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ОЦЕНКА ВНЕШНИХ АКУСТИЧЕСКИХ НАГРУЗОК НА РАКЕТЫ  
ПРИ ПРОХОЖДЕНИИ УЧАСТКА  

МАКСИМАЛЬНЫХ СКОРОСТНЫХ НАПОРОВ 

Рассмотрена методика оценки параметров акустического нагружения в точке наблюдения 
вблизи головной части ракеты-носителя при прохождении участков максимальных скоростных 
напоров, а также чисел Маха, близких к единице. При этом ставится задача определения инте-
грального уровня звукового давления и соответствующих ему уровней в октавных и 1/3-октавных 
полосах частот. Рассматриваемая методика базируется на полуэмпирической зависимости ха-
рактеристик широкополосного аэродинамического шума, возникающего при полете ракеты-
носителя на больших скоростях от турбулентных пульсаций давления и безразмерных аэродина-
мических параметров набегающего потока. Общая идея рассматриваемого подхода состоит в 
установлении связи между скоростным напором и пристеночными пульсациями давления в погра-
ничном слое посредством вычисления напряжений сдвига (трения) на поверхности обшивки, исхо-
дя из соотношений, применяемых в теории пограничного слоя и инженерной практике. Основными 
преимуществами методики являются простота и универсальность, обусловленные возможно-
стью ее применения для расчета акустических нагрузок вокруг обтекателей ракет-носителей 
разных размеров и форм в широком диапазоне скоростей и высот полета. 

Ключевые слова: полет ракеты-носителя, число Маха, головной обтекатель ракеты-носителя, 
определение звукового давления. 

Розглянуто методику оцінювання параметрів акустичного навантаження в точці спостере-
ження поблизу головної частини ракети-носія під час проходження відрізків максимальних швидкіс-
них напорів, а також чисел Маха, близьких до одиниці. При цьому ставлять завдання визначити 
інтегральний рівень звукового тиску та відповідні йому рівні в октавних і 1/3-октавних смугах час-
тот. Методика, яку розглядають, ґрунтується  на напівемпіричній залежності  характеристик  
широкосмугового аеродинамічного шуму, що виникає під час польоту ракети-носія на високих шви-
дкостях від турбулентних пульсацій тиску та безрозмірних аеродинамічних параметрів набіжного 
потоку. Загальна ідея розглядуваного підходу полягає у встановленні зв’язку між швидкісним напо-
ром і пристінковими пульсаціями тиску у примежовому шарі шляхом обчислення напружень зсуву 
(тертя) на поверхні обшивки, виходячи із співвідношень, застосовуваних у теорії примежового ша-
ру й інженерній практиці. Основними перевагами методики є простота й універсальність, обумов-
лені можливістю її застосування для розрахунку акустичних навантажень навколо обтічників ра-
кет-носіїв різних розмірів і форм у широкому діапазоні швидкостей і висот польоту. 

Ключові слова: політ ракети-носія, число Маха, головний обтічник ракети-носія, визначення зву-
кового тиску. 

The article considers the procedure for evaluation of acoustic stressing parameters at the observation 
point nearby the launch vehicle nose cone when passing the sectors with maximum velocity heads and close 
to 1 Mach numbers. And the problem is set to determine the overall sound pressure level and the corre-
sponding levels in octave and 1/3-octave frequency bands. Procedure under consideration is based on the 
semi-empirical dependency of characteristics of the wideband aerodynamic noise, which occurs during the 
launch vehicle flight at high velocities due to the turbulent pressure fluctuations and dimensionless aerody-
namic parameters of the main stream. General idea of this approach is to establish relation of the velocity 
heads with wall pressure fluctuations in the boundary layer, calculating shear stress (friction) on the shell 
surface based on relationships applicable in the boundary layer theory and engineering experience. Attempts 
of development of similar calculation models go back to the early efforts, dedicated to the study of the 
aeroacoustics of the launch vehicle in flight. Main advantages of the procedure are its simplicity and versatili-
ty since it can be used to determine the acoustic loads around the payload fairings of launch vehicles of dif-
ferent sizes and shapes within the wide range of flight velocities and altitudes. 

Keywords: Launch vehicle flight, Mach number, launch vehicle payload fairing, determination of sound 
pressure. 

