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РАЗЛИЧНЫХ ТИПОВ В ЛЁТНЫХ УСЛОВИЯХ 
 

Проведен обзор методов диагностики аэрофизических, аэродинамических и динамических процессов в 
условиях обтекания транс,- сверх- и гиперзвуковых лётных комплексов. Обсуждены результаты экс-
периментальных исследований различных характеристик лётных объектов, созданных на основе 
транс- и сверхзвуковых самолётов, ракет, метеоракет, объктов типа Х-15 и КЛАМИ «Спейс 
Шаттл». В полёте транс,- сверх- и гиперзвуковых комплексов при наличии эффектов сжимаемости и 
неизотермичности пристеночного течения, ламинарного и турбулентного режимов обтекания, лами-
нарно-турбулентного перехода и эффекта реламинаризации в пристеночном пограничном слое, отры-
ва ламинарного и турбулентного пограничного слоя, взаимодействия ламинарно-турбулентного пере-
хода и отрыва потока, продольных и поперечных перегрузок, аэродинамического нагрева получены ре-
зультаты о температуре, статическом давлении и тепловых потоках на обтекаемых поверхностях, 
о локальных пиках температуры стенки и тепловых потоков, о профилях скорости и полной темпе-
ратуры в турбулентном пограничном слое, о числах Рейнольдса начала ламинарно-турбулентного пе-
рехода и начала реламинаризации, о тепловой гравитационной конвекции в бортовых отсеках при 
больших динамических перегрузках, об угле атаки, о тепловой защите гиперзвуковой ракеты в услови-
ях работающих двигателей самолётов, двигателей ЖРД и РДТТ ракет, которие имеют самостоя-
тельный научный интерес и важное практическое значение.   
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Введение 

 
При создании транс,- сверх- и гиперзвуковых 

объектов различного назначения наиболее эффек-
тивным методом решения возникающих проблем 
теплообмена, сопротивления, аэрофизических и 
аэродинамических характеристик является ком-
плексный метод, объединяющий теоретические 
методы, моделирование в аэродинамических трубах 
и летные аэрофизические и аэродинамические экс-
перименты. Но роль и вклад каждого из методов 
исследования в комплексном решении проблем 
неодинаковы. Это связано с рядом ограничений этих 
методов. 

Теоретические методы исследований включа-
ют:  

1) численное решение осредненных по Рей-
нольдсу дифференциальных уравнений Навье-
Стокса эллиптического типа с использованием ал-
гебраических и дифференциальных моделей турбу-
лентности в случае турбулентного обтекания по-
верхностей сверх- и гиперзвуковых объектов [1-4]; 

2) численное интегрирование дифференциаль-
ных уравнений пристеночного пограничного слоя 
параболического типа с применением различных 
моделей  турбулентности [5-8];  

3) применение интегральных методов расчета 
теплообмена и сопротивления трения в пристеноч-
ных сверх- и гиперзвуковых пограничных течениях 
с использованием моделей турбулентности [9-13]. 

Несмотря на большие достижения в использо-
вании уравнений Навье-Стокса, осредненных по 
Рейнольдсу, и теории пограничного слоя, они имеют 
ряд ограничений. Для уравнений Навье-Стокса не 
решена проблема единственности решения, имеют 
место сложности применения дифференциальных 
моделей турбулентности, трудности при интегриро-
вании уравнений Навье-Стокса, так как у них суще-
ствует малый параметр при старшей производной, 
трудности сочетания масштаба турбулентности 
Колмогорова и размеров ячейки сетки при исполь-
зовании конечноразностной аппроксимации уравне-
ний Навье-Стокса [1, 2]. 

Дифференциальные уравнения пограничного 
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слоя получены из уравнений Навье-Стокса при ряде 
допущений и результаты их численного интегриро-
вания в случае ламинарно-турбулентного перехода 
и наличия турбулентно режима обтекания сверх- и 
гиперзвуковых объектов требуют эксперименталь-
ной проверки. 

Интегральные методы расчета теплообмена и 
сопротивления трения [9-13] основаны на обыкно-
венных дифференциальных уравнениях Кармана, 
полученных с использованием уравнений неразрыв-
ности и дифференциальных уравнений погранично-
го слоя, описывающих профили скорости и темпе-
ратуры [9-10]. Для практической реализации урав-
нений Кармана необходимы законы теплообмена и 
сопротивления трения, которые были предложены 
В. М. Иевлевым в виде числа Стантона    

**m n
тSt= A (Re Pr )  и локального коэффициента 

трения **m
f тc 2 A / Re , где A, m, n – постоянные, 

являющиеся функцией числа Рейнольдса [10], а 
**m
тRe  и **mRe  – числа Рейнольдса, рассчитанные 

соответственно по толщине потери энергии и им-
пульса в турбулентном пограничном слое. Инте-
гральные методы [8-12] относятся к числу инженер-
но-физических методов расчета и широко исполь-
зуются при решении практических задач, но требу-
ют экспериментальной проверки. 

Аэродинамические трубы различных типов яв-
ляются очень важным инструментом исследования 
тепловых и аэродинамических характеристик сверх- 
и гиперзвуковых объектов [14-18], например, при 
создании аэрокосмической системы «Спейс Шаттл». 
Преимуществом аэродинамических труб является 
применение оптических (теплеровский метод, ла-
зерный нож, голографическая интерферометрия), 
термоанеметрических, тепловых, пневмометриче-
ских средств диагностики, визуализации линий тока 
на обтекаемых поверхностях. Но сверх- и гиперзву-
ковым аэродинамическим трубам присущ ряд не-
достатков и ограничений:  

1) не моделируются натурные числа Рейнольд-
са;  

2) не моделируются одновременно числа Рей-
нольдса, Маха и температурный фактор;  

3) не моделируются аэроупругие свойства ле-
тательных аппаратов и ракет;  

4) не моделируются интенсивность и масштаб 
турбулентности для условий полета объектов;  

5) не моделируется влияние работающих авиа-
ционных и ракетных двигателей на характеристики 
пристеночных течений, на сопротивление и тепло-
обмен, на виброаэродинамические характеристики, 
включая продольные и поперечные колебания лет-
ных объектов;  

6) наличие в рабочих частях сверх- и гиперзву-
ковых аэродинамических труб акустического поля, 
генерируемого пристеночными турбулентными 
пограничными слоями на стенках рабочей части 
сопла и рабочей камеры, не позволяет получить 
достоверные данные о начале ламинарно-
турбулентного перехода в пограничных слоях, о 
длине зоны ламинарно-турбулентного перехода, об 
эффекте реламинаризации турбулентного погранич-
ного слоя. Эти проблемы моделирования в сверх- и 
гиперзвуковых аэродинамических трубах обсужде-
ны, например, в [11-13]. 

 
Постановка проблемы 

 
В настоящей статье поставлена проблема науч-

ной и практической важности проведения анализа 
применения современных физических средств диаг-
ностики, во-первых, измерительных систем для 
исследования в полёте транс,- сверх- и гиперзвуко-
вых объектов различного назначения широкого 
круга процессов и эффектов в условиях обтекания, 
не моделируемых ни численными методами, ни в 
аэродинамических трубах, во-вторых, показать ре-
зультаты научного и практического значения широ-
кого использования средств диагностики для полу-
чения достоверных данных о тепловых, аэродина-
мических, динамических характеристиках различ-
ных лётных объектов и об эффектах, сопровождаю-
щих их обтекание, необходимых при создании 
транс,- сверх- и гиперзвуковых аппаратов самолёт-
ного, ракетного и космического типа высокой на-
дёжности с сокращением сроков проектирования и 
лётных испытаний.  

Поставленная проблема направлена на расши-
рение и углубление представления о физических 
процессах и эффектах в реальных условиях обтека-
ния в полёте транс,- сверх- и гиперзвуковых ком-
плексов, открывает возможности создания банка 
данных о современных средствах диагностики, ис-
пользуемых на лётных научно-исследовательских 
комплексах, и о различных характеристиках транс,- 
сверх- и гиперзвуковых лётных объектов. 

В связи с имеющимися ограничениями и не-
достатками теоретических методов и эксперимен-
тальных методов исследования в аэродинамических 
трубах тепловых и аэродинамических характеристик 
создаваемых транс,- сверх- и гиперзвуковых объек-
тов, важное значение в комплексном решении про-
блем имеют лётные аэродинамические, динамиче-
ские и аэрофизические эксперименты в натурных 
условиях обтекания [11, 21-67], позволяющие полу-
чить достоверные данные о различных характери-
стиках и эффектах обтекания. 
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Целью статьи является проведение анализа и 
научное обоснование эффективности использования 
различных средств диагностики на научных лётных 
аэрофизических и аэродинамических комплексах 
многоразового использования самолетного и ракет-
ного типа для получения достоверной количествен-
ной информации о тепловых, аэрофизических и 
аэродинамических характеристиках, об эффектах в 
условиях транс,- сверх- и гиперзвукового обтекания 
поверхностей, включая ламинарно-турбулентный 
переход в пристеночном пограничном слое и эффект 
реламинаризации турбулентного пограничного слоя, 
о значениях числа Рейнольдса в начале ламинарно-
турбулентного перехода и реламинаризации, об 
отрыве сверхзвукового турбулентного слоя от обте-
каемой поверхности, о взаимодействии ламинарно-
турбулентного перехода и отрыва потока, о локаль-
ных пиках температуры стенки и теплового потока в 
зоне отрыва сверхзвукового течения, о тепловых 
потоках и сопротивлении трения, о профилях скоро-
сти и температуры, о распределении давления на 
обтекаемых поверхностях, о перегрузках. 

 
Изложение основного материала 

 
В современной аэродинамике больших скоро-

стей существует неадекватность условий обтекания 
моделей в сверх- и гиперзвуковых аэродинамиче-
ских трубах натурным условиям обтекания лета-
тельных аппаратов и ракет, космических аппаратов. 
Это связано с ограничениями и недостатками аэро-
динамических труб, перечисленными во введении 
настоящей статьи, связанными прежде всего с тем, 
что в них не моделируются значения чисел Рей-
нольдса и Маха одновременно, одновременно зна-
чения чисел Рейнольдса, Маха и температурный 
фактор, работающие двигатели, виброаэроупругие 
характеристики, в них существует акустическое 
поле и т.д. [11, 12, 15, 29, 32]. 

