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Анализируется устойчивость движения космической тросовой системы с атмосферным зондом. 

Рассматривается устойчивость положений равновесия тросовой системы вблизи местной вертикали (ста-
тическая устойчивость) и при её развёртывании (динамическая устойчивость). Тросовая система состоит 
из базового космического аппарата, с которого производится выпуск троса, и атмосферного зонда. Мето-
дом Лагранжа получена математическая модель движения тросовой системы в подвижной орбитальной 
системе координат с учётом аэродинамических сил, действующих на космический аппарат и зонд. Полу-
чены условия устойчивости движения тросовой системы относительно местной вертикали. Аналитиче-
ский анализ подтверждается численными примерами.  

 
Космическая тросовая система, атмосферный зонд, статическая устойчивость, динамическая 

устойчивость, условия устойчивости, метод фазовой плоскости, численный анализ. 
 

Введение 
Рассматривается движение космиче-

ской тросовой системы (КТС), состоящей 
из базового космического аппарата (КА), 
троса и атмосферного зонда. Атмосфер-
ный зонд представляет собой сферу с уве-
личенным баллистическим коэффициен-
том /xC S mσ = , где xC  – коэффициент 
лобового сопротивления; S  и m  – соот-
ветственно характерная площадь и масса. 
Развёртывание КТС производится вниз в 
конечное положение, близкое к местной 
вертикали (с учётом влияния аэродинами-
ческих сил). Анализируются условия 
устойчивости вертикальных положений 
равновесия КТС (статическая устойчи-
вость) и условия устойчивости движения 
при развёртывании системы (динамиче-
ская устойчивость). Анализ статической 
устойчивости производится с помощью 
теоремы Лагранжа-Дирихле и иллюстри-
руется построением фазовых портретов 
системы. Характерной особенностью ана-
лиза динамической устойчивости движе-

ния относительно местной вертикали при 
развёртывании КТС является наличие мо-
мента от сил Кориолиса. Действие этого 
момента в сочетании с аэродинамически-
ми моментами может привести к потере 
динамической устойчивости движения, 
когда угол между направлением троса и 
местной вертикалью станет больше / 2π .  

Для получения условий устойчиво-
сти и для проведения численного анализа 
производится построение математической 
модели движения КТС в орбитальной по-
движной системе координат. Такая запись 
уравнений движения КТС является 
наиболее удобной для анализа статиче-
ской и динамической устойчивости дви-
жения КТС, так как модель содержит пе-
ременные θ , /d dtθ , где θ  – угол откло-
нения троса от вертикали, относительно 
которых производится анализ устойчиво-
сти движения. Основные допущения мо-
дели: 1) аэродинамические силы, дей-
ствующие на трос, не учитываются; 
2) движение  происходит  в  центральном 
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ньютоновском гравитационном поле Зем-
ли; 3) вращение атмосферы не учитывает-
ся; 4) концевые тела – материальные точ-
ки; 5) движение КТС рассматривается в 
плоскости орбиты центра масс системы; 
6) за время развёртывания КТС параметры 
орбиты центра масс не изменяются. Осо-
бенностью полученной математической 
модели движения КТС является наличие 
обобщённых аэродинамических сил, учи-
тывающих силы лобового сопротивления, 
действующие на КА и зонд. 

При развёртывании КТС с атмо-
сферным зондом в положение, близкое к 
вертикальному положению, используется 
динамический закон выпуска троса, обес-
печивающий демпфирование поперечных 
колебаний троса. Аналогичные законы 
использовались во многих работах, 
например [1 – 3], а также в реальном тро-
совом космическом эксперименте YES2 
[4]. Особенностью рассматриваемого в 
данной работе закона является то, что он 
не накладывает ограничения на отноше-
ние масс концевых тел и массу троса.  

