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Рассмотрены аэродинамические характеристики модели створки отделяющегося го-
ловного обтекателя ракеты-носителя с применением средств пассивной стабилиза-
ции, представляющих собой конические тела с гибкими и жесткими связями. Для 
определения балансировочных углов атаки в аэродинамической трубе проведены ви-
зуализационный (с применением видеокамеры) и измерительный (с использованием 
датчика угла) эксперименты. Для полученных углов выполнено математическое мо-
делирование обтекания модели потоком и рассчитаны значения аэродинамического 
качества. Проанализировано изменение балансировочного угла атаки и соответству-
ющего ему аэродинамического качества исследуемых конструкций относительно ба-
зовой модели. Приведена сравнительная характеристика рассмотренных вариантов 
стабилизации. 
Ключевые слова: аэродинамические характеристики, ракета-носитель, створка го-
ловного обтекателя, моделирование обтекания, пассивная стабилизация, ANSYS CFX 

In the article, the aerodynamic characteristics of a detachable fairing door model are 
investigated with the use of passive stabilization means, which are conical bodies with 
flexible and rigid connections. Two types of experiments were conducted in a subsonic wind 
tunnel to determine the balancing angles of attack: a visualization experiment (using a video 
camera) and a measuring experiment (using the angle sensor). Mathematical flow models 
and aerodynamic quality values were obtained. The change in the balancing angle of attack 
and the corresponding aerodynamic quality of the studied combinations with respect to the 
base model were analyzed. Comparative characteristics of the considered stabilization 
variants were presented. 
Keywords: aerodynamic characteristics, launch vehicle, head fairing, head fairing half, flow 
simulation, passive stabilization, ANSYS CFX 
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Одной из причин рассеивания точек падения 
отделяемых створок головного обтекателя (ГО) 
ракет-носителей (РН) является наличие нену-
левого аэродинамического качества при балан-
сировочном угле атаки. Это обусловлено тем, 
что створка, имеющая форму тонкой изогнутой 
поверхности и относительно малую массу [1–3], 
лишена средств стабилизации. 

Вследствие этого на Земле выделяют спе-
циальные районы падения створок ГО РН, 
размеры которых обширны и требуют доро-
гостоящего обслуживания [4]. Поиск средств 
уменьшения площадей таких районов паде-
ния — очень актуальная, но недостаточно 
изученная задача [5, 6]. 

Для минимизации районов падения створок 
ГО могут быть применены различные пара-
шютные системы: 

• воздушно-космические, обеспечивающие 
ориентированный вход в плотные слои атмо-
сферы, гашение гиперзвуковой скорости и 
снижение теплового нагружения [7]; 

• содержащие тормозной парашют и парашют-
крыло для спасения створок ГО в воздухе [8]; 

• состоящие из тормозного и основного ку-
польного парашютов, предполагающие спасе-
ние створок ГО в море [8]. 

Помимо парашютных систем можно ис-
пользовать средства пассивной стабилизации, 
представляющие собой раскрытие щитков без 
протоков, щитков с протоками и вскрытие раз-
личных технологических отверстий на поверх-
ности модели [4]. В научной среде также об-
суждается вариант уничтожения створок, 
например сжигание или мелкое диспергирова-
ние в плотных слоях атмосферы после их отде-
ления от РН [9]. 

Цель работы — анализ применения вариан-
тов пассивной стабилизации створки ГО РН  

с использованием различных комбинаций ста-
билизирующих конусов. 

Проведены эксперименты в дозвуковой 
аэродинамической трубе по определению ба-
лансировочных углов атаки и расчеты в про-
граммном пакете ANSYS CFX (номер лицензи-
онного соглашения 339001) [10]. 
 
Постановка задачи. Рассмотрена базовая ис-
следуемая модель, представляющая собой 
створку ГО РН в масштабе 1:100 (рис. 1). 

Исследованные ранее аэродинамические ха-
рактеристики (АДХ) базовой модели приведе-
ны в работе [4]. При расчете АДХ базовой мо-
дели с применением различных комбинаций 
стабилизирующих конусов аэродинамические 
коэффициенты определяли в связанной систе-
ме координат Oxyz (см. рис. 1). 

