойчивости 0,10Tz   и отношением моментов инерции  

C/B = 0,2 будет совершать колебательные движения относительно по-
ложения равновесия * 66 ,    а продольная ось спутника CubeSat3U 

с тем же запасом и отношением моментов инерции — относитель-
но * 55 .    По мере снижения спутников с увеличением плотности  

атмосферы аэродинамический момент растет, а внутренние колебатель-
ные области уменьшаются и исчезают. Продольная ось спутников 
может перейти в колебания относительно положения равновесия по 
углу атаки 0.   Высоты перехода из колебательного движения от-
носительно положения равновесия а* в колебательное движение отно-
сительно положения равновесия по углу атаки 0   определяются из 
решения уравнения (5). 

Если начальные значения 0  и 0  соответствуют вращательному 

движению, то в процессе снижения спутники могут перейти в коле-
бательное движение относительно положения равновесия по углу 
атаки 0.   В этом случае высота перехода определяется из решения 
уравнения (4). 

График на рис. 6 соответствует случаю, когда аэродинамический 
момент является преобладающим для динамически симметричных 
спутников CubeSat. В этом случае в процессе снижения возможен 
только один переход — переход вращения в колебание относительно 
устойчивого положения равновесия по углу атаки 0.   Таким обра-
зом, построенные в данной работе зависимости позволяют опре- 
делить проектно-баллистические параметры спутников стандарта 
CubeSat, обеспечивающие заданное угловое движение под действием 
гравитационного и восстанавливающего аэродинамического момен-
тов при снижении с низких круговых орбит. 

В работе [5] предложен полуэмпирический приближенный метод, 
основанный на численных и экспериментальных данных для расче-
тов аэродинамических характеристик сложных тел. Коэффициенты 
давления pC  и трения fC

 
для поверхности элемента с локальным уг-

лам падения   вычисляются по соответствующим формулам: 

2
0 1 2 0 1sinα+P sin α; cosα+ cosαsinα.    p fC P P C

 

Здесь коэффициенты режима течения 0 ,P  1,P  2 ,P  0  и 1  зависят от па-

раметров подобия, например, от числа Рейнольдса 0 0(Re / ,V L     
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где 0  — вязкость в точке торможения 0 ),T  числа Маха (M ),   

отношения теплоемкостей ( / ),c c     температурного фактора 

0( / ,w wt T T  где wT  и 0T  — температуры стенки и температура тор-

можения соответственно). Уравнения коэффициентов режима тече-
ния можно записать следующим образом: 

0 1

2 0 1

0 0 0 0 1 1

2 2 2 2 0 0 1 1

( ) , ;

( ) , , , 

   

        

id fm id fm
P P

id fm id fm fm
P

P P P P F P P F

P P P P F F F
 

где fm  и id  — свободномолекулярного и континуального режима 
соответственно. Более конкретно, свободномолекулярное условие за-
висит от нормальных и тангенциальных компонент импульса, обме-
ниваемых между газом и поверхностью. Континуальное условие за-
висит от коэффициента давления в точке торможения. В частности, 
от видов функций 0 ,F  1,F  0 ,pF  1pF  и 2 ,pF  получаемых с помощью 

полуэмпирической процедуры [12–16]. Это зависит от результатов, 
проведенных численных расчетов и экспериментальных данных, по-
лученных для разных тел и при разных условиях испытаний. 

В работе [9] приведены значения коэффициентов трения fC   

и давления ,pC  основанные на корреляции для сферы методом пря-

мого статистического моделирования Монте-Карло в переходном 
режиме. Также показано, что соотношение между коэффициентом 
трения в переходном ( )fC  и в свободномолекулярном режиме 

 ffmC  может быть соотнесено с помощью параметра :Z  

    1 /2
0M / Re / 80 /

( ) ,
sinθ

y
w wT T H H

Z f


   

    

где  f   — функция корреляции для сферы, ( ) 1 sinf      ( — 

угол между местной нормалью к поверхности и скоростью свободно-

го потока);  2,7 3,1 180 , M / Re .y V V V       

Вычислялись fC  и ffmC  уравнения Максвелла [1, 4] с использо-

ванием двух корреляционных уравнений для 75 :     

1,251,3/ 0, 24 / (0,24 ) , если 1;

/ 0,1284 , если 1.

f ffm

f ffm

C C Z Z

C C Z Z

    
 

 

Отношение коэффициентов /f ffmC C  в интервале 75° <  90° 

вычисляется путем линейной интерполяции между значением 
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/f ffmC C  на  = 75° по указанным уравнениям и значением  = 90° 