Влияние сил аэродинамического со-
противления на движение КТС различных 
типов и структур рассматривалось во 
многих работах. Например, в работах     
[5-8] анализируется влияние атмосферы 
на движение и функционирование элек-
тродинамических КТС. Естественно, су-
щественное влияние аэродинамические 
силы оказывают на движение по орбите 
надувных конструкций и сложных лёгких 
мультитросовых систем [9; 10]. Влияние 
аэродинамических сил на движение КТС 
на низкой орбите рассматривалось в [11]. 
Управление движением КТС на низких 
орбитах с целью компенсации влияния 
атмосферы рассматривалось в [12]. Ана-
лиз точек либраций и положений равнове-
сия КТС с учётом аэродинамических сил 
проводился в работах [6; 13; 14]. Анализ  
работ, в которых учитывается влияние 
аэродинамических сил на движение КТС, 
показывает, что в настоящее время дина-
мика развёртываемой КТС с концевым 
телом, обладающим большим баллистиче-
ским коэффициентом, недостаточно изу-

чена и требует более подробного исследо-
вания.  

Настоящая работа посвящена анали-
зу процесса развёртывания КТС с атмо-
сферным зондом с целью обеспечения 
устойчивости движения. Невыполнение 
условий устойчивости приводит к некон-
тролируемому увеличению угла отклоне-
ния троса от местной вертикали, прове-
дённой из центра масс механической си-
стемы. 

 
 

Математическая модель  
движения 

При выводе уравнений движения 
КТС используются следующие системы 
координат (рис. 1, 2): 1) геоцентрическая 
система координат OXYZ ; 2) геоцентри-
ческая орбитальная подвижная система 
координат O O OOX Y Z ; 3) орбитальная по-
движная система координат O O OCx y z ;     
4) тросовая система координат t t tCx y z . 
Плоскость OXY  геоцентрической систе-
мы координат OXYZ  совпадает с плоско-
стью орбиты, ось OX  направлена по ли-
нии узлов, ось OZ  перпендикулярна 
плоскости орбиты и направлена по векто-
ру кинетического момента центра масс 
системы, OY  дополняет систему коорди-
нат до правой. Ось ОOX  системы коорди-
нат O O OOX Y Z  направлена по линии OC , 
где C  – центр масс системы. Система ко-
ординат O O OOX Y Z  вращается относитель-
но  системы координат OXYZ  с угловой 
скоростью /u du dt= , где u  – аргумент 
широты. Оси орбитальных подвижных 
систем координат O O OOX Y Z  и O O OCx y z  
параллельны. Положение тросовой систе-
мы координат t t tCx y z  относительно си-
стемы координат O O OCx y z  определяется 
углами углы θ  и β  (рис. 2). 
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Рис. 1. Системы координат 
 
 

 
Рис. 2. Взаимное положение  

систем координат O O OCx y z  и t t tCx y z  
 
При выводе уравнений движения в 

этом случае используются уравнения Ла-

гранжа с обобщёнными координатами  
1q L= , 2q θ= , 3q β=  (рис. 2): 

 

c c
i

i i i

T Td П Q
dt q q q
 ∂ ∂ ∂

− = − + ∂ ∂ ∂ 
,           (1) 

 
где cT  и П  – кинетическая и потенциаль-
ная энергии системы; iq  и iq  ( 1, 2,3i = ) – 
обобщённые координаты и скорости; iQ  – 
обобщённые непотенциальные силы. 

Кинетическая энергия системы в (1) 
в данном случае представляет сумму трёх 
кинетических энергий: 

 

( )

( )

2 2 2
1 1 1 1

2 2 2
2 2 2 2

1
2

1 ,
2

c

t

T m x y z

m x y z T

= + + +

+ + + +

  

  

           (2) 

 
где 1m  и 2m  – массы КА и зонда; 1x , 1y ,  

2z  и 2x , 2y , 2z  – координаты концевых 
тел в неподвижной системе координат 
OXYZ ; tT  – кинетическая энергия троса. 

Кинетическая энергия троса вычис-

ляется следующим образом: 

 
2 / 2t t rT L V Tρ= + ,            (3) 

 
где tV  – скорость центра масс троса; ρ  – 
линейная плотность троса; 2 / 2r t tT J ω= , 

3 /12tJ Lρ= , ωt  – модуль угловой скоро-
сти троса.  