При расчете коэффициента продольной силы 
xс , коэффициента нормальной силы ус , коэф-

фициента момента тангажа относительно центра 
масс mz ЦМ и аэродинамического качества 

 уa хaK с с  ( уaс  и xaс  — коэффициенты подъ-
емной силы и силы лобового сопротивления) за 
характерную длину принимали длину модели  
L = 0,1144 м, а за характерную площадь — пло-
щадь проекции створки на плоскость xOz 

  2 24 0,000905 м , xOzS D  где D — диаметр 
модели. 

В качестве средств пассивной стабилизации 
рассмотрены три модели, представляющие со-
бой полые острый (модель № 1, рис. 2, а) и за-
тупленный (модель № 2, рис. 2, б) пластмассо-
вые конусы и сплошной пенопластовый конус 
(модель № 3, рис. 2, в), соединенные с базовой 
моделью гибкой или жесткой связью. 
 
Определение балансировочных углов атаки. 
Для нахождения балансировочных углов атаки 
базовой модели в несжимаемом потоке (при 
скорости набегающего потока v∞ = 25 м/с) в до-
звуковой аэродинамической трубе выполнены 
эксперименты двух типов: визуализационный 
(с применением видеокамеры) и измеритель-
ный (с использованием датчика угла). 

При проведении экспериментов выявлено, 
что створка обладает двумя балансировочны-
ми углами атаки бал1 и бал2, относительно ко-
торых происходят колебания. При выведении 
модели из положения равновесия возможно ее 
непредсказуемое вращение в плоскости сим-
метрии. Для определения балансировочного 
угла атаки при визуализационном экспери-

 
Рис. 1. Базовая модель створки ГО РН  

(ЦМ — центр масс) 
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менте видеозапись преобразовывали в ряд фо-
тографий, которые в дальнейшем обрабатыва-
ли. Осреднение амплитудных значений углов 

атаки проводили за промежуток времени, со-
ответствующий 20 периодам колебаний. 

Установлено, что при балансировочном угле 
атаки бал1 период колебаний равен 6…7 кадрам 
(или 0,25…0,29 с), а частота колебаний — 
3,45…4,00 Гц. При угле атаки бал2 эти парамет-
ры составляют соответственно 7…8 кадров 
(0,29…0,33 с) и 3,03…3,45 Гц. В результате 
осреднения получены следующие значения: 
бал1 = 84,8° и бал2 = 259,5°. 

Балансировочные углы атаки базовой модели 
также рассчитали в пакете ANSYS CFX при па-
раметрах потока, соответствующих эксперимен-
тальным: бал1 = 83° и бал2 = 261°. При сопостав-
лении результатов расчета и визуализационного 
эксперимента для углов бал1 и бал2 погрешности 
составили соответственно 2,10 и 0,58 %. 

На рис. 3, а, б приведены картины обтека-
ния потоком базовой модели, полученные  
в аэродинамической трубе путем визуализа-
ции линий тока с помощью метода шелкови-
нок, а на рис. 3, в, г — те же картины, постро-
енные в пакете ANSYS CFX. 

В измерительном эксперименте балансиро-
вочный угол базовой модели определяли с по-
мощью датчика угла — инкрементального эн-
кодера LPD3806-400BM с погрешностью изме-
рения Δ = 0,45°. Датчик устанавливали так, 
чтобы измерять угол атаки модели в плоскости 
xOy. Модель закрепляли неподвижно на оси 

 
Рис. 2. Схемы первой (а), второй (б) и третьей (в) моделей средств пассивной стабилизации 

 
 

 
Рис. 3. Картины обтекания потоком базовой модели, 

полученные в аэродинамической трубе (а, б)  
и в пакете ANSYS CFX (в, г), для балансировочных 

углов атаки бал1 (а, в) и бал2 (б, г) 
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вращения, зафиксированной на валу датчика и 
в подшипнике KP08 (рис. 4). 

В результате проведения эксперимента с по-
мощью датчика угла исследованы колебания 
модели в окрестности балансировочных углов 
атаки (рис. 5). 

Как следует из рис. 5, при обтекании модели  
с вогнутой стороны амплитуда колебаний изме-
няется в диапазоне 5…27° и превышает таковую 
(≈5°) при обтекании модели с выпуклой сторо-

ны. Период колебаний вблизи углов бал1 и бал2 
составляет 0,3 с, частота колебаний — 3,33 Гц. 

