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У період виведення на робочі орбіти конструкція ракети та її космічний апарат (КА) піддаються екс-
тремальним динамічним впливам. У цей період на конструкцію ракети та космічний апарат можуть діяти
віброакустичні навантаження (від коливань тяги ракетної двигунної установки та від аеродинамічних
впливів), що здатні призвести до порушень функціонування приладів та міцності легких тонкостінних
конструкцій космічного апарата. Стаття присвячена розробці підходу до прогнозування динамічного нава-
нтаження на КА, що виводяться на робочі орбіти ракетами-носіями (РН) різних компонувальних схем, при
коливаннях тяги рідинної ракетної двигунної установки (РРДУ) на активній ділянці польоту РН.

Розроблено підхід до прогнозування динамічного навантаження космічних апаратів, що виводяться
на робочі орбіти за допомогою РН різних компонувальних схем. Підхід дозволяє оцінити величини дина-
мічних навантажень (спектральних щільностей потужності віброприскорень) конструкції космічних апара-
тів при коливаннях тяги РРДУ, що діють на корпус РН на активній ділянці польоту рідинної РН. Підхід
включає математичне моделювання просторових коливань конструкції ракети-носія відповідно до її конс-
труктивно-компонувальної схеми, попереднє експериментальне визначення спектральної щільності поту-
жності конструкції ракетного двигуна. Працездатність запропонованого підходу до прогнозування динамі-
чного навантаження космічних апаратів продемонстрована на прикладі розрахункового аналізу спектраль-
них щільностей коливань конструкцій КА, що виводяться ракетами-носіями з різними конструктивно-
компонувальними схемами.

Показано, що за допомогою цього підходу вже на початковому етапі проєктування РН при викорис-
танні віброакустичних характеристик рідинного ракетного двигуна (РРД) (відомих на основі результатів
його вогневих випробувань) можна виконати прогнозування параметрів вібронавантаження КА в різні
моменти часу роботи РРД першого ступеня РН з урахуванням схеми компонування ракети (з КА) і її конс-
труктивних особливостей.

Ключові слова: віброприскорення космічного апарата, рідинна ракетна установка, математичне
моделювання, спектральна щільність, коливання тяги ракетного двигуна.

In orbital injection, the launch vehicle (LV) structure and the spacecraft are subjected to extreme dynamic
loads, in particular to vibroacoustic loads (from rocket engine thrust oscillations and aerodynamic loads), which
may cause spacecraft instrumentation malfunction and damage spacecraft light-weight thin-walled structures. This
paper is dedicated to the development of an approach to predicting dynamic loads on spacecraft in orbital injection
by LVs of various layouts under propulsion system thrust oscillations in active flight.

The paper presents an approach to predicting dynamic loads on spacecraft in orbital injection by LVs of var-
ious layouts. The approach makes it possible to evaluate dynamic loads (spectral densities of vibration accelera-
tions) on spacecraft under propulsion system thrust oscillations acting on the liquid-propellant LV structure in
active flight. The approach includes a mathematical simulation of the spatial oscillations of the LV structure ac-
cording to its structural layout scheme and the experimental pre-determination of the spectral density of the rocket
engine power. The workability of the proposed approach in predicting the spacecraft dynamic loads is demonstrat-
ed by the example of a computational analysis of the spectral densities of spacecraft oscillations in orbital injection
by LVs of various structural layouts.

It is shown that the approach allows one to predict, as early as at the initial LV design stage, the spacecraft
vibratory load parameters at different times of the LV first-stage liquid-propellant rocket engine operation ac-
counting for the rocket layout (with the spacecraft) and design features and using the vibroacoustic characteristics
of the liquid-propellant rocket engine (known from the results of its fire tests).

Keywords: spacecraft vibration acceleration, liquid-propellant rocket propulsion system, mathematical sim-
ulation, spectral density, rocket engine thrust oscillations.

Вступ. У період виведення на робочі орбіти конструкція ракети та її кос-
мічний апарат (КА) піддаються екстремальним динамічним впливам [1] –[3].
У цей період на конструкцію ракети та космічний апарат можуть діяти вібро-
акустичні навантаження (від коливань тяги рідинної ракетної двигунної уста-
новки (РРДУ) та від аеродинамічних впливів), що здатні призвести до пору-
шень функціонування приладів та міцності легких тонкостінних конструкцій
космічного апарата. Різкі зміни в напружено-деформованому стані конструк-
ції ракети-носія (РН) і КА (пірошоки), що виникають при відділенні косміч-
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ного ступеня РН, можуть призвести до додаткових проблем міцності конс-
трукції КА. Віброприскорення конструкцій КА, що виводяться на орбіту, при
проєктуванні регламентуються рядом керівних документів (стандартів), зок-
рема [4], [5].