 
Координаты концевых тел вычисляются из выражений 
 

2 2
1

ρ / 2 ρ / 2cos cosθ cos sin sinc
m L m Lx R L u L u

M M
β θ+ + = + − 

 
, 

2 2
1

/ 2 / 2cos cos sin sin cosc
m L m Ly R L u L u

M M
ρ ρβ θ θ+ + = + + 

 
,       (4) 

2
1

/ 2 cos sinm Lz L
M
ρ θ β+

= , 
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0 0
1 1

2
/ 2 / 2cos cos cos sin sinc

m L m Lx R L u L u
M M
ρ ρβ θ θ

 − −
= − + 
 

, 

0 0
1 1

2
/ 2 / 2cos cos sin sin cosc

m L m Ly R L u L u
M M
ρ ρβ θ θ

 − −
= − − 
 

,       (5) 

0
1

2
/ 2 cos sinm Lz L

M
ρ θ β−

= − , 

 
где 0

1m  – начальная масса КА; cR  – ради-
ус-вектор центра масс КТС; 0

1 2M m m= + . 
В дальнейшем рассматривается движение 
КТС в плоскости орбиты центра масс си-
стемы, поэтому 0β = . 

Для получения обобщённых сил, 
обусловленных гравитационным полем 
Земли, воспользуемся выражениями для 
потенциальной энергии каждого тела, 
входящего в систему: 

 
( )0

1
1

1

K m L
П

r
ρ−

= − ,  

2
2

2

KmП
r

= − ,  

t t
L

П dП= ∫ ,      

 
где K  – гравитационный параметр Земли; 

2 2
1 1 1r x y= + ; 2 2

2 2 2r x y= + ; t
t

K dxdП
r
ρ

= − . 

Подставляя выражения (2)-(5) в (1), 
вычисляя интегралы по длине троса и 
проводя дифференцирование, получим 

 

( ) ( )2 2 21 3cose e LM L Lv u u T Qθ θ = + − − − +  


 
,    

(6) 
 

( ) 232 sin 2
2e e eJ v LL u J u Qθθ θ θ= − + − + 

  , (7) 

 
где ( )( )0

1 2 /eM m L m L Mρ ρ= − +  – приве-
дённая масса; 

( )2 0 0 2 2
1 2 2 12 / 3 / 3 / 4 /eJ L m m L m L m L Mρ ρ ρ= − + −

 – момент инерции всей системы относи-
тельно её центра масс; 

( )( )0
1 2 / 2 /e m L m L Mν ρ ρ= − + , T  – сила 

натяжения троса; LQ  и Qθ  – обобщённые 
аэродинамические силы. 

Программа развёртывания в верти-
кальное положение имеет вид 

 
( )2 / 3e k L kT v u a L L bV u L= − + +    ,         (8) 

 
где L  и LV  – длина и скорость выпуска 
троса; ,  a b  – параметры закона управле-
ния;   kL  – конечная длина троса. Про-
грамма (8) записана для неизменной кру-
говой орбиты, поэтому constu = . 

Программа (8) обобщает аналогич-
ные программы, приведённые в [1-3], так 
как она записана для произвольного соот-
ношения масс концевых тел и учитывает 
массу троса.  

Если 0LQ Qθ= = , то система (6)-(7) 
имеет асимптотически устойчивое поло-
жение равновесия: ,kL L=  0LV θ θ= = =  
при 3a > , 0b > . Доказательство этого 
утверждения может быть проведено по 
схеме, приведённой в [3], посредством 
анализа собственных значений соответ-
ствующей линеаризованной системы. Ес-
ли 0Qθ ≠ , то возможны два случая. При 
достаточно малых аэродинамических воз-
мущениях 0Qθ ≠  положение равновесия 
имеет смещение относительно местной 
вертикали. При этом качественно поведе-
ние системы не изменяется и свойство 
асимптотической устойчивости положе-
ния равновесия сохраняется. При увели-
чении по модулю обобщённой силы Qθ  
существует некоторое предельное её зна-
чение, когда устойчивой становится одно 
из горизонтальных положений КТС: 
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/ 2θ π= ± . Подробнее эти случаи будут 
рассмотрены ниже при анализе вопросов, 
связанных со статической устойчивостью 
системы.  
 

