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Для современных летательных аппаратов осесимметричной формы, в том числе спус-

каемых аппаратов, аэробаллистических систем важным условием штатной эксплуатации 

является отсутствие асимметрий различного рода при условии, что они не были введены 

умышленно в процессе проектирования и производства конструкции. Асимметрии, вы-

званные изменением формы наружной поверхности, приводят к изменению массово-

инерционных характеристик аппарата, смещению центра масс, появлению центробежных 

моментов инерции, возникновению аэродинамических моментов. Все это может привести 

к отклонению траектории полета летательного аппарата от номинальной, к увеличению 

нагрузок, действующих на конструкцию, в связи с возрастанием угла атаки величин аэро-

динамических сил и перегрузок. Ко всему прочему асимметрии могут приводить к резо-

нансным явлениям в процессе движения.  

В работе представлена математическая модель движения летательного аппарата в ат-

мосфере, позволяющая учитывать смещение центра масс, динамическую несбалансиро-

ванность и аэродинамическую асимметрию. Проведено исследование влияния смещения 

центра масс, влияния аэродинамических моментов, приводящих к аэродинамической 

асимметрии, на движение летательных аппаратов без стабилизации и со стабилизацией 

вращением. Предложен закон для смещения центра масс летательного аппарата с целью 

создания составляющих подъемной силы как для коррекции возмущений, вызванных 

асимметриями, так и для пространственного маневрирования, позволяющего плавно изме-

нять угол атаки и устанавливать аппарат в положении равновесия. Путем численного мо-

делирования движения летательного аппарата со стабилизацией вращения показана эф-

фективность применения смещения центра масс для снижения составляющих ускорений, 

угловых скоростей вращения и угла атаки. 

Ключевые слова: осесимметричный летательный аппарат, смещение центра масс, 

уравнения движения, асимметрия, угол атаки, стабилизация вращением. 

 

 

Введение 

Для современных летательных аппаратов (ЛА) осесимметричной формы, в том числе спус-

каемых аппаратов, актуальна проблема различного рода асимметрий, которые могут негативно 

сказаться на параметрах движения таких систем. В процессе изготовления ЛА невозможно полу-

чить конструкцию без каких либо асимметрий, вызванных погрешностями изготовления [1], по-

мимо этого асимметрии могут возникать в процессе эксплуатации, например, может меняться 

форма наружной поверхности, что связанно с уносом теплозащитного материала. Смещение цен-

тра масс (ЦМ) и аэродинамическая асимметрия могут вызвать изменение угла атаки, а также рез-

кое возрастание угловой скорости вращения ЛА относительно собственной продольной оси. Это 

может привести к авариям, например, спускаемые аппараты с парашютными системами остаются 

работоспособными только в определенном диапазоне углов атаки и угловой скорости вращения 

вокруг собственной оси [2]. В исследовании [3], посвященном анализу результатов спусков аппа-

ратов в атмосферу Марса и Венеры, отмечено, что важно выдерживать в процессе полета спус-

каемого аппарата величины угловых скоростей и угла атаки, не только для осуществления дви-

жения по заранее запланированной траектории, но и для корректной работы научной измери-

тельной аппаратуры, например для отбора газа, доплеровских и динамических измерений, а 

также фото- и видеосъемки. В работе [4] дополнительно отмечается, что несоблюдение заданных 

ограничений может привести к перегреву конструкции аппарата и бортовой аппаратуры. Резкое 

возрастание угла атаки неизбежно приведет к отклонениям от номинальной траектории, возму-

щениям и нестабильности углового движения [5], [6]. Кроме этого возможны случаи, когда даже 

при нерезонансном движении ЛА могут наблюдаться нарастания угла атаки и угловой скорости 

вращения, так называемые эволюции, что связывается с вторичными резонансными эффектами, 
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которые также вызываются сочетанием массовой и аэродинамической асимметрии в динамиче-

ски несбалансированном аппарате [7]. Проведенный численный анализ вращательного движения 

ЛА с малыми аэродинамическими и массово-инерционными асимметриями, а также эксцентри-

ситетом тяги двигательной установки показал, что при достижении угловой скорости вращения 

