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КОНУС СТРОПНОЙ СИСТЕМЫ ПАРАШЮТА В СВЕРХЗВУКОВОМ ПОТОКЕ 
 

Сегодня ощущается острая нехватка расчетных методов и методик, используемых для проектирова-
ния сверхзвуковых парашютных систем в силу ряда их специфических особенностей. В данной работе 
сделана попытка разработки методики численного расчета параметров сверхзвукового потока газа, 
обтекающего конус строп парашютной системы с тем, чтобы получить исходные данные для расче-
та и выбора в дальнейшем конструкционных материалов как для стропной системы, так и для всего 
парашюта в целом. Характер изменения кривых, полученных численными расчетами, не противоречит 
физическим представлениям о происходящих процессах. В дальнейшем предполагается выполнить 
оценку точности полученных результатов, сравнив их с данными экспериментов. 
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Введение 
 
Введение в действие парашютных систем (ПС) 

на сверхзвуковых скоростях обусловлено следую-
щими задачами. 

1. Необходимость максимально быстрой дос-
тавки объекта к удаленной цели и обеспечение тре-
буемой скорости и угла подхода к цели к моменту 
приземления.  

2. Необходимость обеспечения достаточного 
запаса высоты к моменту начала работы основной 
системы спасения. 

3. Необходимость обеспечения устойчивой 
стабилизации объекта (космического спускаемого 
аппарата, информационной капсулы) при движении 
его как на сверхзвуковых, так и на дозвуковых ре-
жимах, например, с тем, чтобы обеспечить нормаль-
ный ввод в действие основной парашютной систе-
мы. 

4. Необходимость длительного торможения в 
средах с малым аэродинамическим сопротивлением 
(например, в сильно разреженных атмосферах дру-
гих планет) с целью обеспечения возможности нор-
мального введения основного парашюта в действие 
по перегрузке. 

5. В некоторых случаях сверхзвуковые ПС мо-
гут использоваться как противоштопорные для от-
дельных конструкций сверхзвуковых самолетов в 
силу особенностей их аэродинамики, проявляющих-
ся на критических режимах. 

Качественное решение указанных выше задач 
требует разработки методов проектирования и лет-
ных испытаний ПС на сверхзвуковых скоростях.  

  

Постановка проблемы 
 

Стропные системы сверхзвуковых парашют-
ных систем обычно рассчитываются на большие  
аэродинамические и термические нагрузки и поэто-
му изготавливаются из высокопрочных лент доста-
точно большой ширины.  

В процессе раскрытия парашюта в зоне коуша 
строп, из-за большой плотности концентрации лент, 
образуется весьма плотный, непроницаемый для 
потока конус, частично перекрывающий входное 
отверстие купола парашюта и образующий аэроди-
намическую тень. А это препятствует поступлению 
потока под купол и задерживает процесс раскрытия 
парашюта.  

Процесс раскрытия парашюта все же происхо-
дит благодаря появлению межстропного простран-
ства ближе к кромке наполняющегося купола.  

 Очевидно, что в процессе раскрытия парашюта 
и увеличения диаметра наполняющегося купола, 
размеры плотного непроницаемого конуса умень-
шаются, и он, захватывая вначале всю стропную 
систему, постепенно уменьшаясь в размерах, сме-
щается к коушу парашюта. Размеры остаточного, 
плотного непроницаемого конуса определяются в 
процессе проектирования, исходя из геометрии ку-
пола и ширины лент стропной системы, и являются 
исходными данными в различных расчетах.  

В последнее время, в связи с интенсивным раз-
витием аэрокосмической техники существенно воз-
росли требования к средствам и системам спасения, 
в частности, к аэродинамическим характеристикам 
парашютов, работающих на сверхзвуковых и гипер-
звуковых скоростях. Это, в свою очередь, требует 
совершенствования существующих и разработки 
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новых методов расчета характеристик с целью по-
следующего внедрения их в процессы проектирова-
ния при обязательном обеспечении условия сохра-
нения высокого уровня надежности функциониро-
вания парашютной системы.  

Анализ последних исследований и публикаций  
показал, что ранее, с целью решения аналогичной  
задачи (в том числе и для парашюта), уже проводил-
ся ряд экспериментальных исследований [1-10].  

Целью настоящей работы является построение 
расчетной методики расчета параметров газа при 
обтекании сверхзвуковым потоком конуса строп 
парашютной системы и обсуждение результатов, 
полученных при различных начальных условиях. 
Дальнейшие усилия должны быть сконцентрирова-
ны на экспериментальной проверке и оценке точно-
сти расчетной методики.  

