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Рассмотрены аэродинамические характеристики крышки люка парашютного контей-
нера c различными конструктивными особенностями в процессе ее отделения от воз-
вращаемого аппарата. Численные расчеты проведены с использованием динамиче-
ских сеток в пакете FlowVision. Получены аэродинамические характеристики крышки 
люка парашютного контейнера при различных конструктивных параметрах. Выявле-
ны случаи, при которых удается избежать столкновения с возвращаемым аппаратом. 
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The paper focuses on the aerodynamic characteristics of the parachute container hatch door 
with various design parameters in its separation from the reentry vehicle. Dynamic meshes in 
the FlowVision package were used in numerical calculations. Not taking into account the 
gravitational forces, we obtained the trajectories of movement and the kinematic parameters 
of the hatch door, as well as its aerodynamic characteristics for various design parameters. The 
study revealed the cases in which it is possible to avoid collisions with the reentry vehicle. 
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При движении возвращаемого аппарата (ВА) в 
плотных слоях атмосферы происходит отделе-
ние некоторых элементов его конструкции, ко-
торые могут быть расположены в донной части 

[1, 2], на боковой [3, 4] и лобовой [5, 6] поверх-
ностях ВА. 

После отделения такой элемент находится в 
непосредственной близости от ВА, вследствие 
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чего возникает аэродинамическая интерферен-
ция. В связи с этим происходит отклонение 
аэродинамических характеристик близко рас-
положенных объектов от соответствующих 
значений в изолированном полете [7–11], что, в 
свою очередь, может привести к колебаниям и 
столкновению. 

Отделение крышки люка парашютного кон-
тейнера (КЛПК) предполагается при движении 
ВА на балансировочном угле атаки  = 10…20 
в зависимости от центровки ВА [4]. Ранее про-
веденные исследования нестационарных аэро-
динамических характеристик ВА сегменталь-
но-конической формы показывают, что при 
различных значениях числа Маха набегающего 
потока ВА обладает свойствами демпфирова-
ния и антидемпфирования [12–15]. 

Отделение КЛПК должно происходить при 
числе Маха, соответствующем дозвуковому 
сжимаемому течению потока [4]. При таких 
параметрах обтекания наблюдаются авто-
колебания ВА с амплитудой A0 = 9 [13]. В свя-

зи с этим необходимо исследовать процесс от-
деления КЛПК в широком диапазоне угла  
атаки. 

Ранее проведенные численные исследования 
[3, 4] показали, что при некоторых начальных 
условиях отделения КЛПК, расположенной на 
боковой поверхности ВА, происходит ее столк-
новение с корпусом ВА (рис. 1). 

Как видно из рис. 1, при угле атаки  > 15 и 
всех рассмотренных значениях начальной ско-
рости отделения возможно столкновение 
КЛПК и ВА, что неприемлемо для безопасного 
возвращения ВА на Землю. 

Цель работы — поиск способа безопасного 
отделения КЛПК от ВА путем изменения ее 
конструкции, влияющей на аэродинамику и 
параметры обтекания. 

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

 
Рис. 1. Результаты отделения КЛПК от ВА при начальной скорости v0 = 5 (а), 10 (б), 15 м/с (в)  

и различных значениях угла атаки : 
 — безопасное отделение КЛПК от ВА;  — опасно близкое прохождение КЛПК рядом с ВА;  

 — столкновение КЛПК и ВА 

 
Рис. 2. Схема ВА и КЛПК с (а) и внешний вид базового варианта КЛПК (б): 

v — скорость набегающего потока; хЦМ и yЦМ — расстояния от начала координат О1 системы координат O1X1Y1Z1  
до центра масс КЛПК вдоль осей О1Х1 и О1Y1 
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Аэродинамические характеристики КЛПК 
определяются в связанной системе координат 
O1X1Y1Z1 с началом в точке O1, расположенной 
в плоскости симметрии на задней кромке 
внешней поверхности КЛПК. 

