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Рассмотрены аэродинамические характеристики возвращаемого аппарата сегмен-
тально-конической формы и крышки люка парашютного контейнера в процессе ее 
отделения. Вследствие аэродинамической интерференции при отделении крышки 
может произойти ее столкновение с аппаратом. Предложена методика исследования 
аэродинамических характеристик крышки люка парашютного контейнера и возвра-
щаемого аппарата, базирующаяся на численном моделировании обтекания с приме-
нением технологии динамической сетки в пакете FlowVision. Проведены расчеты ста-
ционарного обтекания возвращаемого аппарата до момента отделения от него крыш-
ки люка парашютного контейнера, обтекания аппарата при движении крышки по 
направляющим, а затем — в свободном потоке с учетом аэродинамической интерфе-
ренции. Получены траектории движения крышки (без учета гравитационных сил) для 
различных начальных условий отделения, а также аэродинамические характеристики 
аппарата. Выявлены режимы, при которых происходит столкновение крышки люка 
парашютного контейнера и возвращаемого аппарата. 
Ключевые слова: аэродинамические характеристики, динамическая сетка, возвраща-
емый аппарат, крышка люка парашютного контейнера, аэродинамическая интерфе-
ренция, FlowVision 

This work considers the aerodynamic characteristics of the reentry vehicle (RV) of a segmen-
tal-conical shape, and the parachute container hatch cover (PCHC) during its separation. Due 
to the aerodynamic interference, the hatch may collide with the RV. The authors propose a 
method of studying the aerodynamic characteristics of the PCHC and RV based on modelling 
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using the dynamic mesh technology in the FlowVision software package. Stationary flow 
around the RV until the hatch cover separation, flow around the hatch cover and free flow are 
calculated. As the result of the calculations, the PCHC trajectories (excluding gravitational 
forces) under various initial separation conditions, as well as the aerodynamic characteristics 
of the RV are obtained. The cases when the hatch cover collides with the RV are identified. 
Keywords: aerodynamic characteristics, dynamic mesh, reentry vehicle, parachute contain-
er hatch cover, aerodynamic interference, FlowVision 

Безопасность отделения конструктивных эле-
ментов летательных аппаратов (ЛА) и предот-
вращение их возможного соударения, являются 
важными факторами при проектировании си-
стем отделения. Исследования [1–3] показыва-
ют, что в процессе отделения элементов кон-
струкции ЛА имеет место аэродинамическая 
интерференция. Вследствие этого происходит 
изменение суммарных аэродинамических 
нагрузок, действующих как на отделяемый эле-
мент, так и на ЛА, что вызывает изменения их 
аэродинамических характеристик (АДХ), а, сле-
довательно, может привести к колебаниям и 
столкновению. 

Для анализа процесса отделения конструк-
тивных элементов применяют как метод чис-
ленного моделирования с совместным решени-
ем задачи определения АДХ и динамики дви-
жения, так и экспериментальную отработку в 
аэродинамических трубах при до- [4], сверх- 
[5–9] и гиперзвуковых [10–12] скоростях набе-
гающего потока. Помимо трубных эксперимен-
тов проводят испытания по отделению элемен-
тов свободнолетящих ЛА на баллистических 
трассах с использованием специального обору-
дования [13], а также летные испытания [14]. 

Отделяющиеся конструктивные элементы 
ракетно-космической техники представляют 

собой тонкие тела, АДХ которых имеют свои 
особенности. Ранее определялись АДХ таких тел 
[15–18] с помощью численного моделирования и 
в аэродинамических трубах при до- и сверхзву-
ковых скоростях. Также рассматривалась воз-
можность их пассивной стабилизации [19]. 

При движении спускаемого аппарата в 
плотных слоях атмосферы происходит отделе-
ние лобового теплозащитного экрана и крышки 
люка парашютного контейнера (КЛПК) [7], 
расположенной на боковой (Шэньчжоу [20], 
Союз [21], Dragon [22], ПТК [7]) или кормовой 
(CST-100 [23], Меркурий [24], Орион [25]) по-
верхности возвращаемого аппарата (ВА, рис. 1). 
КЛПК служит для защиты парашютного отсека 
от воздействия высокой температуры при дви-
жении в плотных слоях атмосферы, а также для 
ввода парашютной системы в эксплуатацию. 

Рассмотрена задача совместного обтекания 
ВА сегментально-конической формы и КЛПК 
при ее отделении, расположение которой преду-
смотрено на боковой поверхности аппарата. 

Цель работы — определение АДХ ВА и 
КЛПК, находящихся в условиях аэродинамиче-
ской интерференции. Расчеты проведены с при-
менением динамической сетки. Выявлены осо-
бенности течения, оценено влияние кинемати-
ческих параметров на безопасность отделения. 