вокруг продольной оси критического значения, наблюдается резкое изменение параметров дви-

жения ЛА с возрастанием углов атаки [8]. Как отмечается в работе [9], одним из основных фак-

торов негативно влияющим на параметры углового движения является асимметрия наружной 

поверхности, вызывающая аэродинамическую асимметрию. Максимальная вероятность резо-

нансных явлений достигается при ортогональной асимметрии, т. е. когда массовая асимметрия и 

аэродинамическая находятся во взаимно перпендикулярных плоскостях (ортогональная асиммет-

рия [10]) [11]. В работе [12] отмечается существование практического интереса к применению 

законов управления инерционной или аэродинамической асимметриями для осуществления 

штатного режима движения ЛА с ограничениями по углу атаки и угловой скорости вращения. В 

[13] также изучается вопрос безрезонансного спуска ЛА в плотных слоях атмосферы Венеры. 

Для снижения скорости вращения ЛА вокруг собственной продольной оси предлагается исполь-

зовать управление аэродинамической асимметрией, что позволит избежать резонансных явлений 

[14]. Предлагаемый в исследовании [15] способ применения управления асимметрией формы 

спускаемого аппарата, показал свою эффективность при снижении угловой скорости вращения 

аппарата вокруг собственной продольной оси для предотвращения негативных явлений, таких 

как резонанс. Также в [16] предложено управление аэродинамической асимметрией при неиз-

менной массовой асимметрии для снижения углового ускорения вращения аппарата вокруг про-

дольной оси. Напротив, в статье [17] предлагается управлять массовой асимметрией спускаемого 

аппарата для безаварийного спуска в атмосфере с безрезонансным режимом движения. Примене-

ние бортовой системы смещения ЦМ позволило бы компенсировать возмущения, вызываемые 

различными асимметриями, возникающими как в процессе эксплуатации ЛА, например, из-за 

изменения формы наружной поверхности в связи с уносом теплозащитного покрытия, так и по-

грешностями изготовления. К тому же такая система позволит осуществлять пространственное 

маневрирование ЛА некоторых типов, не имеющих аэродинамических органов управления или 

рулевых двигателей. 

Цели исследования: формирование математической модели движения, позволяющей учиты-

вать изменение массово-инерционных и аэродинамических характеристик для ЛА без стабилиза-

ции и со стабилизацией вращением; изучение влияния смещения ЦМ и появления аэродинамиче-

ских моментов на параметры движения, оценка эффективности смещения ЦМ ЛА для компенса-

ции возмущений. 

 

1. Математическая модель движения ЛА 

Существует множество математических моделей, описывающих движение ЛА. Каждая из 

них предназначена для решения определенных задач, и все имеют свои допущения (ограниче-

ния). На этапе баллистического проектирования траекторий движения ЦМ ЛА используется ма-

тематическая модель, содержащая дифференциальные уравнения движения по двум–трём линей-

ным координатам, не рассматривающая вращательное движение ЛА. Она предназначена для оп-

ределения дальности, высоты, скорости полета, углов наклона траектории и некоторых других 

параметров. Математические модели, позволяющие описывать пространственное движение ЛА в 

трех плоскостях инерционной системы координат (СК), а также вращательное движение относи-

тельно ЦМ наиболее сложны, требуют большого количества расчетных параметров и вычисли-

тельных мощностей. Математические модели, записанные в связанной с ЛА не главной цен-

тральной СК, позволяют учитывать смещение ЦМ и центра давления (ЦД), асимметрии различ-

ного рода и наиболее полно описывают движение ЛА [18]. В работе используется 

математическая модель движения, рассматривающая движение ЛА как сумму движений ЦМ (три 

уравнения поступательного движения в декартовой СК) и вращательного движения ЛА вокруг 

осей, связанных с конструкцией ЛА и с началом в ЦМ. Уравнения вращательного движения взя-

ты из [19]; способ ориентации аналогичен способам, представленным в [18] и [20]; модель грави-

тационных сил взята из [18]. Также в исследовании принято допущение о линейной зависимости 