Определение аэродинамических  
обобщённых сил 

Аэродинамические силы, действу-
ющие на концевые тела, вычисляются из 
выражений 

 

/ 2k xk ak k k kR С S V Vρ= −
 

, k = 1,2,          (9) 
 
где kV



 – вектор скорости k-й точки отно-
сительно атмосферы; xkC  – коэффициен-
ты сил аэродинамического сопротивления; 

kS  – характерные площади; akρ  – плотно-
сти атмосферы. 

Скорости можно разложить на три 
составляющие (рис. 3): 

 

rk ok k LkV V V Vθ= + +
   

,          (10) 
 
где okV



 – скорости точек за счёт вращения 
орбитальной системы координат 

O O OOX Y Z  (переносные скорости); ,k LkV Vθ

 

 
– скорости точек относительно системы 
координат O O OOX Y Z  (относительные ско-
рости); k kV Lθ θ= ∆  , Lk kV L= ∆  , 

1 2 /L Lm M∆ = , 2 1 /L Lm M∆ = . 
Соответственно суммарные аэроди-

намические силы, действующие на зонд и 
КА, можно разложить на составляющие: 

 

k ok k LkR R R Rθ= + +
   

,           (11) 
 
где kR



, okR


, kRθ



, LkR


 – аэродинамические 

силы, соответствующие скоростям kV


, 

okV


, kVθ



, LkV


. 
Обобщённые аэродинамические си-

лы определяются из выражений 
/L LQ A Lδ δ= , /Q Aθ θδ δθ= , где LAδ  и 

Aθδ  – работы на возможных перемещени-
ях Lδ , δθ .  

 
Рис. 3. Положения КА и зонда  

относительно орбитальных систем координат 
 

Поэтому 
( )( )1 1 1 1 1 1 1 1 1cos / 2a oQ C S V L V Vθ θρ θ ϕ= − ∆ − + ,      

(12) 
 

( )( )1 1 1 1 1 2 1 1 1sin / 2L a o LQ C S V m V V Mρ θ ϕ= − − + ,    
(13) 

 
( )( )2 2 2 2 2 2 2 2 2cos / 2a oQ C S V L V Vθ θρ θ ϕ= ∆ + − ,     

(14) 
 

( )( )2 2 2 2 2 1 2 2 2sin / 2L a o LQ C S V m V V Mρ θ ϕ= + − .    
(15) 

 
Углы 1,2ϕ  определяются в соответ-

ствии с рис. 3. 
Обобщённые силы, входящие в си-

стему (6)-(7), определяются суммировани-
ем соответствующих выражений из (12)-
(15): 1 2Q Q Qθ θ θ= + , 1 2L L LQ Q Q= + . 

 
Условия  

статической устойчивости 
Рассмотрим уравнение колебаний 

КТС в плоскости орбиты при constL = : 
23 sin 2 /

2 eQ Jθθ θ= − Ω + .           (16) 
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В дальнейшем будем называть этот 
случай статическим в том смысле, что 
выпуск троса не производится, а значит и 
длина троса не изменяется. Статический 
случай несёт важную информацию о 
свойствах системы, в частности, по окон-
чанию развёртывания системы в верти-
кальное положение имеем статическое 
положение троса относительно местной 
вертикали. 