 

 

 

Введение 
Как известно, при движении ракеты-

носителя (РН) в воздушной среде ее кор-
пус подвергается воздействию пульсаций 
давления, генерируемых различными ис-
точниками: реактивной струей двигатель-
ной установки, турбулентным погранич-
ным слоем, возникающим в непосредст-
венной близости к поверхности корпуса, а 
также зонами отрывных течений, порож-
даемыми структурными нерегулярностями 
поверхности обтекателя. При большой 
скорости полета, когда вклад шума от дви-
гательной установки становится несуще-
ственным, и достаточной гладкости обте-
кателя основным источником шумов, про-
никающих с поверхности обшивки РН во 
внутренние отсеки, становится поле ин-
тенсивных случайных турбулентных при-
стеночных пульсаций давления в погра-
ничном слое.  

Исходные положения 
Турбулентные пульсации давления вос-

принимаются внешними акустическими 
датчиками и интерпретируются как широ-
кополосные аэродинамические шумы со 
сплошным частотным спектром [13]. При 
увеличении толщины пограничного слоя, 
наблюдаемом по мере перемещения точки 
наблюдения от носовой точки обтекателя 
вдоль корпуса, растет интенсивность низ-
кочастотных составляющих за счет сниже-
ния высокочастотных. Доминирующую 
роль в их распределении зачастую играют 
так называемые псевдозвуковые состав-
ляющие, не вносящие вклад в формирова-
ние дальнего акустического поля. Исходя 
из этого с шумами обтекания обычно ото-
ждествляется именно псевдозвук, генери-
руемый пристеночными пульсациями дав-
ления на поверхности обтекаемого тела. 

В настоящей статье предложена упро-
щенная методика оценки уровня акустиче-
ских нагрузок на поверхности ракеты с 
известной геометрией при заданных ско-
рости движения (обтекания) и скоростного 
напора. Общая идея рассматриваемого 
подхода состоит в установлении связи ме-

жду скоростным напором и пристеночны-
ми пульсациями давления в пограничном 
слое посредством вычисления напряжений 
сдвига (трения) на поверхности обшивки, 
исходя из соотношений, применяемых в 
теории пограничного слоя и инженерной 
практике. Попытки создания подобных 
расчетных схем восходят к ранним рабо-
там, посвященным исследованию аэроаку-
стики ракеты в полете. 

Изложение методики 
В рамках принятого подхода функцио-

нальная зависимость искомого значения 
пристеночных пульсаций давления от на-
пряжений сдвига и основные черты спек-
тральных распределений мощности турбу-
лентных пульсаций давления определяют-
ся на основе известных эмпирических кри-
териев подобия. При этом значения таких 
базовых масштабных факторов, как числа 
Рейнольдса и Струхаля, задаются скоро-
стью движения РН, ее продольным разме-
ром, положением точки наблюдения и фи-
зическими параметрами среды (воздуха). 

В качестве исходного безразмерного 
масштабного параметра выбирались числа 
Рейнольдса по длине обтекаемого тела и 
положению точки наблюдения 


0Re lU

l  ;    


0Re xU
x  , 

где l  – длина тела; x  – координата точки 
наблюдения вдоль потока, отсчитываемая 
от передней точки тела; 0U  – невозмущен-
ная скорость обтекания (равна скорости 
РН);   – кинематическая вязкость среды.  

При исследовании свойств погранично-
го слоя первостепенное значение имеет 
определение его характерной толщины δ. 
Эта величина принципиальным образом 
зависит от характера пограничного слоя: 
ламинарного, переходного или турбулент-
ного. Для уточнения вероятного характера 
пристеночного течения в точке наблюдения 
была использована инженерная оценка 
положения точки перехода к турбулентно-
сти.  
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Рис. 1. Зависимость относительного положения 

точки перехода пограничного слоя к турбулентно-
сти от числа Маха для исследуемой РН: 

x – координата точки перехода пограничного слоя 
к турбулентности; l – длина исследуемой РН 

Приняв высоту шероховатости, которая, 
предположительно, будет не меньше высо-
ты шероховатости для анодированного 
алюминиевого листа -66 10шh    м, полу-
чим верхнюю оценку положения точки 
перехода для исследуемой ракеты (рис. 1). 
Из представленного графика видно, что 
уже при дозвуковых скоростях движения 
порядка Ma 0,6  турбулизация погранич-
ного слоя наступает на расстоянии, которое 
составляет менее 3% длины ракеты от ее 
носа. 

Таким образом, с практической точки 
зрения для интересующих нас режимов об-
текания пограничный слой в большинстве 
точек наблюдения на головной части можно 
считать турбулентным. В этом случае соот-
ветствующее продольной координате x  зна-
чение толщины пограничного слоя   может 
быть определено по формуле [4] 

  51Re
37,0

x

x
 . 