При расчете коэффициентов продольной Cx 
и нормальной Cy сил, а также коэффициентов 
момента тангажа относительно центра масс 
(ЦМ) КЛПК mz за характерные длину и пло-
щадь приняты длина модели ВА 0,85 mL D  и 
площадь миделя 2 /4,m mS D   где Dm — диаметр 
миделя ВА. Число Маха набегающего потока 
при разделении М∞ = 0,6. Угол атаки , отсчи-
тываемый от оси OX в системе координат 
OXYZ, выбран равным 30°. 

Параметры атмосферы соответствуют тако-
вым на высоте H = 5000 м. КЛПК приводят в 

движение толкатели, усилие которых направ-
лено по нормали к боковой поверхности ВА и 
соответствует начальной скорости отделения 
крышки v0 = 15 м/с. 

Массо-центровочные и инерционные харак-
теристики КЛПК заданы в системе координат 
O1X1Y1Z1 без учета действия силы тяжести. Чис-
ленное моделирование проведено в пакете 
FlowVision методом конечных объемов с при-
менением динамических сеток. Течение вязкого 
сжимаемого газа смоделировано с использова-
нием осредненных по Рейнольдсу уравнений 
Навье — Стокса и SST-модели турбулентности. 
В расчетах использованы неявная численная 
схема второго порядка точности. Расчетная об-
ласть представляет собой куб со стороной 40Dm. 
Число ячеек — около 4 млн. 

 
Рис. 3. Внешний вид вариантов конструктивного исполнения КЛПК: 

а, б — со щитками; в, г — с наплывами; д и е — со спрофилированными внутренней и внешней передними кромками;  
ж — со спрофилированной передней кромкой и щитком; з — с небольшой гладкой выемкой перед щитком 
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Рассмотрены следующие варианты кон-
структивного исполнения КЛПК: 

• со щитками шириной 0,415b (рис. 3, а, б), 
установленными в передней 1 и задней 2 частях 
(рис. 3, б); b — ширина КЛПК; 

• c наплывами (рис. 3, в, г); 
• со спрофилированными внутренней  

(рис. 3, д) и внешней (рис. 3, е) передними 
кромками; 

• со спрофилированной передней кромкой и 
прямым щитком высотой h = 1/2H (рис. 3, ж), 
установленным на расстоянии l = 1/3L или 
l = 2/3L от передней кромки (H и L — толщина 
и длина КЛПК); 

• с небольшой гладкой выемкой, созданной 
перед щитком на расстоянии l = 1/3L от перед-
ней кромки (рис. 3, з). 

Предполагалось, что при изменении кон-
структивных параметров массо-центровочные 
и инерционные характеристики КЛПК остают-
ся неизменными. 

 
Результаты расчетов. При моделировании от-
деления базового варианта КЛПК с начальны-
ми условиями, указанными ранее, возникает 
столкновение с ВА. Анализ структур течения 
потока в различные моменты времени показал, 
что основной причиной столкновения КЛПК  

 
Рис. 4. Поля числа Маха M (а, в, д) и избыточного давления Δp (б, г, е) КЛПК базового варианта (а, б),  

со щитком в передней (в, г) и задней (д, е) частях при ее отделении от ВА 
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с ВА является разрежение в отрывной области 
на внутренней поверхности КЛПК со стороны 
ВА (рис. 4, б). 

Возникающий отрыв потока в точке S1 
(рис. 4, а) вызывает снижение давления в обла-
сти 1 по сравнению со значением в области 2 
(рис. 4, б). Разница давлений в областях 1 и 2 
приводит к возникновению силы, направлен-
ной вверх. Ближе к задней части КЛПК давле-
ние в области 3 несколько повышается, поэтому 
разница давлений в областях 3 и 4 меньше, чем 
в областях 1 и 2. В результате таких особенно-
стей обтекания КЛПК возникает аэродинами-
ческий момент, стремящийся ее развернуть по 
ходу часовой стрелки, что в дальнейшем при-
водит к столкновению с поверхностью ВА. 