путем умножения правой части первого из предыдущих двух уравне-

ний на коэффициент 1.14 21 887,5 / (7,46 ) , если 1Z Z    или умно-
жения правой части второго уравнения на коэффициент 

21 12 , если 1.Z Z   

Для оценки значения / ,p p  авторы работы [9] коррелируют это 

соотношение в зависимости от M /Re ,   причем точнее: 

     

   

4 1/2

1/2

/ 1 1 / 1 0,6 / Re , если  ;

/ 1 / 1 1 0,6 /Re , если ,

i fm i fm i fm

fm i fm i fm

p p p p M p p

p p p p M p p

 

 

       
 
     
 

 

где ip  и fmp  — давления, соответствующие невязкому потоку и сво-

бодномолекулярному, которые вычисляются по известному уравне-
нию Максвелла [4, 5]. Давление ip  определяется из отношения 

/ ,ip p  которое аппроксимируется кривой, полученной методом ха-
рактеристик для случая гиперзвукового обтекания шара: 

 2 2 3 4/ 1 1,895 1 0,191 2,143 1,564 0,334 .          ip p S
 

В работе [6] предложена глобальная мостовая функция для вы-
числения коэффициентов аэродинамических сил: 

 1 ,  b fm b contC P C P C  

где C  — глобальные давления и трения; 
mf

C  и Сcont — значения ко-

эффициентов в свободномолекулярном и континуальном режиме со-
ответственно.  

Мостовая функция bP  определяется в соответствии с вариацией 
между режимами свободномолекулярного и континуального с помо-
щью чисел Кнудсена, Маха, Рейнольдса и т. д. Мостовая функция 
имеет вид 

 2
1 2 10

π
sin , π log Kn , 0 ,

2       bP a a  

где 1a  и 2a  — постоянные, зависящие от числа Кнудсена; Kn fm   

и Kncont  — числа Кнудсена в свободномолекулярном и континуаль-
ном режиме.  

Здесь 

Kn1 π
1 erf ,

2 Kn Kn


   
          

b
m

P
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где Knm  — определено в переходном режиме, что 0,5,bP    

а  Kn  — логарифмическая ширина при переходном режиме. При 
3Kn 10cont

  и Kn 10fm   получим 1 0,375a   и 2 0,175a   в качестве 

регулируемых параметров, которые были использованы в работах [3, 
10] для определения коэффициентов аэротермодинамических харак-
теристик высокоскоростных летательных аппаратов. 

В работах [1–3] используются выражения для элементарных сил 

давления и трения 2
0 1 0sin θ + sin θ, = sin θ cosθ.p p p    Здесь коэф-

фициенты 0 ,p  1,p  0  (коэффициенты режима течения) зависят от 

числа Рейнольдса 0Re  [5–7].  

Границы рассматриваемых областей течения весьма условны. 
Для различных тел появление признаков, характеризующих ту или 
иную область, может наступить при разных значениях параметра 
разреженности l/d. В связи со сложностью теоретических расчетов  
и необходимостью определения ряда эмпирических констант, входя-
щих в практические методы расчета тепловых и аэродинамических 
характеристик, особое значение в аэродинамике разряженных газов 
приобретает эксперимент [7]. Результаты полученного анализа пред-
ставлены на рис. 9. Необходимо отметить, что до высот над поверх-
ностью Земли 200…300 км преобладают аэродинамические моменты, 
на высотах больше 500 км — гравитационные моменты. Магнитные 
моменты везде сравнимы с гравитационными.  

 

 

Рис. 9. Моменты сил, действующих на спутник Земли,  
в зависимости от высоты h орбиты: 

Ма — аэродинамический момент; Мн — момент магнитных сил; Мс — момент
сил  светового  давления;  Мм  —  момент  от  воздействия  микрометеоритов;  

Мт — гравитационный момент 
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Величина магнитного момента может быть гораздо больше (на два-
три порядка) при наличии на спутнике сильных постоянных магнитов, 
сильных токовых систем [9] и т. п. Моменты сил светового давления 
на один-два порядка меньше гравитационных на рассмотренном диапа-
зоне высот (до 3000 км), однако уже при h > 700 км эти моменты срав-
нимы с аэродинамическими или превосходят их. Магнитный момент 
земного диполя Е = 8  1025 г1/2  см5/2/с, давление солнечного излуче-
ния на орбите Земли рс.о = 4,64  10–5 дн/см2. Можно оценить момент Мм 
от ударов микрометеоритов, приняв плотность метеоритного вещества 
в окрестности Земли м = 1,5  10–20г/см3, а скорость спутника от-
носительно метеоритного вещества 7–8 км/с.  