аэродинамических коэффициентов от угла атаки. 
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1.1. Описание систем координат и способа ориентации ЛА 

Движение ЛА будем описывать как сумму движения ЦМ ЛА в декартовой инерциальной СК 

и и и0 x y z  и вращательного движение тела вокруг осей связанной системы координат (ССК) 0xyz  

с началом в ЦМ и осями параллельными осям конструкторской системы координат (КСК) 

1 1 1Px y z  с началом в некотором полюсе P . Внешние силы (аэродинамические и гравитационные) 

будем определять в проекциях на оси ССК и пересчитывать с помощью коэффициентов ориента-

ции в проекции на оси инерциальной неподвижной СК. Будем использовать девятипараметриче-

ский способ ориентации ЛА. При таком способе ориентации используются направляющие коси-

нусы, входящие в 9 коэффициентов ориентации ijA . Девятипараметрические способы ориента-

ции позволяют избежать неопределенностей ориентации, легко получать результирующий 

поворот, но обладают большим количеством параметров ориентации и как следствие требуют 

большего количества вычислений [18]. На рис. 1 показаны используемые в модели СК, состав-

ляющие аэродинамической силы X , Y , Z , величины смещения ЦМ от ЦД вдоль осей КСК y , 

z , а также угол атаки  , скольжения   и полный угол атаки 
п , необходимые для ориентации 

относительно набегающего потока. 

 

Рис. 1. Взаимное расположение систем координат 

Коэффициенты ориентации ijA  определяются по уравнениям Пуассона [20]: 
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где ijA   коэффициенты ориентации, 
ijA   производные коэффициентов ориентации по времени, 

,  ,  x y z     угловые скорости вращения ЛА относительно осей ССК 0xyz . Индекс i означает 

ось ССК 0xyz , так 1 – ось x , 2 – y , 3 – z . Аналогично, индекс j означает ось инерциальной не-

подвижной СК и и и0 x y z , так 1 – ось иx , 2 – иy , 3 – иz . 

Для определения составляющих аэродинамических сил в ССК: продольной xF , нормальной 

yF  и поперечной zF  – будем использовать углы скольжения   и атаки  . Углы атаки   и 

скольжения   с учетом изменения угла наклона траектории будет определяться по выражениям: 

   21 11atan / asin / ,i

yA A V V        31 11atan / asin / .i

z iA A V V                                                

1.2. Описание уравнений движения (вращательное и поступательное движение) 

Ускорения ЦМ ЛА в ССК будем определять по следующим зависимостям: 

(2) 

(1) 
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                                              (3) 

и

i

ijA  коэффициенты матрицы ориентации ЛА относительно инерциальной СК. Коэффици-

енты ориентации 
и

i

ijA определяются по зависимостям (1) с отличием только в начальных значени-

ях, определяемых через начальные углы тангажа н , крена н и рысканья н . 

Гравитационные составляющие ускорений заданы по зависимостям, представленным в [18], 

они позволяют учитывать кривизну Земли, изменение высоты над поверхностью и определяется 

по выражению: 
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                                                                                 (4) 

где    
и

1 2

1 1 и1 5 ;i

xb n m x         
и

2 2 4

1 1 1 и3 42 63 ;i

xb k m m x       1 и / ;i

im z r 2 5

1 03 ;э in a r   

13 3 2

0 39,84 10 м / с ;Землиm G    Землиm масса Земли; G  постоянная всемирного тяготения; 

20 / 2;G   
6

20 1082,645 10 ;G    2 40 / 8;G   
6

40 1,649 10 ;G   36378,136 10  мэa   экваториаль-

ная полуось;    
и

1 2

1 1 и1 5 ;i

yb n m y         
и

2 2 4

1 1 1 и3 42 63 ;i
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\

   
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и
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1 1 1 и15 70 63 ;i

zb k m m z       1 и / ;i

im z r  2 2 2

iи iи iиir x y z    радиус вектор движения ЦМ 

летательного аппарата; и и и, ,i i ix y z  координаты ЦМ ЛА в инерциальной СК.  