Как уже отмечалось, ключевой физиче-
ской величиной при генерации пристеноч-
ных пульсаций давления является напря-
жение сдвига   на стенке обтекаемого те-
ла. Распределение напряжения сдвига по 
поверхности задается произведением ско-
ростного напора набегающего потока q  на 
локальный коэффициент сопротивления 
(трения) cx [4, 5] 

qcx . 

Закон изменения местного коэффи- 
циента трения для пластины эквивалент-
ной длины примем в форме Шульца-
Грунова 

 пл 2,584
0,37

lg Rex
x

c  ,                 (1) 

хорошо описывающей экспериментальные 
результаты в диапазоне изменения 

 5 9Re 10 ...10x   [5], однако не учиты-
вающей сжимаемость среды ( Mа 0 ). 
Для учета эффекта сжимаемости за счет 
движения при существенно ненулевых 
числах Маха была введена поправка [6] 

  Mа 02 32

1
1 0,1Mа

x xc c 


. 

Знание распределения касательных на-
пряжений трения позволяет ввести поня-
тие так называемой динамической скоро-
сти Uτ, служащей мерой интенсивности 
турбулентного пульсационного движе-
ния [4, 5], 




 U , 

где   – плотность среды, обтекающей РН. 
Используем этот параметр для введения 
двух важнейших масштабных факторов 
процесса – чисел Рейнольдса и Струхаля 
по пограничному слою: 
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 ,            (2) 

где ω – круговая частота пульсаций давления. 
Проделанная подготовительная работа 

позволяет перейти к непосредственному 
определению интегрального и полосовых 
уровней пульсаций давления. Так, инте-

гральный уровень пульсаций давления 
2

p  
связан с квадратом напряжений сдвига   
на стенке универсальной закономерно-
стью, приведенной на рис. 2. При непо-
средственных вычислениях использова-
лось кусочно-полиномиальное приближе-
ние исходной графической зависимости, 
приведенной в [7]. 

 

 

 
Рис. 2. Зависимость интенсивности напряжений 
трения на стенке при турбулентном обтекании  

от генерируемых пульсаций давления  
(по данным [7]) 

Для нахождения частотных распределе-
ний пристеночных пульсаций давления 
достаточно воспользоваться критерием 
подобия спектров, согласно которому их 
безразмерная спектральная плотность при 
заданных турбулентных числах Рейнольд-
са и Струхаля (2) имеет вид [7] 
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где стен  – плотность среды в пограничном 
слое; стен  – напряжение сдвига среды в 
пограничном слое; 01,0 ; 
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Согласно определению    – спек-
тральная плотность в пересчете на еди-
ничный интервал круговой частоты 
1 рад/с. Таким образом, вклад пристеноч-
ных пульсаций давления в полосе частот 

вн    с центральной круговой часто-
той ц  может быть рассчитан как 

     
 

2

ц в н

2
ц ц в н

p

F(Re ,Sh ) Sh Sh ,

   



     

  
 

где в  и н  – верхнее и нижнее значение 
круговой частоты пульсаций давления соот- 

ветственно; разность между значениями 
чисел Струхаля на верхней и нижней час-
тоте для октавной полосы  

)212(ShShSh 2121
цнв  , 

для 1/3-октавной полосы  
)212(ShShSh 6161

цнв  . 
Выше   подразумевалось,  что  2 ,f 

где f – частота пульсаций давления. 

Пределы применимости методики 
Согласно указаниям, содержащимся  

в работе [7], описанная методика оцен- 
ки уровней турбулентных пульсаций  
давления по напряжениям трения на  
стенке применима в диапазонах значений 

 2 5Re 6 10 ...1,5 10   ,  1 4Sh 2 10 ...10   
для чисел Маха от 0,015 до 4. 

Выводы 
1. Предложенная методика расчета 

акустических нагрузок на ракеты-носители 
при прохождении участка максимальных 
скоростных напоров основана на хорошо 
известных зависимостях инженерной газо-
динамики и экспериментально проверен-
ных полуэмпирических зависимостях па-
раметров сверхзвукового потока. 