Таким образом, существует проблема мас-
штабных эффектов в сверх- и гиперзвуковой аэро-
динамике, не позволяющая получить достоверные 
количественные данные о теплообмене, о сопротив-
лении трения, об аэродинамических характеристи-
ках летных объектов, о различных эффектах и про-
цессах, сопровождающих сверх- и гиперзвуковое 
обтекание тел, например об эффекте реламинариза-
ции пристеночного турбулентного пограничного 
слоя, о процессе ламинарно-турбулентного перехода 
в пограничном слое и т.д., что обсуждено в [11, 12, 
29, 32]. 

Существуют различные методы преодоления 
проблемы масштабных эффектов в аэродинамике 
больших  скоростей, описанные в [11, 12, 29]: 

1) объединение аэродинамических труб и ком-
пьютеров;  

2) строительство криогенных аэродинамиче-
ских труб для числа Рейнольдса набегающего пото-
ка 8Re 10   и числа Маха M 1, 3  , например, во 
Франции;  

3) проведение лётных аэрофизических и аэро-
динамических экспериментов на специально соз-
данных натурных комплексах самолетного, ракетно-
го типа и на космических объектах [11, 19–36, 40, 
42, 43, 46, 47, 50–55, 58-60, 65];  

4) сравнение расчетных и лётных данных по 
различным характеристикам сверх- и гиперзвуковых 
лётных объектов [11-13, 25, 37, 38, 41];  

5) интеграция расчетных и лётных данных; на-
пример, при интегрировании дифференциальных 
уравнений сверхзвукового пристеночного погра-
ничного слоя в граничных условиях используются 
летные данные о температуре стенки головной час-
ти аэрофизического комплекса типа М-100, что 
значительно увеличивает надежность полученных 
профилей скорости и температуры в пограничном 
слое и далее расчета сопротивления трения и тепло-
вого потока [38]. Рассчитанные этим методом про-
фили скорости, аппроксимированные сглаживаю-
щим кубическим сплайном, и их две производные 
позволили проверить для летных условий градиент-
ный критерий устойчивости сжимаемых ламинар-
ных пристеночных течений, впервые введенный 
академиком РАН Н. Н. Яненко [39], для ламинарно-
го пограничного слоя и в начале ламинарно-
турбулентного перехода на ракетном аэрофизиче-
ском комплексе типа «Облако», для области рела-
минаризации и в начале ее наступления на ракетном 
аэрофизическом комплексе типа М-100, что важно с 
научной и практической точек зрения [11, 29, 39]. 

Несмотря на имеющиеся достоинства теорети-
ческих методов исследования, достижения в прове-
дении экспериментов в аэродинамических трубах, 
на наличие методов преодоления масштабных эф-
фектов в аэродинамике больших скоростей (созда-
ние криогенных труб, объединение аэродинамиче-
ских труб и компьютерных программ и т. д.), всем 
этим методам присущи ограничения, описанные 
выше. 

Таким образом, важное и особое значение при-
обретают лётные аэродинамические и аэрофизиче-
ские эксперименты на научно-исследовательских 
комплексах при транс,- сверх- и гиперзвуковых 
скоростях полёта.  

Экспериментальные данные, полученные в по-
лёте на лётных аэрофизических и аэродинамических 
комплексах, предназначены для непосредственного 
использования их как при проектировании лётных 
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сверх- и гиперзвуковых объектов различного назна-
чения [34], что увеличивает их надежность, эконо-
мичность, сокращает сроки проектирования и коли-
чество испытаний при выпуске в серийное произ-
водство, так и для тестирования методов расчета и 
создания банка лётных данных. 

На лётных аэродинамических и аэрофизиче-
ских комплексах самолетного и ракетного типа ре-
шались как чисто прикладные задачи для проектов 
летательных аппаратов и ракет, так и ряд фундамен-
тальных проблем. Актуальные задачи прикладного 
и фундаментального характера для исследования в 
лётных экспериментах изложены в [34]. К числу 
фундаментальных задач относятся исследования 
ламинарно-турбулентного перехода в пристеночном 
пограничном слое, эффекта реламинаризации (об-
ратного перехода турбулентного пограничного слоя 
в ламинарный), теплообмена и сопротивления тре-
ния, характеристик сверх- и гиперзвуковых присте-
ночных турбулентных пограничных слоев, различ-
ных типов отрывных пристеночных турбулентных 
течений и локальных пиков тепловых потоков, про-
верка в лётных условиях теории турбулентных пя-
тен Эммонса, газодинамической формулы Ньютона 
для определения статического давления на обтекае-
мой поверхности, асимптотической теории турбу-
лентного пограничного слоя академиков С. С. Кута-
теладзе и А. И. Леонтьева, градиентного критерия 
устойчивости академика Н. Н. Яненко и профессора 
С. А. Гапонова [10–13, 21–34, 36, 39, 41, 37, 38] для 
пристеночных течений и т.д.  

Для решения сложных проблем в лётных аэро-
физических и аэродинамических экспериментах 
применялись разнообразные средства диагностики, 
электронные бортовые системы и телеметрия. Сред-
ства диагностики использовались для изучения как 
тепловых характеристик транс,- сверх- и гиперзву-
ковых объектов, так и аэрофизических, аэродинами-
ческих, динамических. 

Учитывая важность получения научной ин-
формации о тепловых и аэродинамических характе-
ристиках, об эффектах и процессах, сопровождаю-
щих транс,- сверх- и гиперзвуковое обтекание по-
верхностей объектов самолетного, ракетного и кос-
мического типа в реальных условиях полёта при 
наличии работающих двигателей, необходимо иметь 
высокого метрологического уровня датчики, напри-
мер, датчики температуры и статического давления, 
термоанемометры, акселерометры, высокого качест-
ва и надежности бортовые электронные системы и 
телеметрию на лётных аэрофизических и аэродина-
мических комплексах многоразового применения. 

Научное и практическое значение имеет после-
довательный анализ физических методов и средств 

диагностики, использованных в полёте различных 
типов транс,- сверх- и гиперзвуковых объектов. 

 
1. Методы диагностики и результаты 

измерений при обтекании в полёте 
трансзвуковых летательных аппаратов 

 
В ЦАГИ им. Н. Е. Жуковского проведены ис-

следования течения и отрыва пристеночного погра-
ничного слоя на самолете в сечении стреловидного 
крыла ( 19   ) при числах Маха M 0, 5 0, 85    и 

Рейнольдса 6 7Re 7 10 2, 2 10    , углах атаки 
2 8     [21]. Максимальная погрешность опреде-

ления угла атаки сечения крыла в полете составляла 
1020 минут и контролировалась фотограмметриче-
ским методом. В лётном эксперименте [21] опреде-
лены распределения статического давления по хорде 
крыла самолета, получены данные о переходе при-
стенного ламинарного пограничного слоя в турбу-
лентный, исследованы характеристики погранично-
го слоя и его отрыв от поверхности крыла. Для оп-
ределения эпюры статического давления на верхней 
поверхности крыла самолета вдоль хорды было 
выполнено 30 дренажных отверстий. Состояние 
пограничного слоя на крыле в лётных условиях 
определялось методом калиброванных поверхност-
ных козырьков, расположенных с шагом 6% хорды 
крыла со смещением по размаху. Козырьки пред-
ставляли собой квадратную пластинку с острой 
передней кромкой. Она наклеивалась над дренаж-
ным отверстием, образуя миниатюрную камеру 
полного торможения. Ламинарно-турбулентный 
переход в пристеночном пограничном слое опреде-
лялся по изменению полного давления, измеряемого 
козырьками. Состояние пограничного слоя в полёте 
также контролировалось с помощью гребенок пол-
ного давления на крыле. Гребенки представляли 
собой конструкцию с расположенными по высоте 
трубками Пито и протарированными в аэродинами-
ческой трубе. Эти же гребенки использовались для 
определения толщины вытеснения и потери импуль-
са пограничного слоя, его отрыва от крыла. В спут-
ном следе крыла самолета в исследуемом сечении за 
задней кромкой устанавливалась гребенка, содер-
жавшая приемники полного и статического давле-
ний. 

Для различных чисел Маха полёта и углов ата-
ки получены лётные данные о числе Рейнольдса в 
начале ламинарно-турбулентного перехода. Напри-
мер, при числе Маха M 0,81   числа Рейнольдса 
перехода пеRe  при различных углах атаки   рав-
нялись:  

1) 6
пеRe (1,16 1, 26) 10    при 2    ;  
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2) 6
пеRe (1,16 1, 26) 10    при 4   ;  

3) 6
пеRe (0,8 0,9) 10    при 6   .  

Переход ламинарного пограничного слоя в 
турбулентный на крыле самолета в полёте начинал-
ся вблизи передней кромки крыла. пеRe  рассчитано 

по координате начала перехода пеX  , отсчитывае-
мой от носка и отнесенной к хорде крыла. 

Распределения давления по сечению крыла в 
лётных условиях и на основе численных расчетов и 
наземных экспериментов удовлетворительно согла-
совывались при безотрывном обтекании. Лётные 
данные по коэффициенту давления pС  значительно 

отличались от результатов расчетов и на основе 
экспериментов в аэродинамической трубе в услови-
ях отрыва пограничного слоя от крыла. 

Полученные лётные данные о зависимости ко-
эффициента  давления pС  у задней кромки крыла от 

числа Маха полета M  при наличии отрыва погра-
ничного слоя значительно превышали этот коэффи-
циент для модели в аэродинамической трубе и в 
результате расчетов. Лётные значения толщины 
вытеснения пограничного слоя были гораздо мень-
ше измеренных в аэродинамической трубе. Отрыв 
потока на крыле в полете происходил в ряде случаев 
раньше  по углу атаки, чем на модели крыла в трубе. 

По измеренным профилям полного давления у 
задней кромки крыла и в ряде точек по его хорде в 
исследуемом сечении получены распределения 
толщин вытеснения и потери импульса погранично-
го слоя по продольной координате, удовлетвори-
тельно согласующиеся с результатами расчетов для 

чисел Маха M 0, 7  , 6Re 8, 45 10    и 4   . 
Толщина вытеснения составляла 0,65% длины хор-
ды. Возникновение скачка уплотнения, замыкающе-
го локальную сверхзвуковую зону в средней части 
крыла самолета при M 0, 78  , 4,5   , 

6Re 8, 2 10   , привело к увеличению толщины 
вытеснения пограничного слоя, которая составляла 
0,95% длины хорды. При взаимодействии скачка 
уплотнения с пограничным слоем для режима 
M 0,84   и 4    возникал отрыв потока от кры-
ла со скачкообразным увеличением толщин вытес-
нения и потери импульса на диффузорной части 
профиля крыла. 