Аэродинамические силы в ССК 0xyz  будем определять по следующим зависимостям: 
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                                                                    (5) 

где iq  скоростной напор; S  площадь миделя; 
i

xC  коэффициент лобового сопротивления; 

yC  производная коэффициента подъемной силы; zC   производная коэффициента боковой 

силы; i

ijA  коэффициенты матрицы ориентации ЛА относительно первоначального положения 

относительно потока. В данном исследовании принято допущение о линейной зависимости ко-

эффициентов подъемной и боковой сил от углов   и  , что допустимо для тел близкой к кони-

ческой форме при малых значениях углов   и  . 

Ускорения в инерциальной СК и и и0 , ,x y z  будем определять с использованием коэффициен-

тов матрицы ориентации по выражениям: 

и и и и и и и и и и и и11 12 13 21 22 23 31 32 33;  ;  .i i i i i i i i i i i i i i i i i i i i i

x x y z y x y z z x y za A a A a A a a A a A a A a a A a A a A a                    (6) 

Систему уравнений вращательного движения ЛА относительно осей ССК можно предста-

вить в общем виде [19]: 

       

       

       

2 2

2 2

2 2

;

;

.

x x x z y y z xy y x z xz z x y yz z y

y y y x z x z xy x y z xz x z yz z x y

z z z y x x y xz x y z yz y x z xy y x

I M I I I I I

I M I I I I I

I M I I I I I

          

          

          

         


         

         







                      (7) 
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Знак минус в выражениях (7) указывает на то, что соответствующие угловые ускорения на-

правлены в противоположную сторону от положительного направления соответствующего угла 

поворота. Суммы моментов внешних сил относительно ССК 0xyz  представляются в виде: 

 

 

/ ;

/ ;

/ ;

i

x

i

y

i

z

i i i i

y i z i x x i i x i

i i i i i

x i z i y y i i y i

i i i i

y x i z z i i zz i

M

m

F z F y m V q S m q S

F

c

F z F y V q S m q Sm

F F

c

y m V

d

q S m q

c

d m S

M

M c













        


        


      



 





 







                                     (8) 

где 
i

xm  коэффициент аэродинамического момента относительно оси x  ССК 0xyz ; 

,  ,  i i i

x y zm m m коэффициенты аэродинамических моментов относительно осей ССК; ,  ,  ,x y zm m m    

коэффициенты демпфирующих аэродинамических моментов относительно ССК; cd   координа-

та ЦД от носка ЛА; cm  координата ЦМ от носка ЛА; iy  смещение ЦМ вдоль оси y  от пер-

воначального положения, iz  смещение ЦМ вдоль оси z  от первоначального положения. 

2. Исследование движения ЛА при наличии асимметрий 

Рассмотрим влияние смещения ЦМ и наличия аэродинамических моментов (в номинальном 

случае коэффициенты аэродинамических моментов принимаются равными нулю). Для этого ре-

шим задачи по изучению вращательного движения ЛА без стабилизации вращением; задачу по 

изучению вращательного движения ЛА при смещении ЦМ по закону, позволяющему устанавли-

вать ЛА на балансировочный угол атаки без колебаний; задачу по изучению движения стабили-

зированного вращением ЛА с наличием асимметрий, в которой также проводится оценка эффек-

тивности смещения ЦМ для компенсации возмущений, вызванных массовой асимметрией и на-

личием аэродинамических моментов во время полета ЛА. 

2.1. Оценка параметров вращательного движения ЛА при наличии смещения ЦМ и аэро-

динамического момента 

В задаче рассматривается влияние смещение центра масс ЛА вдоль поперечных осей ССК 

0xyz на кинематические параметры движения ЛА без стабилизации вращением. Для упрощения 

рассматривается только вращательное движение относительно осей ССК 0xyz при постоянных 

значениях скоростного напора 45 кПаiq   и скорости набегающего потока 300 м/сiV  . Прира-

щениями углов атаки  asin /i

yV V   и скольжения  asin /i

z iV V  , вызываемыми изменени-

ем угла наклона траектории, пренебрегаем.  