Для приближённого анализа уравне-
ния (16) введём некоторые допущения: 
 

1 2 0ϕ ϕ≈ ≈ , 
1 1 1,L oV V Vθ << ,  
2 2 2,L oV V Vθ << .           (17) 

 
Если конечная длина троса kL  со-

ставляет несколько десятков километров, 
то для околоземных круговых орбит (вы-
сотой 250 км и более) углы 1 2,ϕ ϕ  не пре-
вышают несколько градусов, а относи-
тельные скорости ,Lk kV Vθ  составляют 
меньше 0,1% от скоростей орбитального 
движения okV . Кроме того, для прибли-
жённого анализа можно положить: 

1 2o o cV V V≈ ≈ , где c cV R= Ω  – круговая ор-
битальная скорость центра масс, uΩ =  . 

Используя допущения (17) и запи-
сывая уравнение (16) в безразмерном виде, 
получим 

 
3 sin 2 cos 0
2

θ θ ν θ′′ + + = ,          (18) 

 
где 2 2/d dθ θ τ′′ = ; tτ = Ω  – безразмерное 

время; ( )
2

1 1 2 22

1
2

c
a a

V
L

ν ρ σ ρ σ= −
Ω

 – безраз-

мерный параметр; 1,2 1,2 1,2 1,2/xC S mσ = . 
Уравнение (18) имеет интеграл  
 

( )
2( ) , const

2
П Eθ θ ν

′
+ = = ,         (19) 

где функция ( ) 3, cos 2 sin
4

П θ ν θ ν θ= − +  

является аналогом потенциальной энергии 
системы.  

В соответствии с теоремой Лагран-
жа-Дирихле точка равновесия системы (18) 
устойчива, если потенциальная энергия в 
ней имеет строгий локальный минимум, и 
неустойчива, если имеет максимум. На 
основании этого можно составить табл. 1 
для особых точек системы, которые нахо-
дятся на оси абсцисс 0θ ′ = .  

 
Таблица 1. Особые точки системы (18) 

ν  3ν < −  ( 3,3)ν ∈ −  3ν >  
Устойчивые точки (θ ) / 2 π  arcsin( / 3)ν− , arcsin( / 3)π ν+  3 / 2π

 Неустойчивые точки (θ ) 3 / 2π
 

/ 2π , 3 / 2π
 

/ 2 π
  

Таким образом, если параметр 
( 3,3)ν ∈ − и 0ν ≠ , то устойчивые положе-

ния равновесия смещаются относительно 
вертикали (обобщённая сила Qθ  имеет 
достаточно малые по модулю значения). 
Причём величина и знак этого смещения 
зависят от значения параметра ν , то есть 
от баллистических коэффициентов конце-
вых тел, высоты орбиты и конечной дли-
ны троса. Если 3ν > , то устойчивыми 
являются только горизонтальные положе-

ния КТС (табл.1). Следовательно, условие 
статической устойчивости КТС имеет вид 

 
3ν < .            (20) 
 
Это условие, если оно выполняется в 

каждый момент времени, можно рассмат-
ривать как необходимое условие устойчи-
вости движения при развёртывании КТС. 

На рис. 4, 5 показаны характерные 
фазовые портреты системы (18), когда па-
раметр 3ν >  (рис. 4) и 3ν <  (рис. 5). 
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Надо заметить, что можно подобрать па-
раметры системы так, чтобы в конечный 
момент времени параметр ν  был равен 0. 
Тогда асимптотически устойчивое конеч-
ное положение равновесия при развёрты-

вании КТС будет находиться на местной 
вертикали и будет совпадать с аналогич-
ным положением равновесия системы, 
определённом без учёта влияния атмосфе-
ры.  

 

 
Рис. 4. Фазовый портрет системы ( 5ν = − ) 

 
 
 

 
Рис. 5. Фазовый портрет системы ( 1,5ν = − ) 

 
Таким образом, значения параметра 
3ν = ±  являются критическими. При 

дальнейшем увеличении по модулю пара-
метра существует только одно статически 
устойчивое положение равновесия КТС, 
которое соответствует её горизонтально-
му положению ( / 2θ π=  или  3 / 2θ π= ). 
В этом случае влияние аэродинамических 

сил на поведение системы становится 
определяющим.  