Проведенный лётный эксперимент в [21] и 
данные моделирования, полученные в аэродинами-
ческой трубе при трансзвуковых скоростях, показа-
ли, что многие характеристики пристеночных тече-
ний на крыле количественно отличались для двух 
типов экспериментов. 

В связи с проблемой масштабных эффектов на-
дежные достоверные данные для проектирования 
трансзвуковых летательных аппаратов можно полу-
чить только в лётных условиях. Сравнение лётных 
данных и результатов экспериментов в аэродинами-
ческой трубе о коэффициенте давления по хорде 
крыла трансзвукового самолета при M 0,84   и на 
модели крыла показало их значительное отли-
чие [21] . 

В работе [40] представлена информация о лёт-
ной аэродинамической лаборатории на основе ис-
требителя для проведения натурных экспериментов 
в до,- транс- и сверхзвуковой областях полёта в 
диапазоне изменения чисел Маха M 0, 4 2, 0   . 
При числе Маха M 0,8   величина критерия Рей-

нольдса составляла 7Re 4 10   , что, например, 
характерно для тяжелого транспортного самолета. 

Лётная лаборатория в [40] была оснащена под-
фюзеляжным килем  малого удлинения, в котором 
размещался  комплекс измерительных средств для 
исследований сопротивления трения обшивки, дон-
ного сопротивления, аэродинамических нагрузок на 
теплозащитные плитки космической системы 
«Спейс Шаттл», для отработки авиационных изме-
рительных приборов. Для 40-канальной системы 
измерений на экспериментальном киле (ЭК) исполь-
зовалась импульсно-кодовая модуляция при макси-
мальной частоте опроса 80Гц. Данные летных изме-
рений передавались по телеметрии на Землю и од-
новременно записывались бортовым регистратором. 
Сигналы с частотой выше 80Гц записывались толь-
ко на борту. 

В носовой части ЭК был установлен на выне-
сенной вперед штанге приемник полного и статиче-
ского давления. Вдоль хорды и по размаху киля с 
обеих сторон имелись отверстия для приема стати-
ческого давления и гребенки с насадками полного 
давления для измерений в пограничном слое. 

Измерения распределения давления по профи-
лю крыла в пограничном слое проводились с помо-
щью сканирующего клапана с 48 приемниками и 
двух отдельных дифференциальных датчиков дав-
ления. Распределения  давления и характеристики 
пограничного слоя были получены для клиновидно-
го и скругленного носков ЭК. Система измерений 
позволяла в полете выдерживать режим с 
Re const  при измерении сопротивления трения и 
получать зависимости скоростного напора от числа 
Маха с постоянным углом атаки. Сопротивление 
трения обшивки экспериментального киля измерено 
на основе гребенок с насадками полного давления и 
предусмотрено измерение трения с помощью аэро-
динамических весов с плавающим элементом. Раз-
работанная лётная лаборатория на основе истреби-
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теля [40] в диапазоне изменения чисел Маха полёта 
M 0, 4 2, 0    имеет важное значение для создания 
летальных аппаратов, включая трансзвуковые ре-
жимы полёта. 

В статье [19] приведены результаты исследова-
ний NASA по ламинаризации обтекания крыла са-
молета при близких к трансзвуковым числам Маха 
полета M 0,85  . С 1976 г.  NASA начала новый 
этап исследований по искусственной ламинаризации 
пограничного слоя на крыле в рамках программы 
создания энергетически эффективного самолета 
АСЕЕ (Aircraft Energy Eficiency). Целью программы 
являлась разработка систем управления ламинари-
зацией обтекания (СУЛО) на основе отсоса воздуха 
из пристеночного пограничного слоя через щели 
либо через малые отверстия диаметром 0,063 мм в 
титановой обшивке. 

Программой АСЕЕ предусматривалось прове-
дение лётных экспериментов с системой СУЛО на 
основе отсоса пограничного слоя  на самолете Лок-
хид С-140 «Джетстар». Экспериментальный самолет 
С-140 «Джетстар» с четырьмя реактивными двига-
телями был оборудован двумя различными СУЛО с 
отсосом в передней части крыла по разные стороны 
от фюзеляжа: системой отсоса через щели на левом 
крыле и системой отсоса через перфорированную 
поверхность в правом крыле. Лётные испытания 
начались в 1984 г. при максимальном числе Маха 
полёта M 0, 75   на высоте 11,5 км как в крейсер-
ском полёте, так и на нерасчетных режимах. Угол 
стреловидности в корневой части крыла составлял 
30, а в зоне установки секций с отсосом составлял 
2728.  

СУЛО с отсосом позволила уменьшить сопро-
тивление самолета на 30%. При полёте в облаках 
СУЛО теряла свою эффективность. Отсасываемый 
воздух через агрегат, содержащий компрессор и 
центробежную воздушную турбину, выбрасывался 
из самолета. Используемая система отсоса воздуха 
на передней части крыла только сверху из погра-
ничного слоя позволила сократить расход топлива 
на 20%. 

Система измерений на экспериментальном са-
молете С-140 «Джетстар» включала датчики стати-
ческого давления на обтекаемой поверхности, пле-
ночные термоанемометры на поверхности, а также 
трубки Пито для измерения полного давления. Пле-
ночные термоанемометры позволяли контролиро-
вать режим обтекания при отсутствии отсоса и при 
его воздействии. Использовались трубки Пито для 
определения скорости в пристеночном пограничном 
слое при наличии отсоса и при его отсутствии. 

На дисплеях пультов операторов отображались 
параметры полёта, давление и температура в систе-

ме отсоса, расход массы отсасываемого воздуха, 
нагрузки самолета, контроль за состоянием погра-
ничного слоя и распределение статического давле-
ния на обтекаемой поверхности, поток ледяных 
частиц. Всего на дисплеях отображалось 25 пара-
метров в реальном масштабе времени. 

На дозвуковых транспортных самолетах сопро-
тивление трения составляет от 50% до 70% от обще-
го сопротивления и отсос воздуха из пограничного 
слоя влияет прежде всего на снижение сопротивле-
ния трения, что приводит к уменьшению расхода 
топлива. Кроме того, снижение сопротивления тре-
ния приводит к увеличению аэродинамического 
качества самолета. Вопросы увеличения аэродина-
мического качества летательных аппаратов за счет 
ламинаризации обтекания рассмотрены в [42, 43]. 

При сверхзвуковых скоростях полета транс-
портных самолетов типа «Конкорд» и ТУ-144 при 
числе Маха M 2, 2   сопротивление трения со-
ставляет до 30% от общего сопротивления. В работе 
[41] впервые представлены экспериментальные 
данные об эффекте ламинаризации на пористой 
пластине в условиях отсоса, полученные в сверхзву-
ковой трубе Т-313 ИТПМ СО РАН. Проведенный 
анализ опытных данных позволил обобщить [11, 41] 
теорию турбулентных пятен Эммонса в переходной 
области пристеночного пограничного слоя при на-
личии разных интенсивностей отсоса, получить 
обобщающую зависимость коэффициента переме-
жаемости от автомодельной координаты, совпа-
дающую с левой ветвью кривой распределения слу-
чайных ошибок Гаусса в области перехода от лами-
нарного пограничного слоя к турбулентному. Это 
подтвердило выводы известных экспериментов, что 
ламинарно-турбулентный переход носит случайный 
характер.  

Опытные данные о ламинаризации обтекания 
крыла сверхзвуковых самолетов путем отсоса отсут-
ствуют, но такая задача поставлена, например, со-
вместно ЦАГИ и АНТК им. А. Н. Туполева для 
экспериментов на летающей лаборатории Ту-144ЛЛ 
при числе Маха в полете M 2, 5   и высоте 
H 22 км [44]. В России эксперименты по управле-
нию ламинарным обтеканием при дозвуковых и 
сверхзвуковых скоростях проводились в 1960-1980 
годах на различных типах летающих лабораторий с 
использованием пневмометрических и тепловых 
измерений [44]. В [44] представлены различные 
типы перспективных летающих лабораторий для 
решения проблемы ламинаризации обтекания 
транс– и сверхзвуковых самолетов. 

Ещё один пример рассогласования результатов, 
полученных в аэродинамических трубах и в натур-
ных условиях, при трансзвуковых режимах обтека-
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ния представлен в [20]. Данные испытаний в аэро-

динамических трубах ( 7Re 5 10  ) сопоставлялись с 
результатами измерений эпюры давления в сечении 
крыла самолета С-141 в условиях полёта 

( 8Re 4 10  ) при одном и том же значении числа 
Маха M 0,85  . Лётные данные по коэффициенту 
давления pñ  значительно отличались от результатов 

на основе экспериментов в аэродинамической трубе 
в условиях отрыва пограничного слоя от крыла. 
Указывается на то, что затягивание диффузорного 
отрыва с ростом числа Re приводит к смещению 
вниз по потоку положения скачка уплотнения, пере-
стройке эпюры давления и существенному росту 
действующих на крыло нагрузок.   

 
2. Методы диагностики и результаты 

измерений при обтекании в полёте  
поверхностей сверхзвуковых лётных 

объектов 
 
В работе [22] на крыле сверхзвукового самоле-

та «Мираж-IV» получены лётные данные о профиле 
скорости в пристеночном турбулентном погранич-
ном слое толщиной 60  мм, о распределениях 
полного давления и полной температуры по высоте 
пограничного слоя с помощью гребенок, о статиче-
ском давлении на обтекаемой поверхности и о её 
температуре в измеряемом сечении. Температура 
поверхности измерялась с помощью термопар. Из-
мерения проведены при числах Маха потока 

e,sM 1,8  и Рейнольдса 6
e,sRe 5, 5 10   на высоте 

Н=12000 м. Здесь е - индекс внешней границы по-
граничного слоя, s – величина продольной коорди-
наты. По измеренному профилю скорости 

n
eu u f (y )  , где у – вертикальная координата, n 

– показатель степени, δ - толщина пограничного 
слоя, е - индекс внешней границы пограничного 
слоя, были получены величины толщины вытесне-
ния 1 , потери импульса 2  и формпараметра 

1 2H     в пограничном слое. Толщины вытесне-
ния и потери импульса определялись соответствен-

но интегралами 1 e e0
(1 u u )dy


     и 

2 e e e0
u u (1 u u )dy


     . Температурный фактор 

в пограничном слое был близок к 1,0.  
По формуле Кармана рассчитан полный коэф-

фициент поверхностного трения F 2C 2 s  , где  

2  - толщина потери импульса, s– величина про-
дольной координаты. Получено хорошее согласова-
ние данных о сопротивлении трения на крыле само-

лета «Мираж-IV» при числах Маха в полете  
e,sM 0,9;  1,85;  2,14  с расчетной зависимостью 

Уилсона, обсужденной в [29], и опытными данными 
работы Уилсона и др. на основе экспериментов в 
сверхзвуковой аэродинамической трубе при числах 

Рейнольдса 8
e,sRe 10 . Показатель степени в про-

филе скорости в турбулентном пограничном слое 
при числе Маха e,sM 1,8  и числе Рейнольдса 

6
e,sRe 50 10   равнялся n 1 8 . В диапазоне изме-

нения числа Рейнольдса 6 6
e,sRe 30 10 70 10     

формпараметр пограничного слоя 1 2H      рав-
нялся H 2,8  при числе Маха e,sM 1,85 .  