Предположим, что ЛА начинает движение со смещенным ЦМ вдоль оси y  ССК. Численное 

решение системы уравнений вращательного движения дает результаты, показывающие, что ЛА 

установится на балансировочный угол атаки б  (рис. 2 а для величины смещения ЦМ

0,002 мy  ; 2 б для 0,002 мy  ) и появится постоянная составляющая аэродинамической си-

лы yF . Анализ влияния величины смещения ЦМ вдоль поперечных осей y  и z ССК 0xyz пока-

зывает, что имеется линейная зависимость балансировочного угла атаки от смещения ЦМ: 

  .б y b y      

При рассмотрении случая смещения ЦМ ЛА вдоль оси z  ССК видна аналогичная картина с 

той лишь разницей, что появляется постоянная составляющая аэродинамической силы zF  и ЛА 

установится на постоянном угле скольжения б , что приведет к появлению боковой составляю-

щей подъемной силы. 

Аэродинамические асимметрии, вызванные аэродинамическими моментами относительно 

осей ССК 0xyz , также приводят к установлению ЛА на соответствующие углы 
б  и б , т. е. в 

таком случае действие от массовой и аэродинамической асимметрии эквивалентны. 

Рассмотрим случай одновременного действия аэродинамической и массовой асимметрии, 

вызванной появлением аэродинамического момента ( 0zm  ) и смещением ЦМ вдоль оси y  ССК 

(так называемая компланарная асимметрия [10]). Полученные данные численного расчета гово-

рят о том, что возможно применить смещение ЦМ для парирования возмущений, вызванных аэ-

(9) 
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родинамической асимметрией, а также применять целенаправленное введение аэродинамической 

асимметрии для компенсации массовой разбалансированности, как описано в работе [16]. Для 

ЛА без аэродинамических поверхностей возможно применить систему смещения ЦМ с помощью 

специального механизма на борту ЛА для компенсации как массовых, так и аэродинамических 

асимметрий, а также для создания составляющих аэродинамической силы. 

 
а)                                                                       б) 

Рис. 2. а) угол атаки α   Δy = 0,002 м ; б) угол атаки α   Δy = 0,010 м  

Далее рассмотрим случай, когда изначально имеется смещение ЦМ ЛА вдоль оси y  ССК 

0xyz  на величину 0,002 мy  , и через некоторый промежуток времени 15 ct   (после уста-

новления равновесия на балансировочном угле атаки б ) происходит смещение ЦМ на величину 

0,002 мz   вдоль оси z . В момент времени 15 с после установления равновесия происходит 

скачек составляющей аэродинамической силы zF  (рис. 3 а), что вызвано быстрым (мгновенным) 

смещением ЦМ ЛА на величину z . В то же время после смещения ЦМ вдоль оси z  на величи-

ну z  наблюдается резкий скачек углового ускорение x  относительно оси x , появляется угло-

вая скорость x  и ЛА поворачивается на угол x  вокруг оси x (рис. 3 б). 

 
а)                                                                        б) 

Рис. 3. а) проекция аэродинамической силы 
zF  на ось z ;  

б) угол поворота φx  вокруг оси x  

2.2. Оценка параметров вращательного движения ЛА при смещении ЦМ по закону, обес-

печивающему установку ЛА на балансировочный угол атаки без колебаний 

В задаче рассматривается применение смещения ЦМ ЛА для создания составляющей подъ-

ёмной силы за счет поворота ЛА относительно поперечных осей и установки на некоторый угол 

атаки   или скольжения  . Рассмотрим закон смещения ЦМ вдоль поперечных осей ССК, 0xyz  

позволяющий устанавливать ЛА на требуемый балансировочный угол атаки б  или скольжения 

, 
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б  без колебаний, в отличие от линейного закона смещения ЦМ. Этот закон смещения получен 

при анализе поведения ЛА при рассмотрении вращательного движения относительно попереч-

ных осей. Как видно на рис. 2 а, 2 б, ЛА до установки в положении равновесия совершает зату-

хающие колебания, параметры которых будут зависеть от величины демпфирующего момента, 

который в свою очередь зависит от коэффициента демпфирующего момента ym  ( zm ). При дос-