 
Постановка задачи. ВА представляет собой 
тело вращения сегментально-конической фор-
мы, а КЛПК — элемент боковой поверхности 
ВА (рис. 2, а). 

Аэродинамические характеристики ВА опре-
деляются в связанной системе координат OXY, 
центр которой (точка O) расположен на оси 
симметрии на внешней поверхности ВА. Аэро-
динамические характеристики КЛПК определя-
ются в связанной системе координат O1X1Y1 с 
началом в точке O1, расположенной в плоскости 
симметрии на внешней кромке КЛПК. 

При расчете коэффициентов продольной Cx 
и нормальной Cy сил, а также коэффициента 
момента тангажа mz ВА и КЛПК за характерные 
длину и площадь приняты длина модели ВА 

 
Рис. 1. Внешний вид отделяющихся конструктивных 

 элементов ВА: 
1 — лобовой теплозащитный экран;  

2 и 3 — КЛПК на кормовой и боковой поверхностях 
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и площадь миделя 2 /4,m mS D   где mD  — диа-
метр миделя ВА. 

Согласно ГОСТ 20058–2011, сила X считает-
ся положительной, если направлена против по-
ложительного направления оси OX связанной 
системы координат. Число Маха набегающего 
потока при расчетах М∞ = 0,6. Угол атаки изме-
няется в диапазоне  = –45…45° с шагом 15°. 
Параметры атмосферы соответствуют парамет-
рам на высоте H = 5000 м в соответствии с 
ГОСТ 4401–81. 

При отображении линий изобар в качестве 
характерного значения давления принято из-
быточное давление атмp p p   , где p  —
абсолютное давление; атмp  — статическое дав-
ление на высоте полета ВА. 

КЛПК приводится в движение с помощью 
толкателей, усилие от которых направлено по 
нормали к боковой поверхности ВА в плоско-
сти OXY. По мере движения КЛПК по направ-
ляющим длиной н 0,01l L  ( L  — длина ВА) 
усилие P от толкателей уменьшается по линей-
ному закону до нуля. Начальное усилие толка-
телей рассчитывается по формуле 

  
2
0

0
н

,mvP
l

  

где m — масса КЛПК; 0v  — начальная скорость 
отделения КЛПК от ВА при сходе с направля-
ющих. 

Усилия толкателей соответствовали 
начальным скоростям отделения КЛПК 0v   5, 
10 и 15 м/с. Массово-инерционные характери-
стики КЛПК задавались в системе коорди-

нат O1X1Y1. Действие силы тяжести не учиты-
валось. Под небезопасным подразумевается 
отделение крышки, сопровождающееся столк-
новением или опасно близким прохождением 
около ВА. 

Численное моделирование проводилось в 
пакете FlowVision методом конечных объемов с 
применением динамической сетки. Расчетная 
область представляла собой куб со стороной 
40 .mD  Исследуемые модели располагались в 
центре расчетной области. Модель турбулент-
ности — SST. Количество ячеек сетки — до 
4 млн. Фрагмент расчетной сетки вблизи моде-
ли приведен на рис. 2, б. 

 
Результаты расчетов. Задача моделирования 
отделения КЛПК от ВА с применением дина-
мической сетки решается в два этапа. 

Первый этап моделирования предусматри-
вает расчет стационарного обтекания ВА до 
момента отделения КЛПК. АДХ ВА до отделе-
ния КЛПК показаны на рис. 3, где а — зависи-
мость коэффициента продольной силы Cx от 
угла атаки ; б — зависимости коэффициентов 
нормальной силы Cy и момента тангажа mz от 
угла атаки . 

Существенными особенностями стационар-
ного обтекания ВА до отделения КЛПК являют-
ся отрицательный коэффициент нормальной 
силы Cy при увеличении угла атаки  от 0 до 30°, 
а также ненулевое значение коэффициента мо-
мента тангажа при практически нулевом значе-
нии коэффициента Cy в случае  = 30°. При  = 
= 15° отрицательный коэффициент нормальной 

          
Рис. 2. Фрагменты моделирования ВА и КЛПК: 

а — используемые системы координат; б — пример расчетной сетки вблизи модели 
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силы обусловлен влиянием разрежения на ниж-
ней поверхности конической части ВА. 

При обтекании корпуса дозвуковым пото-
ком имеет место его разворот и поджатие, в ре-
зультате чего скорость растет, а давление падает 
(рис. 4, а, области 1 и 2). Так как эффект поджа-
тия потока у нижней конической поверхности 
ВА (в области 2) сильнее, чем у верхней (в обла-
сти 1), давление в области 2 падает больше, чем 
в области 1. Распределение давления по кони-
ческой части оказывает больший вклад в нор-

мальную силу, чем распределение давления по 
сферической части ВА, поэтому коэффициент 
нормальной силы отрицательный. 