Полученные в работе [22] в условиях рабо-
тающего двигателя экспериментальные данные на 
крыле самолета «Мираж-IV» на основе использо-
ванных средств диагностики сверхзвукового турбу-
лентного пограничного слоя важны для проектиро-
вания сверхзвуковых летательных аппаратов и име-
ют самостоятельный научный интерес. 

В работе [27] представлены обширные данные о 
числах Рейнольдса в начале ламинарно-турбу-
лентного перехода в пограничных слоях на конусах 
в лётных условиях в диапазоне чисел Маха полёта 
от сверхзвуковых до больших гиперзвуковых скоро-
стей при различных единичных числах Рейнольдса 
потока. Важно, что впервые в [27] проведено срав-
нение результатов измерений чисел Рейнольдса 
перехода в полёте и в сверхзвуковых и гиперзвуко-
вых аэродинамических трубах, в которых проведено 
более 500 экспериментов. Лётные данные по пере-
ходу и данные, полученные в аэродинамических 
трубах при сверхзвуковых скоростях, отличались до 
нескольких раз и это различие резко уменьшалось 
при больших гиперзвуковых скоростях набегающе-
го потока.  

В сверх- и гиперзвуковых аэродинамических 
трубах существует акустическое поле в их рабочих 
частях, что резко снижает числа Рейнольдса в нача-
ле перехода в пограничном слое. Одна из причин 
уменьшения различия между числами Рейнольдса в 
начале перехода в трубах и в полёте при больших 
гиперзвуковых скоростях связана с тем, что при 
числах Маха потока M 3, 5   устойчивость лами-
нарного пограничного слоя возрастает по данным 
численных расчетов и экспериментов несмотря на 
наличие в трубах акустического поля. Лётные дан-
ные работы [27] важны с научной и практической 
точек зрения для тестирования результатов расчетов 
и для проектирования сверх- и гиперзвуковых объ-
ектов и могут быть включены в банк лётных данных 
по числам Рейнольдса в начале перехода. 
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Работа [28] посвящена получению количествен-
ных данных о числе Рейнольдса в начале ламинар-
но-турбулентного перехода и данных об аэродина-
мическом нагреве на головной части ракеты «Ви-
кинг-10» в лётных условиях при движении по траек-
тории при числах Маха полёта M 5,0   до высоты 
Н=60 км. Носовая часть ракеты была выполнена в 
виде заостренного полированного конуса с углом 
при вершине 250. Толщина стенки конуса из нержа-
веющей стали величиной 0,8 мм позволяла миими-
зировать продольное перетекание тепла от цилинд-
рической части ракеты. На расстоянии 640 мм от 
вершины конуса был расположен турбулизатор в 
виде ребра длиной по окружности 76 мм и высотой 
6,3 мм. Это позволило в одном полёте реализовать 
формирование на головной части ракеты «Викинг-
10» ламинарного, переходного и турбулентного 
режимов течения в пристеночном пограничном 
слое. 

Температура стенки была измерена с помощью 
проволочных термометров сопротивления, предва-
рительно проградуированных в электропечи со 
стандартной термопарой. Чувствительность термо-
метров сопротивления составляла 20С/Ом. Различ-
ным температурам стенки ракеты соответствовало 
разное напряжение от 0 до 5 В, передаваемое теле-
метрией. Временная постоянная термометра сопро-
тивления составляла 0,1 секунды.Температурный 
коэффициент сопротивления термометра был посто-
янным до 5400 С. 

Траектория и скорость ракеты в полёте опреде-
лялись на основе радиолокационного слежения, 
оптическими методами в течение 300 секунд полёта. 
На ракете «Викинг-10» с углом конуса 25 присое-
диненный  скачек уплотнения формировался при 
числе Маха полета  M 1, 07   на 46,5 секунде по-
лёта. Коэффициент теплоотдачи при ламинарном и 
турбулентном режимах определялся с помощью 
метода тонкой стенки, справедливой для этой раке-
ты, из дифференциального уравнения вида 

w w w r w
dTc (T T )
d

      


, 

где w w w, c ,  - соответственно плотность, теплое-
мкость и толщина стенки; rT - равновесная темпера-
тура стенки, рассчитываемая по формуле   

2
r w

1T T (1 r M )
2 

 
     , 

где T  и M  измеренные в полёте температура 
окружающей среды и число Маха полёта, r - коэф-
фициент восстановления (принимался для ламинар-
ного режима обтекания лr Pr , для турбулентно-

го режима 3
тr Pr ); p vс c  - показатель адиа-

баты, равный 1,4. Производная wdT d  температу-
ры стенки по времени   определялась на основе 
сочетания лётных данных о wT ( )  и расчетов.   

В работе [28] приведены графики изменения 
высоты полёта и скорости полёта ракеты  
«Викинг-10» по времени, изменения по времени 
температуры её стенки для ламинарного и турбу-
лентного режимов обтекания. Важные зависимости 
получены для коэффициентов теплоотдачи от вре-
мени для ламинарного и турбулентного погранич-
ных слоев, которые позволили показать наличие в 
лётных условиях эффекта реламинаризации (обрат-
ного перехода) турбулентного пограничного слоя 
после турбулизатора на 87 секунде полёта. Эффект 
реламинаризации турбулентного пограничного слоя 
на основе экспериментов в соплах был впервые 
установлен в 1952 г. ныне академиком РАН  
А. И. Леонтьевым.  

В [28] приведены данные на основе зависимо-
стей критерия Нуссельта Nu  от числа Рейнольдса о 
переходе ламинарного пограничного слоя в турбу-
лентный на ракете «Викинг-10», согласующиеся с 
данными кривых устойчивости ламинарного погра-
ничного слоя Ван-Дриста, определены величины 
числа Рейнольдса в начале ламинарно-
турбулентного перехода trRe  и числа Рейнольдса в 
начале реламинаризации искусственного турбулен-

тного пограничного слоя обр 6
trRe 0,9 10  . Лётные 

данные о ламинарно-турбулентном переходе и об 
эффекте реламинаризации турбулентного погранич-
ного слоя на ракете «Викинг-10» получены впервые. 
Лётный експеримент на ракете «Викинг-10» имеет 
самостоятельное научное значение и представляет 
практический интерес для проектирования сверхз-
вуковых объектов, для тестирования методов расче-
та, вносит вклад в направление по преодолению 
проблемы масштабних эффектов в аэродинамике 
больших скоростей.   

В работе [45] измеренный на крыле сверхзву-
кового самолета «Мираж-IV» экспериментальный 
профиль скорости аппроксимирован с помощью 
сглаживающего кубического сплайна, что позволи-
ло далее определить локальный коэффициент со-

противления трения 4
fс 2 7,6 10  . 

На лётном ракетном аэрофизическом комплек-
се многоразового использования типа «Облако» [23, 
24, 31, 32] для чисел Маха потока M 2  , Рей-

нольдса 7
L,Re 2 10    и ускорения a 12g  полу-

чены натурные данные об изменении во времени 
температуры стенки головной части и температуры 
воздуха в бортовом отсеке при полете по траекто-
рии. Головная часть аэрофизического комплекса 
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была оснащена бортовой электронной измеритель-
ной аппаратурой, телеметрией и датчиками темпе-
ратуры. 

Температура стенки головной части объекта 
типа «Облако» и воздуха внутри бортового отсека 
измерялась с помощью полупроводниковых диодов 
КД-522 с чувствительностью 2,5 милливольта на 
градус, т.е. более чем в 60 раз выше в сравнении, 
например, с хромель-алюмелевой термопарой. В 
лабораторных условиях данные о вольтамперной 
характеристике полупроводниковых диодов КД-522 
получены до 1000С при их нормальном функциони-
ровании до 1200С. Градуировка диодов КД-522 по-
казала, что зависимость выходного напряжения от 
температуры имела линейный характер в диапазоне 
ее изменения +288393 К. Бортовая электронная и 
телеметрическая системы, установленные на аэро-
физическом комплексе типа «Облако», разработан-
ном на основе противоградовой метеоракеты «Об-
лако» [23], отличались высоким быстродействием и 
точностью. Опрос датчиков температуры КД-522 
осуществлялся через 5 миллисекунд, ошибка изме-
рений температуры стенки не превышала 1%. При 
проведении лётного эксперимента осуществлялось 
радиолокационное сопровождение комплекса. Ин-
формация о температуре головной части «Облако» и 
температуре воздуха в ней записывалась с помощью 
шлейфового осциллографа и далее расшифровыва-
лась. 

Зависимость температуры стенки головной 
части объекта типа «Облако» имела нелинейный 
характер по времени, возрастала за счет аэродина-
мического нагрева до 10 12    секунд в 3-х точ-
ках, а затем постепенно уменьшалась вследствие 
снижения скорости полёта. Лётные данные о темпе-
ратуре стенки получены на участках головной части 
из материалов Д-16Т толщиной 4 мм при Х=0,25 м, 
Д16Т толщиной 1,8 мм при Х=0,25 м, из материала 
1Х18Н9Т толщиной 1 мм при Х=0,4 м [11, 23]. 