2. Методика позволяет дать коррект-
ную оценку акустических нагрузок в ши-
роком диапазоне скоростей и параметров 
окружающей среды, а значит, она приме-
нима для расчета акустических нагрузок на 
ракеты различных классов. 
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ГАЗОДИНАМИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ 
СВЕРХЗВУКОВОГО ПОТОКА 

В ИМПУЛЬСНОЙ АЭРОДИНАМИЧЕСКОЙ ТРУБЕ 

На ГП «КБ «Южное» была введена в эксплуатацию перспективная экспериментальная установ-
ка – импульсная аэродинамическая труба. Она предназначена для моделирования набегающего 
потока при полете ракеты на больших сверхзвуковых и гиперзвуковых скоростях. Для решения 
актуальных проектных задач, стоящих перед ГП «КБ «Южное», потребовалось расширить диапа-
зон исследуемых в импульсной трубе скоростей на малые сверхзвуковые числа Маха (Ма=1,5; 2; 3). 
В результате была создана модернизированная конфигурация импульсной трубы, которая позво-
ляет моделировать параметры потока на малых сверхзвуковых скоростях. Близкие к натурным 
результаты аэродинамического эксперимента, выполненного в модернизированной импульсной 
трубе, могут быть получены при наличии наиболее полной информации об особенностях форми-
рования в ней сверхзвукового потока. Поэтому в качестве основного направления исследований 
было выбрано изучение распределения полей чисел Маха в рабочей части модернизированной им-
пульсной трубы на малых и больших сверхзвуковых скоростях. Представленные в статье резуль-
таты исследований основываются на применении численных методов моделирования, а также 
данных, полученных экспериментальным путем. В результате газодинамического моделирования 
сверхзвукового потока, выполненного для сопел Ма=4 и Ма=2, получены расчетные и эксперимен-
тальные данные о характере распределения и значениях полей чисел Маха в рабочей части тру-
бы. Проведен их сравнительный анализ. Определены границы области равных скоростей, в преде-
лах которой выполняется условие квазистатического сверхзвукового потока, и время существо-
вания рабочего режима для выбранного типа сопла. При истечении потока из сопла Ма=2 выявле-
на особенность в характере распределения полей чисел Маха, связанная с возникновением эф-
фекта «запирания» сверхзвукового потока. Предложены способы устранения эффекта «запира-
ния» потока на малых сверхзвуковых скоростях. 

Ключевые слова: моделирование набегающего потока, поля скоростей в рабочей части трубы, 
аэродинамический эксперимент. 

На ДП "КБ "Південне" було введено в експлуатацію перспективну експериментальну установку  
імпульсну аеродинамічну трубу. Її призначено для моделювання потоку, що набігає, під час польоту 
ракети на великих надзвукових і гіперзвукових швидкостях. Для вирішення актуальних проектних 
завдань, що стоять перед ДП "КБ "Південне", треба було розширити діапазон досліджуваних в ім-
пульсній трубі швидкостей на малі надзвукові числа Маха (Ма=1,5; 2; 3). У результаті проведених 
робіт було створено модернізовану конфігурацію імпульсної труби, яка дозволяє моделювати па-
раметри потоку на малих надзвукових швидкостях. Близькі до натурних результати аеродинаміч-
ного експерименту, виконаного в модернізованій імпульсній трубі, можуть бути отримані, якщо є 
найбільш повна інформація про особливості формування в ній надзвукового потоку. Тому як основ-
ний напрям досліджень було вибрано вивчення розподілу полів чисел Маха в робочій частині модер-
нізованої імпульсної труби на малих і великих надзвукових швидкостях. Наведені у статті резуль-
тати досліджень ґрунтуються на застосуванні числових методів моделювання, а також даних, 
отриманих експериментальним шляхом. У результаті газодинамічного моделювання надзвукового 
потоку, виконаного для сопел Ма=4 і Ма=2, отримано розрахункові й експериментальні дані про 
характер розподілу і значення полів чисел Маха в робочій частині труби. Проведено їх порівняльний 
аналіз. Визначено межі області однакових швидкостей, у якій виконується умова квазістатичного 
надзвукового потоку, та час існування робочого режиму для вибраного типу сопла. Під час виті-
кання потоку із сопла Ма=2 виявлено особливість у характері розподілу полів чисел Маха, пов'язану 
з виникненням ефекту "запирання" надзвукового потоку. Запропоновано способи усунення ефекту 
"запирання" потоку на малих надзвукових швидкостях. 

Ключові слова: моделювання потоку, що набігає, поля швидкостей у робочій частині труби, аеро-
динамічний експеримент. 

A promising experimental bench – a shock wind tunnel was put into operation at Yuzhnoye SDO. The 
shock wind tunnel is designed to simulate the incident flow during rocket flight at high supersonic and hyper-
sonic velocities. To solve actual design problems facing Yuzhnoye SDO, it was necessary to expand the 
range of velocities under investigation in a shock wind tunnel by low supersonic Mach numbers (Mа=1.5; 2; 3). 
As a result of this work, a modernized configuration of the shock wind tunnel was developed, which allows 