 
Условия  

динамической устойчивости 
При развёртывании КТС уравнение 

(7), описывающее изменение угла θ , в 
безразмерной форме принимает вид 
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( )3'' sin 2 , , 0
2

Fθ θ θ ν µ+ + = ,        (21) 

 
где ( ), , cosF θ ν µ ν θ µ= + ; 

'2 ( ' 1)L
L

µ θ= + . 

Здесь безразмерный параметр µ  
определяет действие возмущающего мо-
мента от силы Кориолиса и равен отно-
шению момента Кориолиса к гравитаци-
онному моменту. В статическом случае 
этот момент отсутствует, так как ' 0L = . 
Таким образом, динамическая устойчи-
вость движения системы относительно 
положений равновесия, близких к верти-
кали, определяется действием возмуще-
ния ( ), ,F θ ν µ , которое зависит от изме-
нения параметров КТС при её развёрты-
вании. Причём влияние этого возмущения 
возрастает при малых значениях длины 
троса L , так как параметры ,ν µ  имеют 
особенность при 0L → . Это объясняется 
тем, что при 0L →  гравитационный мо-
мент стремится к нулю. Поэтому при ана-
лизе динамической устойчивости движе-
ния КТС особое внимание необходимо 
уделять начальному участку развёртыва-
ния КТС. Этот участок также очень важен 
с точки зрения безопасности проведения 
эксперимента по развёртыванию троса, 
так как при потере устойчивости движе-
ния системы возможно столкновение КА 
и зонда.  

Анализ движения КТС на начальном 
участке, который следует сразу после от-
деления зонда от КА, показывает, что 
возможны два характерных случая. Эти 
два случая типичны и отличаются различ-
ными знаками параметра ν , который со-
ответствует знаку момента от аэродина-
мических сил относительно центра масс 
системы. С другой стороны, момент от 
сил Кориолиса при развёртывании систе-
мы ' 0L >  всегда действует в одном 
направлении, противоположном угловой 
скорости Ω  орбитального движения цен-
тра масс КТС. Поэтому наиболее опасным 
случаем с точки зрения потери динамиче-

ской устойчивости  движения КТС при её 
развёртывании является случай, когда 
знаки параметров ,ν µ  совпадают, то есть 
моменты от аэродинамических сил и сил 
Кориолиса направлены в одну сторону.  

На начальном участке развёртыва-
ния КТС высоты, на которых находятся 
КА и зонд, очень близки. Поэтому 

1 2a aρ ρ≈  и, следовательно, знак и величи-
на параметра ν  определяется разностью 
баллистических коэффициентов 

1 2σ σ σ∆ = − . В этом случае достаточное 
условие динамической устойчивости дви-
жения КТС можно записать в виде нера-
венства 

 
1 2σ σ σ∆ < ∆ < ∆ ,          (22) 

 
где 1 0σ∆ < , 2 0σ∆ >  – некоторые пре-
дельные значения разности σ∆ , причём 

2 1σ σ∆ << ∆ . Существенная несиммет-
ричность интервала объясняется действи-
ем момента от сил Кориолиса, который 
при развёртывании системы всегда дей-
ствует в одном направлении. Предельные 
значения параметра σ∆  можно опреде-
лить только численно, если известны ха-
рактеристики КТС, скорость разделения 
КА и зонда и т.д. 

В качестве примера определения 
предельных значений параметра σ∆  рас-
смотрим КТС со следующими характери-
стиками: высота круговой орбиты 

250 кмН = ; коэффициенты сил аэроди-
намического сопротивления 1,2 2, 4xC = ; 
относительная скорость отделения зонда 
2 м/с ; массы 1 2 100 кгm m= = ; баллисти-
ческий коэффициент КА 2

1 0,075 м /кгσ = ; 
параметры закона управления (8) 4a = , 

5b = . Изменяя характерную площадь 
зонда, нетрудно определить предельные 
значения параметра σ∆ , которые равны 

2
1 30 м /кгσ∆ = − , 2

2 0,021 м /кгσ∆ = . 
На рис. 6 приведены примеры траек-

торий зонда относительно КА в орбиталь-
ной подвижной системе координат 
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o o oCx y z . Случаю динамической неустой-
чивости движения КТС ( 2

2 0,019 м /кгσ = ) 
соответствует сплошная кривая, случаю 
устойчивого движения – штриховая линия 
( 2

2 0,118 м /кгσ = ). При моделировании 
использовались параметры стандартной 
атмосферы ГОСТ 4401-81, ГОСТ 
25645.101-83. 