Высокая чувствительность полупроводниковых 
диодов КД-522, составлявшая 2,5 мВ/град, низкая 
погрешность измерения температуры стенки голов-
ной части комплекса типа «Облако», не превышав-
шая 1%, быстродействие бортовой электронной 
системы и телеметрии, разработанная экономичная 
методика расчета температуры стенки во времени 
[11], сравнение лётных значений температуры стен-
ки wT  и ее расчетных величин во времени [11] по-
зволили установить, что при движении аэрофизиче-
ского комплекса типа «Облако» по траектории на 
его головной части в трех точках по длине, в кото-
рых измерялась температура, со старта формировал-
ся во времени ламинарный пристеночный погра-
ничный слой, а затем начинался переходный режим 

течения по времени при 6 7    секунд при нали-
чии в структуре пристеночного течения турбулент-
ных пятен Эммонса [11, 24]. В работах [11, 32] 
впервые для лётных условий сверхзвукового объек-
та типа «Облако» для чисел Маха полёта M 2, 0   

и Рейнольдса потока 7
L,Re 2 10   , ускорения 

a 12g  при работе ракетного двигателя твердого 
топлива (РДТТ) определены числа Рейнольдса пере-
хода от ламинарного режима обтекания к переход-
ному, доказана справедливость теории турбулент-
ных пятен Эммонса, обобщенной в [41] для коэф-
фициента перемежаемости во времени.   

Полученные лётные данные о температуре 
стенки головной части аэрофизического комплекса 
типа «Облако», методика расчета температуры 
стенки с учетом ламинарного и переходного погра-
ничного слоев, апробированная теория турбулент-
ных пятен Эммонса для летных условий обтекания, 
значения числа Рейнольдса перехода от ламинарно-
го пограничного слоя к турбулентному важны для 
проектирования лётных объектов для чисел Маха 
потока M 2  , Рейнольдса 7

L,Re 2 10    , уско-

рения a 12g . 
Методика расчета температуры стенки голов-

ной части объекта «Облако», полученные лётные 
данные о температуре стенки этого объекта с учетом 
различных режимов обтекания позволили рассчи-
тать температуру стенки и сопротивление поверхно-
стного трения головной части реактивного снаряда 
ОФ-21 [12]. 

На лётном аэрофизическом комплексе типа 
«Облако» [31] получены данные о локальных пиках 
температуры стенки головной части, измеренной с 
помощью полупроводниковых диодов КД-522, и 
тепловых потоках в области отрыва пристеночного 
пограничного слоя перед кольцевой ступенькой, 
установленной на головной части для формирования 
отрывной области. Эти данные важны с научной и 
практической точек зрения, которые необходимы 
при тестировании численных методов расчета и для 
проектирования сверхзвуковых объектов. 

Температура передней кромки крыла на сверх-
звуковом летательном аппарате ХВ-70А измерялась 
с помощью термопар и составляла wT 330  K   при 
числе Маха M 3, 0   во время полёта в течение 21 
минуты [46]. 

На лётном ракетном аэрофизическом комплек-
се многоразового применения типа М-100, выпол-
ненном на основе метеоракеты М-100 с двухступен-
чатым ракетным двигателем на твердом топливе 
(РДТТ), при полёте по траектории для чисел Маха 
M 4, 5  , Рейнольдса по длине головной части 
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8
L,Re 10  , ускорения a 32g  получены обшир-

ные данные о тепловых, аэрофизических и аэроди-
намических характеристиках с использованием 
различных средств диагностики при безотрывном 
обтекании головной части [23, 35] и в условиях 
отрыва пристеночного пограничного слоя [30]. 

Головная часть аэрофизического комплекса ти-
па М-100 была оснащена электронной бортовой 
измерительной аппаратурой, телеметрией на 25 
каналов, 16-ю хромель-алюмелевыми термопарами, 
специально проградуированными, 7-ю датчиками 
давления ДМИ, гребенкой с термопарами для изме-
рения полной температуры в пристеночном погра-
ничном слое, микрофоном МКЭ-8 для измерения 
пульсаций давления на головной части М-100 в 
условиях старта для числа Маха M 1, 0  , акселе-
рометрами МП-95 для измерений продольной и 
поперечной перегрузок с диапазоном осевых пере-
грузок 30 ед. и поперечных 10 ед. Измерялись 
частоты вращения и прецессии М-100, колебания 
поперечных перегрузок, динамическая устойчивость 
М-100 с работающими двигателями РДТТ, а датчи-
ком Холла измерялся угол атаки объекта типа М-100 
в полете [35]. Угол атаки является одной из наибо-
лее важных динамических характеристик лётных 
объектов. Он влияет на особенности их обтекания, 
на аэродинамические силы, на динамику полёта, на 
аэродинамический нагрев, на сопротивление.  

Для получения количественных данных о теп-
ловых аэрофизических и аэродинамических харак-
теристиках ракетного комплекса типа М-100 осуще-
ствлены различные запуски при безотрывном сверх-
звуковом обтекании головных частей и в условиях 
отрыва пристеночного пограничного слоя [23, 30, 
35]. 

Важным достижением являются одновремен-
ные измерения распределения температуры стенки в 
16 точках по длине головной части аэрофизического 
комплекса типа М-100 с помощью хромель-
алюмелевых термопар с линейной зависимостью 
термоэдс  от температуры в исследуемом диапазоне 
ее  изменения и распределения статического давле-
ния на поверхности головной части в 7 точках по её 
длине с помощью малогабаритных индуктивных 
дифференциальных датчиков давления ДМИ, с ус-
тановкой их приёмной части заподлицо с обтекае-
мой поверхностью [23]. Длина трасс отбора стати-
ческого давления составляла 150 мм на основе 
опытных данных в импульсной трубе ИТПМ СО 
РАН. Их инерционность не превышала 10 миллисе-
кунд. Сигналы от 16 термопар, заделанных в стенку 
головной части М-100 по специальной технологии, 
от трех термопар для измерения температуры воз-
духа в бортовом отсеке поступали на электронный 

коммутатор с временным разделением сигналов по 
температуре и давлению. Блок согласования преоб-
разовывал аналоговые сигналы датчиков температу-
ры и давления ( 100 мВ ) в импульсы, манипули-
рующие частотой 800 кГц передатчика. Приём те-
леметрического сигнала осуществлялся радиолока-
ционной станцией, которая одновременно регистри-
ровала координаты М-100, и рассчитывались три 
компоненты скорости в условиях полета. Телемет-
рическая информация записывалась с помощью 
фотоприставки радиолокационной станции. Теле-
метрия М-100 имела 40 каналов, опрос датчиков 
осуществлялся через 18 миллисекунд. Ошибка из-
мерений давления не превышала 3%, а температуры 
– не более 2%, что лимитировалось телеметрией. 

В лётном эксперименте на объекте типа М-100 
использовались датчики давления ДМИ с диапазо-
ном изменения давления от -1 до +3 кг/м2. Измере-
ние статического давления на головной части М-100 
осуществлялось относительно постоянного опорно-
го статического давления при 1 кг/см2 в специаль-
ной герметической ёмкости на борту. Датчик ДМИ 
содержал мембрану, на которую в полёте действо-
вало внешнее давление, и магнитные цепи двух 
катушек. Под действием избыточного давления 
мембрана деформируется, что приводит к измене-
нию воздушных зазоров магнитных цепей двух 
катушек. Индуктивное сопротивление одной катуш-
ки увеличивается, а другой – уменьшается на вели-
чину, пропорциональную перемещению мембраны. 
Изменение индуктивных сопротивлений катушек 
приводит к разбалансу измерительного моста. На-
пряжение разбаланса моста пропорционально изме-
нению сопротивления плеч и, следовательно, изме-
ряемому давлению. 

Лётные данные о статическом давлении в 7-и 
точках по длине головной части объекта типа М-100 
при наличии аэродинамического нагрева при числах 

Маха M 4, 5  , Рейнольдса 8
L,Re 10  , ускоре-

ния a 32g  в условиях работающих двигателей 
твердого топлива РДТТ получены впервые в диапа-
зоне изменения числа Маха 1, 5 M 4, 2   [23, 29]. 
Эти данные позволили впервые доказать справедли-
вость газодинамической формулы Ньютона 

2 2P P (1 M sin )     , где P – статическое давле-
ние на поверхности головной части, P , M - ста-
тическое давление и число Маха потока до ударной 
волны,  - угол между вектором скорости набегаю-
щего потока и касательной в рассматриваемой точке 
обтекаемой поверхности сверхзвукового объекта, в 
диапазоне изменения числа Маха 1, 5 M 4, 2   
[23, 29]. Этот результат важен с научной точки зре-
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ния и для практических расчетов сопротивления 
трения и теплообмена сверхзвуковых объектов, 
аэродинамических нагрузок на летательных аппара-
тах. 

С научной и практической точек зрения важное 
значение имеет измерение профилей полной темпе-
ратуры во времени в неизотермическом турбулент-
ном пограничном слое на головной части аэрофизи-
ческого комплекса типа М-100 [35] на основе шести 
хромель-алюмелевых термопар, расположенных по 
высоте специально разработанной конструкции 
гребёнки с учетом опытных данных ЦАГИ, полу-
ченных в аэродинамической трубе при числах Маха 
M 3, 0  . Профили полной температуры на по-
верхности объекта типа М-100 получены на рас-
стоянии от носка Х=1,9 м на цилиндрическом уча-
стке головной части с толщиной стенки 10 мм при 
числах Маха потока M 4, 0  , Рейнольдса 

8
X,Re 0, 7 10    в условиях работающего двухсту-

пенчатого двигателя твердого топлива РДТТ. В 
исследуемом сечении измерялась температура по-
верхности M-100 с помощью хромель-алюмелевой 
термопары. Функционирование термопар в гребёнке 
для измерений профилей полной температуры во 
времени в турбулентном пограничном слое на го-
ловной части объекта типа М-100 было проверено в 
лабораторных условиях при воздействии на спаи 
термопар в грёбенке теплового излучения лазера. 

Лётные данные о профилях полной температу-
ры на объекте М-100 в [35] важны как для тестиро-
вания расчетных методов, так и для понимания про-
текающих тепловых процессов при их эволюции во 
времени в полёте. 

На головной части аэрофизического комплекса 
типа М-100 получены лётные данные о температуре 
стенки и ее локальных максимумах во времени в 
области отрыва неизотермического сверхзвукового 
турбулентного пограничного слоя перед ступенькой 
высотой h=15 мм на цилиндрическом участке с 
толщиной стенки 10 мм на расстоянии Х=1,9 м от 
носовой точки объекта в условиях работающего 
двухступенчатого двигателя РДТТ при числах Маха 
потока M 4, 0   и числах Рейнольдса 

8
X,Re 0, 7 10    [30]. Установлены локальные мак-

симумы температуры стенки во времени вблизи 
ступеньки, обусловленные взаимодействием вихря в 
нижнем углу ступеньки и возвратно-циркуляци-
онного течения, формирующегося в отрывной об-
ласти на обтекаемой поверхности. Определена дли-
на зоны отрыва пристеночного потока, относитель-
ная величина которой равнялась h L 4, 67 , где  
L - длина зоны отрыва потока, h – высота ступеньки.  