На высотах менее 600 км от Земли плотность атмосферы отно-
сительно велика, поэтому аэродинамические силы, действующие 
на КА, не являются пренебрежимо малыми, и их можно использовать 
для создания управляющих моментов [12]. Если центр давления 
аэродинамических сил не совпадает с центром масс спутника, то воз-
никает аэродинамический момент, который может быть использован 
для ориентации и стабилизации спутников. 

Заключение. Проанализирован подход к определению аэроди-
намических характеристик КА на низкой околоземной орбите. Пред-
ложена простая модель определения аэродинамических сил, позво-
ляющая рассчитать угловое положение спутника относительно 
набегающего разряженного потока для создания требуемой аэроди-
намической силы для обеспечения необходимого коридора безопас-
ного входа КА в плотные слои атмосферы. При заданных параметрах 
модели найдена область допустимого управления КА в условиях раз-
ряженной среды. Рассмотрен алгоритм определения аэродинамиче-
ских характеристик, основанный на методе Монте-Карло. Предложен 
метод исследования области параметров алгоритма, при которых на 
заданных отклонениях аэродинамических характеристик расчетное 
управление будет находиться в области допустимых значений. Про-
ведено численное исследование аэродинамики при действующих 
возмущениях гравитационного потенциала Земли и неточности зна-
ния плотности атмосферы. 

Для спускаемых космических аппаратов вопросы минимизации 
лобового сопротивления и обеспечения высокой маневренности  
отходят на второй план. Однако остро встает вопрос минимизации 
массы тепловой защиты без потери ее надежности. Чрезмерно боль-
шая масса конструкции спускаемого аппарата по сравнению с полез-
ной нагрузкой может отразиться на экономической целесообразности 
проекта, в то время как потеря надежности тепловой защиты приве-
дет к катастрофе. Особенно важно обеспечить надежность тепловой 
защиты на системах многоразового использования. Очевидно, что 
для решения перечисленных задач необходимо достоверно знать все 
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особенности процессов термогазодинамики и тепломассообмена на 
поверхности аппарата еще на этапе его проектирования. Решение 
данной задачи является достаточно сложным, потому что в разря-
женных средах около КА в полной мере проявляются атомно-
молекулярные высокотемпературные физико-химические процессы. 

Предложенная методика исследования позволяет найти такие па-
раметры баллистических алгоритмов с заданными аэродинамически-
ми характеристиками, которые обеспечат управления при заданных 
предельных отклонениях траектории от требуемой. Для конкретного 
примера использования низких чисел Кнудсена было показано, что 
плотность атмосферы, принятая в алгоритме, должна быть больше 
реальной плотности для обеспечения управления баллистическим 
полетом. 
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The article uses a model for calculating aerodynamic forces, taking into account both 
drag and lift, which makes it possible to obtain controlled motion of the satellite in a dis-
charged environment. An algorithm for determining aerodynamic characteristics based 
on Monte Carlo theory is presented. A numerical study of aerodynamics at the current 
perturbations of the Earth's gravitational potential and inaccuracy of knowledge of the 
density of the atmosphere was carried out. It is postulated that at moderate Mach num-
bers, the current can be characterized by the travel length of molecules at infinity. It is 
assumed that in a discharged flow, molecules pass between collisions along the flow a 
path greater than in the transverse direction. Due to this anisotropy, the presence of rela-
tively small longitudinal gradients makes the equations of a continuous medium unfair, 
while the latter remain valid in the presence of large transverse gradients. The reflection 
of the molecules is assumed to be diffuse with a Maxwell distribution. The average ve-
locity of reflected molecules is determined by the wall temperature and accommodation 
coefficient, which makes it possible to consider the incident and reflected flows of mole-
cules independently, which greatly facilitates the description of their movement. It has 
been shown that under the influence of atmospheric drag during the movement of the 
spacecraft in an elliptical orbit, secular perturbations of the focal parameter and eccen-
tricity occur, the orbit of the spacecraft over time is increasingly approaching circular. 
At the same time, the period of revolution decreases monotonously, and the average flight 
speed increases. The maximum rate of lowering the altitude of the orbit falls on the apo-
gee region, the minimum — on the perigee region of the orbit. As satellites decrease with 
increasing atmospheric density, the aerodynamic moment increases, the internal vibra-
tional regions decrease and disappear. The longitudinal axis of the satellites can oscil-
late relative to the equilibrium position. The relationships built in this work make it pos-
sible to determine the design and ballistic parameters of CubeSat satellites, which 
provide a given angular motion under the influence of gravitational and restoring aero-
dynamic moments when descending from low circular orbits. 
 
Keywords: satellite, flow, center of mass, discharged current, collision, aerodynamic 
moment, aerodynamic characteristics, Knudsen number 
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