 

 
Рис. 6. Траектории зонда относительно КА  

в орбитальной подвижной  
системе координат o o oCx y z  

 
Выводы 

На основании проведённого анализа 
можно сделать следующие выводы: 

1. Статическая устойчивость коле-
баний КТС относительно вертикали обес-
печивается при выполнении условия (20), 
причём в общем случае при выборе пара-

метров системы необходимо стремиться к 
минимально возможному значению ν .  

2. Динамическая устойчивость 
движения КТС при её развёртывании 
обеспечивается при выполнении условия 
(22), причём имеет место существенное 
отличие абсолютных значений предель-
ных величин параметра: 2 1σ σ∆ << ∆ , 
где 1 2σ σ σ∆ = − , 1,2σ  – баллистические 
коэффициенты КА и зонда. 

3. Начальный участок развёртыва-
ния КТС является наиболее опасным с 
точки зрения обеспечения динамической 
устойчивости движения системы с учётом 
влияния аэродинамических сил, так как на 
этом участке стабилизирующее влияние 
гравитационного момента минимально. 

4. При выборе параметров КТС 
необходимо стремиться к тому, чтобы па-
раметры ,ν µ  имели, по крайней мере, 
разные знаки, поскольку в противном 
случае направления действия моментов от 
сил инерции и аэродинамических сил сов-
падают и создаются наиболее благопри-
ятные условия для потери динамической 
устойчивости движения системы. 
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ANALYSIS OF MOTION STABILITY OF A DEPLOYED SPACE TETHER  
SYSTEM WITH AN ATMOSPHERIC PROBE 

 
© 2016  Dong Zhe1,  Yu. M. Zabolotnov1,  Wang Changqing2 

 
1Samara State Aerospace University, Samara, Russian Federation 

2Northwestern Polytechnic University, Xi’an, China 
 
The stability of motion of a space tether system with an atmospheric probe is investigated in the paper. 

The equilibrium position stability of a space tether system near the local vertical (static stability) and deployment 
stability (dynamic stability) is studied. A tether system consists of spacecraft from which the tether is deployed 
and an atmospheric probe. The Lagrangian method is used to derive a dynamic model of the tether system’s mo-
tion in a mobile orbital system of coordinates considering aerodynamic forces acting on the spacecraft and the 
probe. The conditions of tether system motion stability with respect to the local vertical are determined.  Analyt-
ical analysis is confirmed by numerical examples. 

 
Space tether system, atmospheric probe, static stability, dynamic stability, stability conditions, phase 

plane approach, numerical analysis. 
 

References 
1. Beletskiy V.V., Levin E.M. Dinamika kosmicheskikh trosovykh system [Dynamics of 

space tether systems]. Moscow: Nauka Publ., 1990. 336 p. 
2. Ishkov S.A., Naumov S.A. Control over orbital tether system unfolding. Vestnik of 

the Samara State Aerospace University. 2006. No. 1(9). P. 77-85. 
3. Zabolotnov Yu.M. Control of the deployment of a tethered orbital system with a 

small load into a vertical position. Journal of Applied Mathematics and Mechanics. 2015. 
V. 79, Iss. 1. P. 28-34. DOI: 10.1016/j.jappmathmech.2015.04.015 

4. Kruijff M. Tethers in Space. The Netherlands: Delta‐Utec Space Research, 2011. 
432 p. 

5. Zhou Y., Sun Q. The dynamic analysis of electro-dynamic tether under atmospheric 
environment. Machinery Design and Manufacture. 2012. Iss. 4. P. 198-200. 