Полученные лётные данные о распределении 
температуры стенки по длине области отрыва, о 
локальных максимумах температуры стенки и длине 
отрывной области имеют значение для тестирования 
численных методов расчета на основе уравнений 
Навье-Стокса и при проектировании летательных 
аппаратов. 

На головной части аэрофизического комплекса 
типа М-100 были получены лётные данные о его 
динамических характеристиках [35]. Объект типа 
М-100 является, как и другие типы ракет, например 
[68], сложной колебательной системой. В связи со 
значительными трудностями теоретического реше-
ния задач о частоте и форме собственных упругих 
колебаний ракеты типа М-100 с учетом аэродинами-
ческих сил, об устойчивости движения ракеты с 
упругим корпусом с учетом изменения его массы 
при выгорании топлива в двухступенчатом двигате-
ле РДТТ, о колебаниях продольной и поперечной 
перегрузок М-100 при ускорении a 32g , с отсут-
ствием возможности комплексно моделировать эти 
характеристики в лабораторных условиях, важное 
значение имеют лётные эксперименты и средства 
диагностики в них.  

Для измерения продольных и поперечных пе-
регрузок аэрофизического комплекса типа М-100 
использовались акселерометры МП-95 [35]. Диапа-
зон измерений продольных перегрузок составлял 

32 ед. , а поперечных- 10 ед. . Сигнал от датчиков 
перегрузок через блок согласования и коммутатор 
поступал в телеметрию. Одновременно с записью 
телеметрической информации осуществлялась за-
пись на четырехканальный бортовой магнитный 
накопитель в режиме частотной модуляции сигнала. 
Для этого сигналы с датчиков перегрузок поступали 
на преобразователь «напряжение-частота» (ПНЧ). 
Блок согласования служил для приведения уровней 
сигналов с датчиков перегрузок к уровням, необхо-
димым для нормальной работы приемопередатчика 
и ПНЧ. Детально схема измерений описана в [35]. 

Продольная (осевая) перегрузка ракетного 
комплекса типа М-100 изменялась по траектории от 
32 ед. в момент старта ракетного комплекса и изме-
нялась крайне неравномерно, уменьшаясь через 1 
секунду до 15 ед., сохраняясь на уровне 16 ед. в 
диапазоне 15 17  секунд и далее резко снижаясь до 
1,5 ед., оставаясь в среднем постоянной при значе-
нии 1,5 ед. и далее снижаясь до 0 ед. в диапазоне 
9 15  секунд и оставаясь равной 0 ед. по времени 
до 22 секунд, когда прекращалась работа двигателя. 
Сложный характер изменения продольной перегруз-
ки М-100 по траектории обусловлен работой двух 
ступеней двигателя РДТТ и его отсечкой после вы-
горания твердого топлива. Данные о продольной 
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перегрузке лётного комплекса М-100 важны для 
получения информации о влиянии нестационарно-
сти на аэрофизические характеристики головной 
части этого объекта. 

В работе [37] показано, что в условиях полёта 
аэрофизического комплекса типа М-100 при числах 
Маха M 4, 5  газодинамические и тепловые про-
цессы являются квазистационарными, что важно для 
проведения практических расчетов сопротивления 
трения и теплообмена лётных объектов такого типа. 

Значения во времени поперечных перегрузок 
аэрофизического комплекса типа М-100 до 27-й 
секунды полёта распределялись в окрестности 

10 ед. , что свидетельствовало об отсутствии ло-
кальных максимумов колебаний поперечных пере-
грузок и резонансных явлений, о наличии динами-
ческой устойчивости аэрофизического ракетного 
комплекса типа М-100. Погрешность измерений 
продольной и поперечной перегрузок  не превышала 
5,5% от максимального уровня сигнала. Полученные 
лётные данные о продольных и поперечных пере-
грузках имеют значение при проектировании объек-
тов ракетных аэрофизических комплексов типа  
М-100. 

Угол атаки является одной из наиболее важных 
динамических характеристик сверхзвуковых лётных 
объектов, влияя на особенности их обтекания, на 
аэродинамические силы, на сопротивление и тепло-
обмен, на динамику полета. Знание величины угла 
атаки необходимо для физической интерпретации 
лётных данных, полученных на ракетном аэрофизи-
ческом комплексе типа М-100 [23, 30], корректного 
сравнения результатов лётных экспериментов, ре-
зультатов измерений в сверхзвуковых аэродинами-
ческих трубах и расчетных аэрофизических харак-
теристик, для формирования банка лётных данных 
для САПР и для верификации численных методов 
расчета. Необходим контроль угла атаки в полете 
объекта типа М-100. Известно, что для хорошо ста-
билизированных ракет и снарядов в полете с двига-
телями твердого топлива РДТТ, старт которых осу-
ществляется с большими перегрузками, угол атаки 
близок к нулю. Это положение было проверено в 
полёте объекта типа М-100 [35]. 

Непрерывные количественные измерения угла 
атаки ракетного аэрофизического комплекса типа 
М-100 в полёте по траектории осуществлены с по-
мощью датчика Холла, являющегося в данном слу-
чае датчиком ориентации этого комплекса, разрабо-
танного на основе метеоракеты типа М-100, относи-
тельно полного вектора магнитного поля Земли. 
Эффект Холла состоит в появлении в проводнике с 
током плотностью j


, помещенном в магнитное 

поле с напряженностью H


, электрического поля xE


, 

перпендикулярного H


 и j


. Напряженность элек-
трического поля (поля Холла) равна 

xE R H j sin     , где R – коэффициент Холла,  

 - угол между векторами H


и j


 (<180). Если H


 

перпендикулярно j


, то xE R H j   . Ток ЭДС 
Холла меняет знак при изменении направления маг-
нитного поля. 

В работе [35] использован кремниевый датчик 
Холла, который устанавливался между двумя кон-
центраторами магнитного потока, изготовленными 
из листового пермаллоя и предназначенными для 
усиления магнитного поля  Земли. Концентраторы 
были расположены перпендикулярно оси головной 
части М-100. Сигнал с датчика Холла поступал в 
магнитный накопитель. Угол возвышения М-100 на 
старте составлял 87, т.е. было практически верти-
кальное положение объекта. 

На основе лётных данных установлено, во-
первых, что в результате обработки траекторных 
измерений (угол места, азимут, дальность) направ-
ление вектора скорости набегающего потока в полё-
те М-100 с работающим двухступенчатым двигате-
лем РДТТ не менялось, во-вторых, угол между осью  
метеоракеты и полным вектором магнитного поля 
Земли был постоянным. Эти два факта позволили 
сделать вывод о равенстве нулю угла атаки М-100. 
Погрешность измерений угла атаки с помощью 
датчика Холла составляла всего 0,3. 

При обработке лётных данных, полученных с 
помощью датчика Холла, сигнал с магнитной ленты 
поступал на вход преобразователя «частота-
напряжение» (ПНЧ) и после вычитания пилот-
сигнала записывался на ленту самописца ЭКТ-4. 
Была предусмотрена возможность обработки сигна-
лов на компьютере. 

Научный и практический интерес представляет 
оптический метод визуализации процесса перехода 
от ламинарного режима течения в пограничном слое 
к турбулентному в лётных условиях при сверхзву-
ковых скоростях. В одной из последних работ в этой 
области приведены результаты лётных эксперимен-
тов по исследованию ламинарно-турбулентного 
перехода на пластине размером 203102 сантиметра 
[36]. Пластина установлена вертикально под фюзе-
ляжем сверхзвукового самолета F-15B. Для визуали-
зации процесса ламинарно-турбулентного перехода 
в [36] использован инфракрасный термограф. В [36] 
приведены ссылки на работы, в которых в лётных 
условиях получены данные о переходе в погранич-
ном слое при сверхзвуковых скоростях на основе 
визуализации в инфракрасном спектре.  

В работе [36] получены обширные лётные дан-
ные о ламинарно-турбулентном переходе на пласти-
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не, установленной на сверхзвуковом самолете  
F-15B, с помощью визуализации обтекания с ис-
пользованием инфракрасного термографа в диапа-
зоне чисел Маха полёта M 1, 3 1, 7    при различ-
ных числах Рейнольдса. По картине визуализации 
течения на поверхности пластины видно, что фронт 
перехода к турбулентному режиму имеет крайне 
нерегулярный характер по ширине пластины, что, 
возможно, обусловлено различными возмущениями 
из-за вибраций в месте подвески пластины и на её 
конце, связанными с работой двигателя  F-15B, об-
теканием пластины при наличии падающей ударной 
волны.  

Полученные в [36] результаты о процессе пере-
хода в лётных экспериментах на самолёте F-15B на 
основе визуализации пристеночного течения с ис-
пользованием инфракрасного термографа расширя-
ют физические представления о ламинарно-турбу-
лентном переходе в реальных условиях сверхзвуко-
вого полёта. С научной и практической точек зрения 
необходимо расширять диапазон чисел Маха и Рей-
нольдса для исследования ламинарно-турбу-
лентного перехода по методу работы [36] с помо-
щью визуализации с применением инфракрасного 
термографа. Представляют интерес эксперимен-
тальные данные о коэффициенте давления на пла-
стине в условиях визуализации в [36].     

 
3. Методы диагностики тепловых  

и аэродинамических характеристик  
при полёте гиперзвуковых объектов 

 
Обширные лётные эксперименты проведены на 

гиперзвуковом лётном комплексе X-15 [47], на 
КЛАМИ «Спейс Шаттл» [25, 48–53, 58], на ракете 
Тор-Эйбл [54], на головной части осесиметричного 
комплекса в свободном полете [55], при свободном 
полете конусов [26, 27]. Температура крыльев ги-
перзвуковых самолетов X-15 [47] измерялась с по-
мощью термопар. Поверхность крыльев X-15 была 
зачернённой и имела высокое значение коэффици-
ента излучательной способности. Это в соответст-
вии с законом Стефана-Больцмана приводило к 
снижению температуры крыльев. Температура их 
измерялась в течение 10 минут и полное тепловое 
равновесие не достигалось. Температура крыльев X-
15 в полетах составляла более 700 С, что имело 
важное практическое значение при разработке ги-
перзвуковых аппаратов. 