 

Основная часть 
 
Для расчета характеристик установившегося 

движения парашюта в сверхзвуковом режиме необ-
ходим предварительный расчет параметров газового 
потока на плотном непроницаемом конусе строп. 
Они будут исходными данными для дальнейшего 
расчета параметров потока на всей стропной систе-
ме, куполе и парашюте в целом.  

Расчет скорости на поверхности конуса выпол-
няется численным методом по классическим фор-
мулам аэродинамики [1-3] с учетом гипотезы кони-
ческого течения и присоединенного к коушу строп 
косого скачка уплотнения (СУ).  

Гипотеза о коническом течении позволяет све-
сти систему дифференциальных уравнений в част-
ных производных к системе обыкновенных диффе-
ренциальных уравнений, что делает возможным 
получение достаточно простых расчетных формул 
для компонент скорости в зоне возмущения потока.  

Здесь в качестве базовой основы используется 
система уравнений аэродинамики, записанная в 
сферической системе координат [1-3]:    

– уравнение неразрывности, записанное для ус-
ловия, что в возмущенной области (между конусом 
и СУ) устанавливается термодинамическое равнове-
сие;  

– система уравнений для двухмерного кониче-
ского течения;  

– уравнение Лапласа для скорости звука.  
В итоге задача об обтекании плотного, непро-

ницаемого конуса строп сводится к кинематической 
задаче, связанной с определением поля скоростей в 
возмущенном потоке около конуса, т.е. с отыскани-
ем результирующего вектора скорости и его компо-
нент, включая и поверхность самого конуса.    

Задача решается достаточно просто любым из 

конечно-разностных методов.  
Составлена программа, позволяющая выпол-

нять оценку скорости потока на конусе строп.  
При этом, задаваясь углом наклона СУ и ско-

ростью потока (числом Маха на бесконечности), за 
несколько итераций удается выйти на заданную ве-
личину угла полураствора конуса строп, определить 
параметры потока в зоне возмущения и на самом 
конусе строп.  

А это уже позволяет рассчитать параметр по-
терь давления в СУ,  температуру, давление, плот-
ность на поверхности конуса строп, а также коэф-
фициент давления, который одновременно является 
и коэффициентом  волнового сопротивления конуса 
строп. 

Анализ результатов исследований по числен-
ным расчетам.  

На рис. 1, 2 представлены результаты расчетов, 
выполненных по разработанной программе для ре-
жима установившегося горизонтального полета 
сверхзвукового парашюта, буксируемого на длин-
ном звене за летательным аппаратом ( 339,3M  ; 

035,2 ).  

 
 

 

Рис.1. Зависимость относительной скорости k   
потока на конусе, коэффициента волнового  

сопротивления xвc  и параметра 0  от величины 

угла полураствора конуса строп 0
k . 

 
С увеличением угла конуса (угла полураствора) 

строп 0
k  относительная скорость потока k  на 

конусе  (равная отношению скорости потока к кри-
тической скорости звука) падает достаточно круто 
за счет изоэнтропического сжатия за скачком уп-
лотнения при повороте потока в зоне возмущения 
перед конусом строп. На кривой )(f 0

kk   точка-
ми выполнена разметка соответствующих углов ко-

сого СУ 0
су , что дает больше информации о карти-

не процесса. Вертикальными линиями, параллель-
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ными оси ординат, эти точки могут быть перенесе-
ны и на другие кривые (рис. 1, 2).  

Параметр 0  (равный отношению давления 
торможения с учетом потерь в СУ на ударное сжа-
тие к давлению торможения без учета потерь в СУ) 
также монотонно падает с увеличением угла конуса 
строп 0

k . Коэффициент давления при сверхзвуко-
вом обтекании, равный коэффициенту волнового 
сопротивления  конуса xвc , весьма интенсивно воз-
растает с увеличением угла конуса строп.  

На рис. 2 представлены зависимости относи-
тельного давления на конусе  строп P  (равного от-
ношению давления на конусе строп к давлению в 
невозмущенном потоке), относительной плотности 
на конусе строп   (равной  отношению плотности 
потока на конусе строп к плотности в невозмущен-
ном потоке), относительной температуры на конусе  
строп T  (равной отношению температуры на конусе 
строп к температуре невозмущенного потока) от 

угла  конуса строп 0
k  и угла наклона СУ 0

су  к век-

тору скорости набегающего потока.  