Для предотвращения столкновения при та-
ких начальных условиях отделения предлагает-
ся поменять знак аэродинамического момента 
тангажа, изменив распределение давления по 
поверхности КЛПК путем внесения некоторых 
конструктивных изменений. Установка щитков 
на внешней поверхности КЛПК в передней и 
задней частях приводит к изменению структур 
течения потока в этой области. 

Как видно из рис. 4, в, при расположении 
щитка на внешней поверхности в передней ча-
сти КЛПК (см. рис. 3, б) помимо отрыва потока, 
возникающего в точке S1, происходит отрыв  
в точке S2. Давление в области 2 (рис. 4, г) снижа-
ется, а следовательно, и разница давлений в об-
ластях 1 и 2. Вследствие такого перераспределе-
ния давления возникает момент, стремящийся 
развернуть КЛПК против хода часовой стрелки. 

Требуемый знак момента тангажа также 
можно получить при установке такого щитка в 
задней части КЛПК (см. рис. 3, б). В результате 
установки щитка перед его поверхностью 

структура течения потока становится анало-
гичной таковой при дозвуковом обтекании 
прямого уступа (рис. 4, д), образуется отрывная 
зона с повышенным давлением в области 4 
(рис. 4, е). Разница давлений в областях 3 и 4 
больше, чем в областях 1 и 2, вследствие чего 
возникает отрицательный момент тангажа. 

Как видно из графических зависимостей 
аэродинамических характеристик КЛПК — ко-
эффициентов продольной Cx, нормальной Cy 
сил и момента тангажа относительно ЦМ mz — 
от времени t (рис. 5), наличие щитка (при t = 
= 0,025 c) приводит к смене знака момента тан-
гажа при его расположении как в передней, так 
и задней части КЛПК. Причем в первом случае 
немного увеличивается по модулю коэффици-
ент нормальной силы, во втором — коэффи-
циент продольной силы. 

При создании наплывов на внешней по-
верхности КЛПК изменение структуры течения 
потока не приводит к возникновению требуе-
мого момента тангажа, и происходит столкно-
вение КЛПК с ВА. 

Наличие наплыва в передней части КЛПК 
(см. рис. 3, г) способствует разгону потока на 
его поверхности (рис. 6, а), в результате чего 
возникает разрежение в области 1 (рис. 6, б). 
Так как на внутренней поверхности КЛПК в 
области отрывного течения потока давление 
снижено, области пониженного давления на 
внутренней и внешней поверхностях компен-
сируют друг друга, вследствие чего не удается 
создать требуемый момент тангажа. 

При расположении наплыва в задней части 
КЛПК (см. рис. 3, в) перед ним происходит раз-
ворот потока с локальным повышением давле-
ния в области 2 (рис. 6, г). Так как эта область 
находится вблизи ЦМ КЛПК, плечо силы, воз-

 
Рис. 5. Зависимости аэродинамических характеристик КЛПК базового варианта ( ), со щитком в передней 

( ) и задней ( ) частях от времени t при ее отделении от ВА: 
а и б — коэффициентов продольной Cx и нормальной Cy сил; в — момента тангажа относительно ЦМ mz 
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никшей благодаря разнице давлений на внут-
ренней и внешней поверхностях крышки 
КЛПК, мало. В результате не удается создать 
требуемый момент тангажа для поворота КЛПК 
против хода часовой стрелки. 

Профилирование внутренней передней ча-
сти крышки (см. рис. 3, д) может ликвидиро-
вать отрыв потока в данной области (рис 6, д).  
В этом случае давление падает сильнее, но рас-
пространяется на меньшую область КЛПК, чем 
при отрывном обтекании (рис. 6, е). Тем не ме-
нее, такое изменение структуры течения потока 
также не приводит к созданию момента танга-
жа, требуемого для исключения столкновения 
КЛПК с ВА. 

Суть профилирования внешней передней 
кромки КЛПК (см. рис. 3, ж) состоит в том, 

чтобы понизить давление, разогнав поток. Од-
нако после отделения КЛПК от ВА угол атаки 
становится положительным, в результате чего 
наблюдается противоположный эффект. 