В работе [56] приведена фотография пилонов 
гиперзвукового самолета X-15, сильно поврежден-
ных при воздействии пиковых значений локальных 
тепловых потоков в отрывной области течения, 
формирующейся при воздействии скачков уплотне-

ния. Это необходимо учитывать при разработке 
гиперзвуковых аппаратов. 

Лётный эксперимент в [54] был проведен на 
ракете «Тор-Эйбл» с теплозащитным покрытием из 
кварца головной части при гиперзвуковом полете. В 
лётных условиях произошло оплавление и частич-
ное испарение кварца, т.е. его унос. Унос кварца 
был определен экспериментально в лабораторных 
условиях. Сравнение уноса кварца в полёте с рас-
четными данными по стационарной теории показало 
их согласование. Лётный эксперимент [54] внес 
вклад в разработку тепловой защиты гиперзвуковых 
ракет. 

Крупномасштабные аэродинамические и аэро-
физические эксперименты проведены на КЛАМИ 
«Спейс Шаттл» [25, 49–53, 58]. В полётах КЛАМИ 
«Спейс Шаттл» температура плиток тепловой защи-
ты измерялась с помощью от 200 до 800 термопар. 
По измеренным температурам плиток восстанавли-
вались тепловые потоки путем решения обратной 
задачи по типу метода [57].  В работе [58] представ-
лены лётные данные о распределении удельного 
теплового потока по осевой линии наветренной 
поверхности КС в зависимости от безразмерного 
расстояния от носка КС при числах Маха набегаю-
щего потока M  11,9; 14,0; 26,3 при наличии 
рекомбинации атомарного кислорода на поверхно-
сти плиток теплозащиты. Максимальный тепловой 
поток вблизи носка КС составлял wq 0, 24 МВт/м2 
и уменьшался по длине до величины wq 0, 04  
МВт/м2 при M 26, 3  . В [48] представлены ре-
зультаты измерения коэффициента давления по 
осевой линии на нижней поверхности КС «Спейс 
Шаттл» и получено согласование этих данных с 
результатами расчета при числе Маха M 21, 6   и 
угле атаки =40 по формуле 

1 2
pс 0,0134(X L) 2sin   , где X L  - безразмер-

ная продольная координата, а 22sin   - ньютонов-
ский вклад при 0  .  

В работе [49] приведены лётные данные о теп-
ловых потоках на КЛАМИ «Спейс Шаттл» и срав-
нение их с расчетами в зависимости от числа Маха 
M 7, 92   до M 8, 0   при различных числах 
Рейнольдса потока. В работе [49] представлены 
обширные данные измерений тепловых потоков в 
диапазоне числа Маха набегающего потока от 
M 5,84   до M 22, 03   по безразмерной коор-
динате для ламинарного, переходного и турбулент-
ного режимов обтекания при различных высотах 
полета. В лётных условиях температура теплоза-
щитных плиток измерялась с помощью 200 термо-
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пар. Измерялось также давление на обтекаемой 
поверхности с помощью датчиков давления. 

В работе [51] получены лётные данные об аэ-
родинамическом ускорении с помощью системы 
акселерометров с высокой разрешающей способно-

стью 69,8 10  м/с2 по трем взаимно перпендику-
лярным направлениям на орбитальной ступени 
КЛАМИ «Спейс Шаттл». По значениям аэродина-
мических ускорений рассчитывались аэродинамиче-
ские характеристики. Угол атаки КЛАМИ измерялся 
с помощью гироскопов. На малых высотах измеря-
лось давление совместно с блоком инерциальных 
датчиков, что позволило определить аэродинамиче-
ские коэффициенты. На КЛАМИ «Спейс Шаттл» 
применялись масс-спектрометры для измерения 
плотности атмосферы, а также акселерометры для 
измерения продольной и поперечной перегрузок. 

Особо следует отметить прямые измерения 
электрической проводимости, времени релаксации 
ионизированного воздуха в стратосфере и мезосфе-
ре, проводимости атмосферы до высот 80 км, прове-
денные в работах [59, 60] на основе метеоракеты  
М-100.   

В работе [61] приведены лётные аэрофизиче-
ские данные для трёх ракет космического назначе-
ния. В пяти пусках ракеты «Рокот» использованы 
датчики теплового потока, установленные заподли-
цо с тепловой защитой на головном обтекателе по-
парно на каждом коническом участке. Головной 
обтекатель представляет собой трёхконусник со 
сферическим носком радиуса 0,1645 м и углами 30; 
22; 18,5, переходящий в цилиндр радиусом 1,45 м. 
Суммарная погрешность датчиков теплового потока 
не превышала 5%. На ракете «Рокот» получены 
лётные данные о зависимости коэффициента тепло-
отдачи  от специфического числа Рейнольдса 

ekRe , связанного с шероховатостью теплоизоляци-
онного покрытия ракеты. Установлено наличие 
обратного перехода от турбулентного режима тече-
ния к переходному и далее к ламинарному режиму в 
пристеночном пограничном слое. Эффект обратного 
перехода (реламинаризации) турбулентного погра-
ничного слоя в ламинарный в лётных условиях был 
ранее установлен на ракете «Викинг-10» [28] с дви-
гателем ЖРД и на ракетном аэрофизическом ком-
плексе типа М-100 [24, 29, 37] с двухступенчатым 
двигателем РДТД. 

На индийской ракете GSLV [61] для измерения 
тепловых потоков методом «тонкой стенки» датчи-
ки температуры были установлены в тепловой за-
щите криогенных баков разгонного блока. Головной 
обтекатель индийской ракеты длиной 7,8 м имеет 
один конический участок с наклоном 15 со сфери-

ческим носиком радиусом 1 м, который переходит в 
цилиндр радиусом 1,7 м.  

На ракете «Протон-М» [61], головная часть ко-
торой представляет собой двухконусник со сфери-
ческим носком радиусом 0,1645 м и углами 24 и 
16, переходящий в цилиндр радиусом 2,175 м, из-
мерена температура стенки на основе метода «тон-
кой стенки» в различных точках по длине. Коэффи-
циент теплоотдачи на основе лётных данных о тем-
пературе стенки получен с использованием вычис-
лительной программы, учитывающей распростране-
ние тепла для двумерной прямоугольной области, 
включающей набор разнородных материалов, рас-
положенных в произвольном порядке, и на основе 
моделирования условий внешнего обтекания. 

Анализ лётных данных на головных частях по 
пяти пускам ракеты «Рокот»  и двум пускам ракеты 
«Протон» показал, что переход в пристеночном 
пограничном слое из турбулентного режима в лами-
нарный начинался почти одновременно на всех 
конических проставках и на части цилиндрических 
участков примерно в течение 2-3 секунд. Диапазон 
чисел Маха на ракете «Рокот» по траектории  выве-
дения составлял M 1, 656 10, 678   , а на индийс-
кой ракете GSLV – M 1, 952 7,12   . В качестве 
критерия обратного перехода предложено число 
перехода в виде ek е e еRe u k   , где k – высота 
шероховатости поверхности, е e е, u ,   – параметры 
на внешней границе погранслоя. 

Проведенные лётные эксперименты на ракетах 
космического назначения трех типов позволили 
получить количественные данные об обратном пе-
реходе (реламинаризации) турбулентного погранич-
ного слоя при наличии тепловой защиты обтекае-
мых поверхностей на участке траектории выведе-
ния, которые имеют самостоятельный научный ин-
терес, практическое значение для проектирования 
гиперзвуковых ракет и их тепловой защиты, для 
тестирования численных методов расчета. Следует 
отметить, что введение критерия Рейнольдса ekRe  с 
использованием высоты поверхностной шерохова-
тости k в качестве универсального критерия требует 
физического обоснования, так как толщина вязкого 
подслоя в сверх- и гиперзвуковом турбулентном 
пограничном слое составляет 1230% от общей 
толщины и постепенно подслой вырождается до 
наступления обратного перехода (реламинариза-
ции). 

В работе [62] исследован переход на затуплен-
ном теле с распределенной шероховатостью в сво-
бодном полёте. Экспериментальным исследованиям 
перехода в пограничном слое и лётным испытаниям 
посвящена работа авторов [63]. Важные результаты 
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о переходе турбулентного пограничного слоя в ла-
минарный (реламинаризации) представлены в [64]. 
Результаты получены в полёте ракет-носителей по 
траектории на участке выведения в диапазоне чисел 
Маха M 3 7   , единичных чисел Рейнольдса 

6 4
1Re 1 10 5 10    . Носок летательного аппарата 

космического назначения в [64] изготовлен из ме-
талла и покрыт термостойкой тепловой защитой без 
её уноса. Температура тепловой защиты достигала 
9000 К и снижалась в высоких слоях атмосферы. 
Шероховатость поверхности формировалась за счет 
структуры тепловой защиты и лакокрасочного по-
крытия. Высота поверхностной шероховатости по 
отношению к радиусу скругления носка составляла 

4 41 10 6 10     и не изменялась на траектории вы-
ведения. Следует отметить, что в полёте имели мес-
то вибрации поверхности ракеты при работе марше-
вых двигателей, а их спектр находился в диапазоне 
от 0 до 10 кГц. Головной обтекатель исследуемых в 
[64] ракет космического назначения представлял 
собой затупленное тело с несколькими коническими 
участками, которое заканчивалось цилиндрическим 
участком. Отношение длины головного обтекателя к 
радиусу скругления носка не привышало 60. В лёт-
ных экспериментах [64] использовались датчики 
теплового потока, температуры среды внутри отсе-
ка, температуры поверхности тепловой защиты и 
датчики давления, установленные в четырех сечени-
ях на конических участках и на цилиндрическом 
участке головного обтекателя. Все перечисленные 
датчики прошли дополнительные испытания, вклю-
чая тарировки в наземных стендах, расчеты и изме-
рения в различных условиях испытания в полёте. 
Комплексный подход позволил уменьшить ошибки 
определения параметров теплообмена до уровня 
меньше 10%. 