таточно большом значении коэффициента демпфирующего момента ym  ( zm ) ЛА может прийти 

в равновесие практически без колебаний. Закон смещения ЦМ для установки ЛА в положение 

равновесия без колебаний имеет вид:  
max

max, 0, , , , ,/ /у

i i

zi y ст i устi z iy V t k  t t y y tVk tV 
                                                                

где k  подбирается итерационно таким образом, чтобы отсутствовали колебания во время уста-

новки ЛА на балансировочный угол атаки б  или б  при текущих значениях скоростного напо-

ра, max

yV   максимальная скорость смещения ЦМ вдоль осей ССК, устt   время смещения ЦМ до 

величины maxy  при линейном законе смещения. Полученные результаты по моделированию 

вращательного движения ЛА со смещением ЦМ вдоль оси y  по закону (10) с параметрами 
max 0,1 м/сyV  , 3,7k  , 0,1 cустt   (рис. 4). 

 
а)                                                                     б) 

Рис. 4. а) угол атаки α  при смещении ЦМ по закону (42); 

 б) закон смещения ЦМ ЛА  Δy t  

2.3. Оценка параметров движения ЛА, стабилизированного вращением, при наличии 

смещения ЦМ и аэродинамического момента. Оценка эффективности смещения ЦМ для 

компенсации возмущений, вызванных наличием массовой асимметрии 

В задаче рассматривается движения ЛА, стабилизированного вращением вокруг собствен-

ной продольной оси. В отличие от рассмотренных ранее случаев совместно с тремя уравнениями 

вращательного движения вокруг осей ССК 0xyz  решаются уравнения поступательного движения 

ЦМ. В начальный момент движения аппарату придается угловая скорость вращения вокруг оси 

x  20 рад/cx  . Примем, что смещение ЦМ на величину 0,001 мy   произошло до начала 

движения. Такой случай возможен, например, из-за погрешностей изготовления конструкции ЛА.  

В результате численного расчета с шагом интегрирования 41 10  сdt    были получены сле-

дующие результаты. Наблюдается псевдо-периодическое изменение углов атаки   и скольжения 

 . Как видно из графиков, углы атаки   не превышают 0,2 . Максимум на графике угла атаки 

  приходится на моменты времени, когда скоростной напор iq  максимален (рис. 5 а). Также бы-

ли определены ускорения, направленные вдоль осей ССК 0xyz , в частности ускорения вдоль по-

перечных осей ya  и za . Как и в случае с углами атаки   и скольжения   наблюдается резкое 

возрастание ускорений сопоставимое по времени с максимумом скоростного напора iq . Помимо 

скачкообразного возрастания углов атаки  , угла скольжения  , полного угла атаки п , и как 

(10) 
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следствие, проекций аэродинамических сил на поперечные оси yF , zF , ускорений вдоль попе-

речных осей ya  и za , наблюдается скачкообразное возрастание угловой скорости вращения ЛА 

вокруг оси x  ССК x  (рис. 5 б). Такие явления, как отмечается в работах [2, 5, 8–14, 17, 20], 

можно отнести к резонансу. Проведенные численные расчеты для случаев аэродинамической 

асимметрии ( 0,  0z ym m  ) показывают схожие результаты с действием смещения ЦМ, однако 

не наблюдается изменения угловой скорости вращения ЛА 
x . 

 
а)                                                                                 б) 

Рис. 5. а) угол атаки α   Δy = 0,001 м ;  

б) угловая скорость xω  вращения вокруг оси z
 

На заключительном этапе исследования был проведен численный анализ движения ЛА с 

массовой асимметрией  0,005 мy  , имеющейся с начала движения ЛА, которая была ском-

пенсирована бортовой системой смещения ЦМ в процессе полета. Компенсация произведена 

смещением ЦМ вдоль оси y  по линейному закону с постоянной скоростью смещения 

0,005 м/сyV  . В качестве времени начала смещения было выбрано время начала возрастания 

скоростного напора 
iq  ( 20 ct  ). Полученные результаты показывают, что поперечные ускоре-

ния ya  и 
za , и как следствие, поперечные перегрузки снизились более чем в 6 раз, приблизив-

шись к значениям при номинальном движении, также произошло кратное снижение угла атаки и 

все параметры движения ЛА приблизились к номинальным. 