При угле атаки  = 30° происходит отрыв по-
тока на нижней конической поверхности ВА 
(рис. 4, б область 2) с последующим его присо-
единением (область 3). В области отрыва давле-
ние понижено из-за ускорения потока вслед-
ствие его поджатия, как и при угле атаки  = 15°. 

В области присоединения потока давление 
несколько повышается и становится сопоста-

 
Рис. 4. Поля числа Маха M и изобары вблизи ВА до отделения КЛПК при угле атаки  = 15 (а) и 30° (б) 

     

Рис. 5. Расчетные траектории движения КЛПК в случаях опасного при  = 30° (а) и безопасного  
при  = 15° (б) отделениях КЛПК от ВА со скоростью v0 = 5 (1), 10 (2) и 15 м/с (3) 

      
Рис. 3. АДХ ВА до момента отделения КЛПК 
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вимым с таковым на верхней поверхности ВА 
(см. рис. 4, б, область 1). В результате разницы 
давлений на верхней и нижней конических ча-
стях ВА возникает сила, направленная вниз. На 
лобовой поверхности вследствие торможения 
потока давление растет, а поскольку угол атаки 
положительный, результирующая сила направ-
лена вверх. Эти две силы близки по значению, 
но противоположны по знаку, в результате чего 
нормальная сила приближается к нулю. 

Отрицательный коэффициент момента тан-
гажа объясняется большей продольной силой 

на нижней части корпуса ВА, чем на верхней 
из-за особенностей перераспределения давле-
ния, вследствие чего создается отрицательный 
момент тангажа. 

Второй этап моделирования предусматри-
вает движение КЛПК по направляющим под 
действием силы от толкателей, а также движе-
ние КЛПК в свободном потоке. 

В результате численного расчета обтекания 
ВА при отделении КЛПК с применением дина-
мической сетки получены траектории движе-
ния крышки (без учета гравитационных сил) 

 

 

 

 
Рис. 6. Поля числа Маха М при различных значениях угла атаки и скорости: 

а —  = 30°, v0 = 5 м/с; б —  = 15°, v0 = 5 м/с; в —  = 30°, v0 = 10 м/с;  
г —  = 15°, v0 = 10 м/с; д —  = 30°, v0 = 15 м/с; е —  = 15°, v0 = 15 м/с 
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для каждого расчетного случая. Определены 
кинематические параметры движения КЛПК, 
такие как скорость центра масс (ЦМ), угол по-
ворота крышки, угловая скорость движения 
вокруг ЦМ в зависимости от времени t. Выяв-
лены случаи столкновения КЛПК и ВА. 

Отделение КЛПК без соударения происхо-
дит при всех рассмотренных скоростях и угле 
атаки  = 0 и 15°. При  = –15°, когда крышка 
находится на подветренной стороне, низкая 
скорость отделения (v0 = 5 м/с) приводит к 
столкновению КЛПК и ВА. Увеличение угла 
атаки до 30 и 45° приводит к опасно близкому 
прохождению крышки около ВА ( = –45°, 
v0 = 15 м/с и  = 30°, v0 = 10 м/с) или столкно-
вению, что обусловливает небезопасное отде-
ление. 

Примеры расчетных траекторий движения 
КЛПК в случаях небезопасного и безопасного 

отделения крышки от ВА приведены на рис. 5, а 
и б соответственно. При небезопасном отделе-
нии КЛПК от ВА угол атаки составлял и без-
опасного  

При угле атаки  = 30° и скорости отделения 
КЛПК v0 = 10 и 15 м/с (см. рис. 5, а) отчетливо 
видны участки удаления КЛПК и ее возврата к 
ВА. При скорости отделения v0 = 10 м/с столк-
новения не происходит, однако КЛПК прохо-
дит в непосредственной близости от ВА, что 
обусловливает ее небезопасное отделение. При 
v0 = 5 м/с крышка отходит на незначительное 
расстояние от ВА, и после разворота в резуль-
тате взаимодействия с потоком в слое смеше-
ния происходит ее столкновение с ВА. 

Анализ траекторий движения КЛПК в случае 
ее безопасного отделения от ВА (см. рис. 5, б) 
свидетелствует об отсутствии возвратного 
движения крышки к ВА, причем чем больше 

 

 

 
Рис. 7. АДХ ВА в процессе отделения КЛПК со скоростью v0 = 5 ( ), 10 ( ) и 15 ( ) м/с  

при угле атаки  = 30 (а, в, д) и 15° (б, г, е) 
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скорость отделения, тем меньше кривизна 
траектории движения. 