 
 

Рис. 2. Зависимость параметров p , , T   

от величины угла полураствора конуса строп 0
k  

 

Наиболее интенсивно, с увеличением угла ко-
нуса строп возрастает относительное давление. От-
носительная плотность и температура также возрас-
тают, но уже не так интенсивно, как относительное 
давление. 

Представлялось также весьма интересным ис-
следовать изменения перечисленных выше парамет-
ров для заданного конкретного значения угла от-

клонения СУ 0
су =25, но при различных значениях 

скорости набегающего потока.  
В данных расчетах относительная скорость на-

бегающего потока изменялась в пределах: 
248,2827,1   ( 18,56,2M  ).  

На рис. 3, 4 представлены результаты этих чис-
ленных исследований.  

 

 
 
 

Рис. 3. Зависимость параметров xвc , k , 0   
от величины относительной скорости потока  
на бесконечности   при заданном значении  

угла наклона скачка уплотнения 0
су =25 

 

 
 
 

Рис. 4. Зависимость параметров 0
k , P , , T   

от величины относительной скорости потока  
на бесконечности   при заданном значении угла 

наклона скачка уплотнения 0
су =25 

 

С увеличением скорости набегающего потока  
коэффициент волнового сопротивления xвc  возрас-
тает, возрастает также и относительная скорость 
потока k  на конусе. Параметр 0  в начале изме-
няется незначительно, но, уже начиная с 2 , его 
уменьшение становится весьма заметным.  

На рис. 4 представлены зависимости относи-
тельного давления на конусе строп P , относитель-
ной плотности на конусе строп  , относительной 

температуры на конусе  строп T , угла  конуса строп 
0
k  от скорости набегающего потока.  

Наиболее интенсивно, с увеличением скорости 
(при заданном конкретном значении угла наклона 

СУ 0
су =25), возрастает относительное давление.  

Относительная плотность и температура также 
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возрастают, но уже не так интенсивно, как относи-
тельное давление. Возрастает также и угол конуса 
строп с ростом скорости для заданного значения 

угла наклона СУ: 0
су =25. 

 

Заключение 
 

Характер изменения кривых, полученных чис-
ленными расчетами, не противоречит физическим 
представлениям о происходящих процессах.  

Нужно отметить, что полученные теоретиче-
ские результаты пока не проверялись на точность 
соответствия их эксперименту по той причине, что 
сегодня сделать это практически не представляется 
возможным.  

Однако при появлении такой возможности бу-
дет сделана проверка и выполнена оценка точности 
полученных результатов.  

Тем не менее, сегодня, учитывая острую по-
требность в начальных и исходных данных для про-
ведения расчетов, программа используется автором 
в процессе проектирования для приближенной 
оценки параметров течения потока на конусе строп 
и выдаче рекомендаций при выборе соответствую-
щих конструкционных материалов для сверхзвуко-
вых парашютов. 
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КОНУС СТРОПНОї СИСТЕМИ ПАРАШУТА В НАДЗВУКОВОМУ ПОТОЦІ 

П.І. Іванов 
Сьогодні відчувається гостра недостача розрахункових методів і методик, використовуваних для про-

ектування надзвукових парашутних систем у силу їхнього ряду специфічних особливостей. У даній роботі 
зроблено спробу розробки методики чисельного розрахунку параметрів надзвукового потоку газу, що 
обтікає конус строп парашутної системи для того, щоб одержати вихідні дані для розрахунку і вибіру надалі  
конструкційних матеріалів як для стропної системи, так і для всього парашута в цілому. Характер зміни 
кривих, отриманих чисельними розрахунками, не суперечить фізичним представленням про процеси, що 
відбуваються. Надалі передбачається виконати оцінку точності отриманих результатів, порівнявши їх з да-
ними експериментів 

Ключові слова: стрибок ущільнення, парашут, стропна система, конус строп, проектування. 
 

CONE OF SLINGS SYSTEM OF A PARACHUTE IN A SUPERSONIC STREAM 
P.I. Ivanov 

Today the acute shortage of settlement methods and the techniques used for design of supersonic parachute 
systems owing to their number of specific features is felt. In this work attempt of development of a technique of 
numerical calculation of parameters of a supersonic stream of the gas which is flowing round a cone a sling of para-
chute system to obtain basic data for calculation and a choice further of constructional materials both for slings sys-
tem, and for all parachute as a whole is made. Nature of change of the curves received by numerical calculations, 
doesn’t contradict physical ideas of occurring processes. Further it is supposed to execute an assessment of accuracy 
of the received results, having compared them to data of experiments. 
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