В случае обтекания КЛПК с профилирован-
ной внешней передней кромкой при положи-
тельном угле атаки на ее внутренней поверхно-
сти возникает отрыв потока в точке S (рис. 6, ж) 
с пониженным давлением в области 1 (рис. 6, з), 
а на передней кромке — область повышенного 
давления 2, в результате чего знак момента тан-
гажа положительный. 

При профилировании внутренней поверхно-
сти КЛПК с установкой плоского щитка 
(см. рис. 3, з) наблюдается торможение потока 
перед ним (рис. 7, а, в) с образованием зоны ло-
кального повышенного давления 1 (рис. 7, б, г). 

 
Рис. 6. Поля числа Маха М (а, в, д, ж) и избыточного давления Δp (б, г, е, з) КЛПК с наплывом  

в передней (а, б) и задней (в, г) частях, с внутренней (д, е) и внешней (ж, з) профилированными  
передними кромками при ее отделении от ВА 
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При установке щитка на расстоянии l = 1/3L 
от передней кромки возникающее перераспре-
деление давления создает отрицательный мо-
мент тангажа (рис. 8, в) для вращения КЛПК 
против хода часовой стрелки, чего не происхо-
дит при l = 2/3L. 

Добиться требуемого эффекта (отрицатель-
ного момента тангажа и увода КЛПК от ВА) 
также можно путем создания небольшой глад-
кой выемки перед щитком (см. рис. 3, е). После 
отделения КЛПК на поверхности выемки поток 
тормозится (рис, 7, д), а давление в области 1 

 
Рис. 7. Поля числа Маха М (а, в, д) и избыточного давления Δp (б, г, е) КЛПК с профилированной  

передней внутренней кромкой и щитком на расстоянии l = 1/3L (а, б) и l = 2/3L (в, г),  
КЛПК с гладкой выемкой перед щитком на расстоянии l = 1/3L (д, е) 

 
Рис. 8. Зависимости аэродинамических характеристик КЛПК базового варианта ( ),  

со щитком на расстоянии l = 1/3L ( ) и l = 2/3L от передней кромки ( ),  
с гладкой выемкой и щитком ( ) от времени t при ее отделении от ВА: 

а и б — коэффициентов продольной Cx и нормальной Cy сил; в — момента тангажа относительно ЦМ mz 
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(рис. 7, е) будет выше, чем на гладкой поверх-
ности. В результате возникает необходимый 
момент тангажа (см. рис. 8, в), стремящийся 
развернуть КЛПК против хода часовой стрелки 
и ликвидировать столкновение с ВА. 

Как видно из рис. 8, аэродинамические ха-
рактеристики КЛПК с плоским щитком на рас-
стоянии l = 1/3L от передней кромки и КЛПК c 
гладкой выемкой схожи по характеру измене-
ния во времени и амплитудным значениям, но 
несколько различаются по фазе. В интервале 
времени 0,05 с < t < 0,25 с момент тангажа пер-
вой конструкции больше по модулю, чем у вто-
рой, вследствие чего КЛПК приобретает значи-
тельную угловую скорость вращения вокруг 
ЦМ на этом участке движения. 

Выводы 
1. В результате расчетов отделения от ВА 

КЛПК различного конструктивного исполне-

ния получены ее аэродинамические характери-
стики, а также структуры течения потока вбли-
зи поверхности ВА и КЛПК с учетом аэродина-
мической интерференции. 

2. Установлены физические особенности об-
текания КЛПК, а также особенности влияния ее 
конструктивных параметров на процесс отде-
ления от ВА. 

3. Определено, что установка щитков на 
внешней поверхности КЛПК, профилирование 
внутренней поверхности с установкой щитка, а 
также создание небольшой выемки на внутрен-
ней поверхности перед щитком позволяют лик-
видировать столкновение КЛПК и ВА при за-
данных начальных условиях. 

4. В дальнейшем необходимо провести до-
полнительные исследования процесса отделе-
ния КЛПК от ВА с измененными конструктив-
ными параметрами при других возможных 
начальных условиях отстрела КЛПК. 
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