Выводы 

В проведенном исследовании с помощью сформированной математической модели движе-

ния ЛА было выявлено, что для осесимметричных ЛА без стабилизации вращением вокруг про-

дольной оси даже малые смещения ЦМ и аэродинамические асимметрии будут приводить появ-

лению составляющих сил направленных вдоль осей инерциальной неподвижной СК, что может 

привести, например, к появлению ускорения иza , направленного вдоль оси иz  инерциальной СК 

и и и0 x y z , и отклонению траектории от номинальной. Но в то же время применение смещения ЦМ 

для ЛА такого типа помимо функции компенсации возникающих возмущений, вызванных массо-

во-инерционной и аэродинамической асимметрией, вызывающих появление угловых ускорений 

x , y , 
z , позволяет осуществлять пространственное маневрирование, при условии наличия по-

стоянного контроля за параметрами движения. Предложенный закон смещения ЦМ вдоль попе-

речных осей ССК позволяет устанавливать ЛА в положении равновесия на балансировочном уг-

ле атаки или скольжения без совершения колебаний. При анализе движения осесимметричного 

ЛА со стабилизацией вращением вокруг продольной оси обнаружено, что влияние массовой 

асимметрии (смещений ЦМ вдоль поперечных осей) приводит к появлению линейных и угловых 

ускорений кратно превышающих значения соответствующих величин при номинальном движе-

нии ЛА. Наблюдаются резонансные пики для углов атаки  , скольжения  , угловой скорости 
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вращения ЛА вокруг продольной оси x , ускорений вдоль поперечных осей ya  и 
za , совпадаю-

щих по времени с максимумом скоростного напора q . Анализируя информацию о показаниях 

поперечных ускорений вдоль осей ССК 0xyz , об угловых скоростях вращения вокруг осей ССК 

в процессе полета ЛА, можно сделать вывод о наличии асимметрии и заблаговременно скомпен-

сировать ее действие путем смещения ЦМ специальной системой, установленной на борту ЛА. 

Моделирование такого процесса компенсации массовой асимметрии показало, что возможно 

кратное снижение поперечных ускорений, угловых ускорений и скоростей, а также приближение 

всех параметров движения к номинальным значениям непосредственно во время полета. 
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For modern aircraft of axisymmetric shape, including lander, aeroballistic vehicles, an im-

portant condition for regular operation is the absence of asymmetries of various kinds, provided 

that they were not intentionally introduced during the design and production of the structure. 

Asymmetries caused by changes in the shapes of the outer surface lead to changes in the mass-

inertial characteristics of the vehicles, displacement of the center of mass, the appearance of cen-

trifugal moments of inertia, the appearance of aerodynamic moments. All this can lead to a de-

viation of the flight path of the aircraft from the nominal trajectory, to an increase in the loads 

acting on the structure, due to an increase in the angle of attack, the magnitude of aerodynamic 
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forces and overloads. In addition, asymmetries can lead to resonant phenomena in the process of 

movement.  

The paper presents a mathematical model of the motion of an aircraft in the atmosphere, 

which allows taking into account the displacement of the center of mass, dynamic imbalance and 

aerodynamic asymmetry. The influence of the displacement of the center of mass, the influence 

of aerodynamic moments leading to aerodynamic asymmetry on the movement of aircraft with-

out spin stabilization and with spin stabilization has been studied. A law is proposed for dis-

placement of the center of mass of an aircraft in order to create lifting force components, both for 

correcting disturbances caused by asymmetries, and for spatial maneuvering, which allows 

smoothly changing the angle of attack and setting the vehicle in the equilibrium position. By nu-

merical simulation of the motion of an aircraft with spin stabilization, the effectiveness of using 

the displacement of the center of mass to reduce the components of accelerations, angular veloci-

ties of rotation and angle of attack is shown. 

Keywords: axisymmetric aircraft, displacement of the center of mass, motion equations, 

asymmetry, angle of attack, spin stabilization. 
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