Балансировочные углы атаки получали осред-
нением их значений по интервалам времени, на 
которых происходили колебания модели. В ре-
зультате установлено, что бал1 = 80,5° и бал2 =  
= 259,0°. При сравнении результатов эксперимен-
та и численного моделирования погрешности для 
балансировочных углов атаки бал1 и бал2 соста-
вили соответственно 3,00 и 0,76 %. 

 
 

Рис. 4. Фрагменты подготовки к измерительному 
эксперименту: 

а — модель в рабочей части аэродинамической трубы;  
б — датчик угла; в — закрепление оси вращения  

в подшипнике 
 

 

 

 
Рис. 5. Зависимость угла атаки  базовой модели от времени t 
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Поскольку погрешности определения балан-
сировочных углов атаки как в визуализацион-
ном эксперименте, так и в эксперименте с ис-
пользованием датчика угла малы (< 5 %), мож-
но сделать вывод, что подвесные устройства 
оказывают незначительное влияние на опреде-
ление балансировочных углов атаки. 
 
Стабилизация с применением гибкой связи. 
Рассмотренные модели средств пассивной ста-
билизации закрепляли на носовой части моде-
ли с помощью нити. Длину нити измеряли в 
характерных длинах модели L (см. рис. 1): L; 
1,5L; 2L и 3L (рис. 6). 

 

В ходе измерительного эксперимента полу-
чены балансировочные углы атаки, для кото-
рых с помощью пакета ANSYS CFX было вы-
числено аэродинамическое качество комбина-
ции модель — стабилизирующий конус.  
В расчете приняты следующие допущения:  
1) нить расположена параллельно потоку;  
2) отсутствуют колебания стабилизирующего ко-
нуса (расчет проводился на статической сетке). 

Проанализировано изменение балансировоч-
ного угла атаки и соответствующего этому углу 
аэродинамического качества исследуемых стаби-
лизирующих конусов относительно параметров 
базовой модели. Результаты сравнения приведе-
ны в табл. 1 и на рис. 7, где   бал  базii   
(i  и баз  — балансировочный угол атаки i-й 
комбинации и базовой модели);    базi iK K K  
( iK  и базK  — аэродинамическое качество i-й 
комбинации и базовой модели). 

Как видно из рис. 7, аэродинамическое каче-
ство повысилось у всех моделей. Однако при 
первом балансировочном угле атаки бал1 
наименьшее увеличение качества произошло  
у модели № 2 с нитью длиной 3L, а при втором 
балансировочном угле атаки бал2 — у модели  
№ 2 с нитью длиной L. Для модели № 1 при 
длине нити L существует только один баланси-
ровочный угол атаки бал1. 

Таким образом, требуемого уменьшения 
аэродинамического качества при балансировоч-
ных углах атаки бал1 и бал2 с помощью стабили-
зирующих конусов добиться не удалось. При 
этом положительным моментом является то, что 
наличие в потоке стабилизирующего конуса 

  

  
Рис. 6. Модели средств пассивной стабилизации, закрепленные на носовой части модели  

с помощью нитей длиной L (а), 1,5L (б), 2L (в), 3L (г) 

Таблица 1 
Изменение балансировочных углов атаки и аэро-
динамического качества исследуемых моделей от-

носительно значений базовой модели 
Длина 
нити 

Номер 
модели 

Δбал1, 
град 

ΔK1 
Δбал2, 
град 

ΔK2 

1L 
1 11 0,149 – – 
2 25 0,400 –25 0,046 
3 19 0,247 –57 0,194 

1,5L 
1 –10 0,173 –19 0,358 
2 19 0,273 –18 0,121 
3 24 0,335 –33 0,126 

2L 
1 15 0,209 –23 0,314 
2 23 0,343 –22 0,159 
3 16 0,218 –29 0,169 

3L 
1 8 0,079 –19 0,271 
2 5 0,017 –29 0,125 
3 21 0,289 83 0,235 
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исключает непредсказуемое вращение створки 
при внешних возмущениях. Картины течения 
потока при наличии в нем средств пассивной 
стабилизации, полученные в пакете ANSYS CFX, 
приведены на рис. 8. 