Поля числа Маха и АДХ ВА в процессе отде-
ления КЛПК от ВА при угле атаки  = 30 и 15° 
приведены на рис. 6 и 7. 

При движении КЛПК по направляющим 
давление в парашютном контейнере уменьша-
ется, в результате чего происходит всплеск АДХ 
ВА (см. рис. 7, участок AB). При дальнейшем 
удалении крышки от ВА АДХ принимают коле-
бательный характер вблизи значения, соответ-
ствующего значению АДХ ВА до отделения 
крышки. 

Такие изменения обусловлены влиянием 
движения КЛПК на структуру течения вблизи 
ВА (см. рис. 6). При увеличении скорости отде-
ления крышки для случаев, приведенных на 
рис. 7, б, г, е, период изменения АДХ уменьша-

ется. Данный эффект объясняется тем, что при 
большей скорости отделения крышки физиче-
ские процессы при ее движении не изменяются, 
но протекают быстрее.  

АДХ КЛПК в процессе ее отделения от ВА 
показаны на рис. 8. 

При движении КЛПК по направляющим 
значения АДХ увеличиваются (см. рис. 8, уча-
сток AB) вследствие снижения давления в па-
рашютном контейнере. При угле атаки 
 = 15о АДХ КЛПК носят знакопеременный ха-
рактер (рис. 8, б, г, е) вследствие вращения 
крышки при удалении от ВА, а их период с уве-
личением скорости отделения уменьшается. 

При обтекании КЛПК с вогнутой стороны 
коэффициенты продольной Cx и нормальной Cy 
сил больше по модулю (см. рис. 8, б, область 1), 
чем при обтекании с выпуклой стороны 

 

 

 
Рис. 8. АДХ КЛПК в процессе ее отделения от ВА со скоростью v0 = 5 ( ), 10 ( ) и 15 ( ) м/с  

при угле атаки  = 30о (а, в, д) и  = 15о (б, г, е) 



#10(727) 2020 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ 61 

(см. рис. 8, б, область 2). Разница в поведении 
АДХ при  = 15° и  = 30° объясняется воздей-
ствием внешнего потока. При угле атаки  = 15° 
отрывная зона в области конической части ВА 
(рис. 6, б) больше, чем при  = 30° (рис. 6, а). 

Структура течения, показанная на рис. 6, г, 
соответствует моменту выхода крышки из за-
стойной зоны, а ее АДХ в данный момент ха-
рактеризуются увеличением значений по моду-
лю, в результате воздействия внешнего потока. 
Существенной особенностью является разли-
чие знака у коэффициента нормальной силы Cy 
КЛПК при скорости ее отделения v0 =15 м/с для 
случаев  = 15° (рис. 8, г, область 1) и  = 30° 
(рис. 8, в, область 1). 

При выходе из застойной зоны местный угол 
атаки больше при  = 30°, чем при  = 15°, в 
результате чего отрывное течение возникает 
только на верхней поверхности КЛПК 
(рис. 6, в), а на нижней имеет место безотрыв-
ное обтекание. 

Пониженное давление в застойной зоне 
объясняет положительное значение нормаль-
ной силы. При  = 15° оторвавшийся поток на 
боковой кромке ВА разворачивается у внешней 
части крышки (рис. 6, е), вследствие чего по-
вышенное давление на верхней поверхности и 
пониженное в области отрыва на нижней части 
КЛПК обусловливают отрицательную нор-
мальную силу. 

Выводы 

1. В результате расчетов с применением ди-
намической сетки получены структуры обте-
кания и аэродинамические характеристики 
КЛПК и ВА в диапазоне дозвуковых скоро-
стей. Крышка люка парашютного контейнера 
приводилась в движение с помощью толкате-
лей, усилие которых выбиралось исходя из 
требуемой скорости отделения без учета силы 
тяжести. 

2. Установлены физические особенности об-
текания до и после отделения КЛПК от ВА, а 
также особенности влияния скорости отделе-
ния и начального угла атаки на процесс ее отде-
ления. 

3. Отмечено, что значения угла атаки и уси-
лий толкателей существенно влияют на без-
опасность отделения КЛПК, заключающуюся в 
предотвращении опасно близкого сближения 
или столкновения с ВА. 

4. Для повышения безопасности отделения 
конструктивных элементов необходимо прове-
сти дополнительные численные и эксперимен-
тальные исследования по определению АДХ, в 
том числе с учетом силы тяжести. 

5. Результаты моделирования могут быть 
использованы при проектировании систем от-
деления КЛПК, расположение которой преду-
смотрено на боковой поверхности ВА. 
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