6. Zhong R., Zhu Z. Libration dynamics and stability of electrodynamic tethers in satel-
lite deorbit. Celestial Mechanics and Dynamical Astronomy. 2013. V. 116, Iss. 3. P. 279-298. 
DOI: 10.1007/s10569-013-9489-4 

7. Wong B., Damaren Ch. Control of the Electrodynamic Boom Propulsion System Ac-
counting for Atmospheric Drag. Journal of Guidance, Control and Dynamics. 2010. V. 33, 
Iss. 5. P. 1327-1333. DOI: 10.2514/1.48972  

8. Zhong R., Zhu Z. Long-term libration dynamics and stability analysis of electrody-
namic tethers in spacecraft deorbit. Journal of Aerospace Engineering. 2014. V. 27, no. 5. 
P. 1-13. 

9. Stiles L.A., Schaub H., Maute K.K., Moorer D.F. Electrostatically inflated gossamer 
space structure voltage requirements due to orbital perturbations. Acta Astronautica. 2013. 
V. 84. P. 109-121. DOI: 10.1016/j.actaastro.2012.11.007  

10. Razzaghi P., Assadian N. Study of the triple-mass Tethered Satellite System under 
aerodynamic drag and J2 perturbations. Advances in Space Research. 2015. V. 56, Iss. 10. 
P. 2141-2150. DOI: 10.1016/j.asr.2015.07.046  

11. Zanutto D. Analysis of Propellantless Tethered System for the De-Orbiting of Sat-
ellites at End of Life. PhD Thesis. Università degli Studi di Padova, 2013. 207 p. Available at: 
http://paduaresearch.cab.unipd.it/5369/ 
 

Citation: Dong Zhe, Zabolotnov Yu.M., Wang Changqing. Analysis of motion stability of a deployed space tether system 
with an atmospheric probe. Vestnik of the Samara State Aerospace University. 2016. V. 15, no. 2. P. 102-113.  
DOI: 10.18287/2412-7329-2016-15-2-102-113 



           Авиационная и ракетно-космическая техника 

111 

 
12. Aorpimai M., Navakitkanok P. Orbit Control Manoeuvre Strategy for Post-Mission 

De-Orbiting of A Low-Earth-Orbit Satellite // Applied Mechanics and Materials. 2015. 
V. 781. P. 495-499. DOI: 10.4028/www.scientific.net/amm.781.495  

13. Rossi E.V., Cicci D.A., Cochran J.E. Existence of periodic motions of a tether trail-
ing satellite. Applied Mathematics and Computation. 2004. V. 155, Iss. 1. P. 269-281. 
DOI: 10.1016/s0096-3003(03)00776-8  

14. Dong Z., Li A., Wang C., Zabolotnov Yu. Modeling and Simulation Analysis Equi-
librium Position of Space Tether System. Journal Computer Simulation. 2014. V. 31, Iss. 2. 
P. 160-164. 

 
About the authors 

Dong Zhe, postgraduate student of the Department of Software Systems, Samara State 
Aerospace University, Samara, Russian Federation. E-mail: dongzhe@yandex.ru. Area of Re-
search: space tether systems. 

Zabolotnov Yury Mikhailovich, Doctor of Science (Engineering), Professor, Professor 
of the Department of Software Systems, Samara State Aerospace University, Samara, Russian 
Federation. E-mail: yumz@yandex.ru. Area of Research: dynamics of space systems and 
spacecraft, space tether systems, spacecraft motion in the atmosphere, asymptotic mechanics 
methods. 

Wang Changqing, PhD, Associate professor, Institute of Automation, Northwestern 
Polytechnical University, Xian, China. E-mail: wangcq@mail.ru. Area of Research: automat-
ic control systems, dynamics of space tether system. 

 

113 

mailto:dongzhe@yandex.ru
mailto:yumz@yandex.ru
https://mail.yandex.ru/lite/compose?to=wangcq@mail.ru
app:ds:automatic
app:ds:automatic
app:ds:control
app:ds:system