 
Стабилизация с применением жесткой связи. 
Рассмотрен также вариант жесткого закрепле-
ния двух тонкостенных конусов (см. рис. 2, а)  

в носовой и кормовой частях модели. Для об-
легчения конструкции выполнена перфорация 
на стабилизирующих конусах различной степе-
ни   отв бок  100 %S S , где отвS  — суммарная 
площадь отверстий перфорации; бокS  — пло-
щадь боковой поверхности конуса. 

Проведены четыре серии экспериментов, в 
трех из которых конусы располагали по нормали 
к поверхности модели створки (сборки № 1–3),  

  
Рис. 7. Гистограммы изменения аэродинамического качества первой (), второй ()  

и третьей () моделей при балансировочных углах атаки бал1 (а) и бал2 (б) 

  

  
Рис. 8. Картины течения потока при обтекании модели со средствами пассивной стабилизации: 

а — модель № 3 с нитью длиной 1L; б — модель № 1 с нитью длиной 1,5L; в — модель № 2 с нитью длиной 2L;  
г — модель № 3 с нитью длиной 3L 
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а в четвертом (сборка № 4) — под небольшим 
углом к ней δ = 80° (рис. 9). 

В результате экспериментов в аэродинами-
ческой трубе с помощью инкрементального эн-
кодера определены балансировочные углы 

атаки исследуемых моделей. Для этих углов  
в программном модуле ANSYS CFX вычислено 
аэродинамическое качество. 

В результате расчета выявлено, что при рас-
положении стабилизирующих конусов под уг-
лом δ = 80° к поверхности створки при дозву-
ковой скорости набегающего потока наблюда-
ется положительный эффект. 

В связи с этим проведен расчет такой кон-
фигурации при сверхзвуковой скорости набе-
гающего потока (при числе Маха набегающего 
потока M∞ = 2). По полученным данным опре-
делено уменьшение аэродинамического каче-
ства ΔK1 для балансировочного угла атаки бал1. 
Результаты расчета приведены в табл. 2, где v — 
скорость набегающего потока,  — степень 
перфорации. 

  

  
Рис. 9. Сборки исследуемых моделей с жестким закреплением конусов: а–г — 3D-модели;  

д–з — фотографии исследуемых моделей в аэродинамической трубе  
при различной степени перфорации: 

а, д —  = 0 %, б, е —  = 10,8 %, в, г, ж, з —  = 18,8 % 

Таблица 2 
Изменение балансировочных углов атаки  

и аэродинамического качества исследуемых  
моделей относительно значений базовой модели 

Номер сборки v, м/с , % ΔK1 Δбал1 
1 20 0 0,109 15 
2 20 10,8 0,084 4 
3 20 18,8 0,068 6 
4 20 18,8 –0,037 –3 
4 680,59 18,8 –0,182 –10 
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На рис. 10 показано распределение числа 
Маха при обтекании сборки № 4 сверхзвуковым 
потоком на балансировочном угле атаки, полу-
ченное путем численного расчета в пакете AN-
SYS CFX. 

Выводы 
1. Определены АДХ модели створки ГО РН 

с применением средств пассивной стабилиза-
ции, представляющих собой конусы с гибкими 

и жесткими связями. При гибкой связи име-
ются два балансировочных угла атаки, а при 
жесткой — один. В обоих случаях исключено 
вращение модели в плоскости симметрии при 
внешних возмущениях, что наблюдается при 
отсутствии средств пассивной стабилизации. 

2. При наличии перфорированных конусов 
видоизменяется структура течения потока и 
уменьшается вихревая зона за моделью (что 
повышает устойчивость), а также появляется 
возможность сократить массу конструкции. 

3. При дозвуковой скорости набегающего 
потока аэродинамическое качество можно сни-
зить на 83 % относительно значения базовой 
модели, а при сверхзвуковой — на 91 %. Однако 
этот эффект наблюдается только при стабили-
зации с использованием жесткой связи. При-
менение средств пассивной стабилизации с 
гибкой связью не позволяет уменьшить аэро-
динамическое качество на балансировочных 
углах атаки. 

4. Полученные в результате моделирования 
АДХ могут быть использованы для расчета тра-
екторий падения створки, а также для разра-
ботки методов уменьшения площади районов 
ее падения. 
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