На головном обтекателе исследованного в [64] 
ракетного комплекса ламинарный режим течения в 
пограничном слое переходил в турбулентный, а 
затем турбулентный режим снова переходил в ла-
минарный. В течение полёта ракеты в плотных сло-
ях атмосферы в любой момент времени вдоль по-
верхности головного обтекателя происходил лами-
нарно-турбулентный переход, что определялось по 
зависимости безразмерного коэффициента теплоот-
дачи в виде критерия Нуссельта в зависимости от 
числа Рейнольдса ek е e еRe u k   . Первоначально 
переход наступал на небольшом участке поверхно-
сти в области звуковой точки из-за дестабилизации 
ламинарного пограничного слоя вследствие вибра-
ции корпуса ракеты при работе маршевых двигате-
лей, атмосферными возмущениями, влияния схода 
турбулентных вихрей с вершин шероховатостей. На 
всей поверхности ракеты вниз по потоку до донного 

среза формировался турбулентный пограничный 
слой и на высотах 3646 км из-за малой плотности 
воздуха и уменьшения числа Рейнольдса потока в 
звуковой точке наступал обратный переход (рела-
минаризация). При этом протяженность зоны обрат-
ного перехода была неизвестна, но по оценкам она 
располагалась между сферическим носком и на-
чальным участком первого конуса. Далее в полёте 
по траектории переход от ламинарного режима к 
переходному режиму за несколько секунд достигал 
конца головного обтекателя. На высотах более 46 км 
на всём головном обтекателе через 3-4 секунды 
формировался ламинарный пограничный слой. В 
[64]  приведены лётные данные о зависимости теп-
лового потока от времени для различных участков 
головного обтекателя.  

В работе [64] наглядно показано, что при полёте 
по траектории при t105 секунд, Н=236 км, 
M 5, 6  , ekRe 34  на всей поверхности головно-
го обтекателя существовал турбулентный погранич-
ный слой; при t123 секунды, Н46 км, M 7, 7  , 

ekRe 1, 0 – ламинарный слой; при t=105120 се-
кунд, Н=3646 км, M 5, 6 7, 7    – переходный 
режим. При этом отмечена сжатость по времени 
перехода от турбулентного пограничного слоя к 
переходному и далее к ламинарному. На основе 
проведенных в [64] обобщений сделан вывод о том, 
что в лётных условиях турбулентно-ламинарный 
(обратный) переход в пристеночном пограничном 
слое наступал при числах Рейнольдса Re , где  
  - толщина потери импульса, на порядок меньших, 
чем в экспериментах в аэродинамических установ-
ках. На турбулентно-ламинарный переход значите-
льное влияние оказывала генерация вихрей в звуко-
вой точке на сферическом скруглении на длине 

сфL R 30 60  . С научной и практической точек 

зрения представляют интерес лётные данные по 
переходу, полученные в [64] с помощью датчиков 
теплового потока при безотрывном течении и с по-
мощью датчиков давления в отрывных циркуляци-
онных течениях перед изломом образующей и перед 
донным отрывом. Получены зависимости чисел 
St, Nu  и давления в области зоны отрыва от Re . В 
[64] проведено сравнение результатов по переходу 
авторов этой работы, полученных в лётных услови-
ях, с данными лётных исследований NASP (США) 
[66] и ЦНИИМаш [67] по турбулентному режиму 
течения, по границам перехода в виде эксперимен-
тальных зависимостей eRe f (M )   для чисел Маха 

еM 2 10  . Данные работы [64]  частично корре-
лируют с результатами NASP, слабо зависят от чис-
ла Маха еM . Имеется расхождение результатов 
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работы [64] с лётными данными ЦНИИМаша [67] 
по критерию перехода по верхней границе при ма-
лых числах Маха и по нижней границе при больших 
числах Маха.   

Важные результаты по ламинарно-турбулент-
ному переходу при гиперзвуковых скоростях полёта 
представлены в работе [65]. 

Ограниченное число средств диагностики на 
гиперзвуковых ракетных комплексах в [61–67] для 
исследования ламинарно-турбулентного и турбу-
лентно-ламинарного переходов в пристеночных 
пограничных слоях в условиях полёта по траектории 
выведения не позволило получить лётные данные о 
газодинамических особенностях обтекания ракет, о 
полях температуры и давления в пограничных слоях 
различной структуры, о распределении статического 
давления по длине головных обтекателей, о локаль-
ных пиках теплового потока и статическом давле-
нии в зонах отрыва потока, о продольных и попе-
речных перегрузках, об изгибающих моментах, о 
вибрациях и деформациях ракет и т. д. Более много-
образный комплекс измерительных средств позво-
лил бы в каждом полёте значительно расширить 
получаемую экспериментальную информацию, учи-
тывая большую стоимость гиперзвуковых ракет и 
экспериментов. Следует подчеркнуть, что результа-
ты, полученные в [47–67], имеют фундаментальное 
значение для развития и проектирования гиперзву-
ковых комплексов различного назначения, для соз-
дания банка лётных данных о различных характери-
стиках, что важно для тестирования численных 
методов  расчета, для выбора концепции гиперзву-
ковых объектов нового поколения, для использова-
ния в проектах с целью сокращения их сроков и 
повышения надежности.  

 
Выводы 

 
1. Проведен обзор и обсуждены методы диаг-

ностики и результаты экспериментов о тепловых, 
аэрофизических, аэродинамических и динамических 
характеристиках на транс,- сверх- и гиперзвуковых 
объектах в лётных условиях. 

2. Использованные методы диагностики и по-
лученные лётные экспериментальные данные о раз-
личных тепловых, аэрофизических, аэродинамиче-
ских и динамических характеристиках лётных объ-
ектов различных типов расширяют и углубляют 
физические представления о процессах и явлениях, 
сопровождающих полеты при транс,- сверх- и ги-
перзвуковых скоростях. 

3. Полученные лётные данные о тепловых, аэ-
рофизических, аэродинамических и динамических 
характеристиках транс,- сверх- и гиперзвуковых 
объектов имеют самостоятельное научное значение, 

важны для тестирования методов расчета и для соз-
дания банка данных для проектирования перспек-
тивных транс,- сверх- и гиперзвуковых летательных 
аппаратов различного назначения. 

4. Представленные в обзоре лётные данные о 
различных тепловых, аэрофизических, аэродинами-
ческих и динамических характеристиках транс,- 
сверх- и гиперзвуковых комплексов являются уни-
кальными, имеют высокий уровень достоверности, 
вносят вклад в преодоление проблемы масштабных 
эффектов в аэродинамике больших скоростей.    
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МЕТОДИ ДІАГНОСТИКИ І РЕЗУЛЬТАТИ ВИМІРІВ ХАРАКТЕРИСТИК  
ТРАНС,– НАД– І ГІПЕРЗВУКОВИХ КОМПЛЕКСІВ РІЗНИХ ТИПІВ  

В ЛЬОТНИХ УМОВАХ 
А. М. Павлюченко, О. М. Шийко 

Проведено огляд методів діагностики аерофізичних, аеродинамічних і динамічних процесів в умовах 
обтікання транс,- над- і гіперзвукових льотних комплексів. Обговорено результати експериментальних дос-
ліджень різних характеристик льотних об’єктів, створених на основі транс- і надзвукових літаків, ракет, 
метеоракет, об’єктів типу Х-15 і КЛАБВ «Спейс Шаттл». В польоті транс,- над- і гіперзвукових комплексів 
при наявності ефектів стискаємості і неізотермічності пристінної течії, ламінарного і турбулентного режимів 
обтікання, ламінарно-турбулентного переходу і ефекту реламінарізації в пристінному пограничному шарі, 
відриву ламінарного і турбулентного пограничного шару, взаємодії ламінарно-турбулентного переходу і 
відриву потоку, поздовжніх і поперечних перевантажень, аеродинамічного нагріву отримано результати про 
температуру, статичний  тиск і теплові потоки на обтічних поверхнях, про локальні піки температури стінки 
і теплових потоків, про профілі швидкості і повної температури в турбулентном пограничному шарі, про 
числа Рейнольдса початку ламінарно-турбулентного переходу і початку реламінарізації, про теплову граві-
таційну конвекцію в бортових відсіках при великих динамічних перевантаженнях, про кут атаки, про тепло-
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вий захист гіперзвукової ракети в умовах працюючих двигунів літаків, двигунів РРД і РДТП ракет, що ма-
ють самостійний науковий інтерес і важливе практичне значення.   

Ключові слова: льотні умови при транс,- над- і гіперзвукових польотах, льотний і наземний експери-
мент, діагностика, аеродинамічні, аерофізичні і динамічні характеристики, методи, вимірювальний ком-
плекс, ламінарно-турбулентний перехід, реламінарізація, моделювання, масштабний эфект, неізотерміч-
ність, стискаємість,  кут атаки, температура, тиск. 

 
 

METHODS OF DIAGNOSTIC AND MEASUREMENTS RESULTS OF CHARACTERISTICS  
TRANS-, SUPERSONIC AND HYPERSONIC COMPLEXES OF DIFFERENT TYPES  

IN FLIGHT CONDITIONS 
A. M. Pavliuchenko, O. M. Shyiko 

The analysis of diagnostic methods of aerophysical, aerodynamic and dynamic processes in a flow of trans-, 
over- and hypersonic flight systems is done. The results of experimental studies of different characteristics of flight 
objects created on the basis of trans- and supersonic aircraft, rockets, meteorockets, objects such as X-15 and SFO-
MU "Space Shuttle" are discussed. During the flight of the trans–, super- and hypersonic systems with the available 
effects of compressibility and non-isothermal near – wall flow, laminar and turbulent flow regimes, laminar - turbu-
lent transition and effect of relaminarization in the near - wall boundary layer, separation of the laminar and turbu-
lent boundary layer, interaction of laminar-turbulent transition and flow separation, the longitudinal and transverse 
accelerations, aerodynamic heating, the data on temperature, static pressure and heat flows at the streamlined sur-
faces, on the local peaks of the wall temperature and heat flows, speed and complete temperature profiles in a turbu-
lent boundary layer, on the Reynolds numbers of laminar - turbulent transition, on thermal gravitational convection 
in the side compartments for large dynamic overloads, on the angle of attack of the thermal protection of hypersonic 
missile in terms of running engines of aircraft, on LRE and SPE engine rockets are obtained. These data have origi-
nal scientific interest and practical importance. 

Key words: flight conditions at a trance,- super- and hypersonic flights, flight and land experiment, diagnos-
tics, aerodynamic, aerophysical and dynamic characteristics, methods, a measuring complex, laminar and turbulent 
transition, a relaminarization, modeling, scale effect, compressibility, an angle of attack, temperature, pressure. 
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