На даний час для оцінки динамічних навантажень, що діють на косміч-
ний апарат у період його виведення на робочу орбіту, розробники КА зазви-
чай використовують дані узагальнень експериментальних вимірювань вібро-
прискорень конструкції КА, отриманих в період попередніх пусків РН з КА з
аналогічними масо-габаритними характеристиками. Найчастіше прі цьому
використовуються дані вимірів віброприскорень конструкції КА від датчиків,
встановлених на його адаптері [3], [4], [6]. Рівні вібрацій конструкції РН у
перерізі кріплення КА при їх проєктуванні оцінюються за граничними вели-
чинами спектральних щільностей потужності та амплітуд віброприскорень,
заданих у широких частотних діапазонах. Для конкретних РН ці величини
наводяться, наприклад, в роботах [7] – 10].

Сучасні вимоги (зокрема керівництва та вказівки NASA [3] – [5]) до
проєктування космічних апаратів ракет-носіїв при моделюванні динамічних
навантажень на КА вимагають врахування особливостей конструкції РН. Ва-
жливо також, що перед проведенням вібраційних випробувань КА необхідно
гарантувати не тільки те, що параметри тестових вібронавантажень на КА
сформовані виходячи з динамічних характеристик ракети-носія і двигунної
установки, але й забезпечується безпека тих, хто встановлює технологічне
обладнання і проводить випробування [10].

Тестування власних коливань конструкції КА та прогнозування реакції
КА на динамічні навантаження від ракети-носія є складним завданням, актуа-
льність якого виражається у значній економії матеріально-технічних ресурсів,
спрямованих на розробку КА [5], [6].

Нехтування роботами з прогнозування динамічних характеристик КА
іноді може мати катастрофічні наслідки. Так, ракета-носій Delta III (USA) бу-
ла зруйнована при першому запуску [11] через те, що система управління РН
реагувала (шляхом коригування руху ракети через керуючі органи) на коли-
вання конструкції РН з КА з частотою 4 Гц, які (як показали подальші додат-
кові дослідження) самі по собі зникли б без корекції руху РН. Конструктори
зазначеної РН Delta III не провели прогнозних розрахунків і відповідних дос-
ліджень її динаміки до пуску ракети, покладалися на раніше відомі динамічні
характеристики конструкції ракети Delta II, хоча в описаному в [11] аварій-
ному випадку конструкція ракети-носій Delta III мала істотно іншу конфігу-
рацію (зокрема, конструкція ракети-носія вже була виконана з паливним ба-
ком першого ступеня збільшеного діаметра, меншою довжиною, двома дода-
тковими твердопаливними двигунами та новим двигуном другого ступеня,
що працює на паливі рідкий кисень/рідкий водень (LOX/LH2)).

Аналогічний випадок стався під час першого польоту РН Ariane 5. Місія
польоту РН не була виконана (відбулася втрата КА) через “нерозуміння ново-
го сопла двигуна РН” і рішення керівництва не компенсувати це додаванням
додаткових запасів безпеки в конструкцію РН та його випробування [12].
Втрата цього КА зрештою призвела до того, що компанії Arianespace довело-
ся провести ще один демонстраційний політ РН без корисного навантаження,
перш ніж інший потенційний замовник погодився на використання даної РН
для виведення КА.



5

Як уже зазначалося, деякі оцінки вібронавантажень конструкції КА при
пусках нових РН можна отримати на основі аналізу динамічних процесів до-
сліджуваної РН, виконаного за результатами аналізу вимірювань параметрів
пусків найближчого прототипу РН (з практично еквівалентною конструктив-
но-компонувальною схемою РН). Побудовані на основі цих експерименталь-
них даних рівні вібрацій конструкції РН у перерізі кріплення КА (зокрема,
наведені у Довідниках користувача [8], [9] для певних ракет-носіїв) служать
для розробників конструкції КА оцінками величин спектральних щільностей
потужності (PSD) вібрацій КА для різних частотних діапазонів його коли-
вань. Приміром, на рис. 1 представлені залежності граничної (максимальної)
величини спектральної щільності конструкцій космічного апарата від частоти
коливань, що виводяться РН Soyuz [8] та РН Falcon Heavy [9].

Однак оцінки впливу основних конструктивних параметрів РН (напри-
клад, впливу особливостей конструкції РН або наддуву і ступеня заповнення
баків паливом) і робочих режимів РРДУ на рівень віброприскорень КА в по-
льоті можна отримати лише на основі математичного моделювання взаємодії
коливальних рухів конструкції корпусу РН і динамічних процесів в РРДУ, як
це, зокрема, показано у роботі [13]. Результати визначення експерименталь-
них величин коливань тяги РРДУ та віброприскорень конструкції двигунів
першого ступеня РН при їх наземних вогневих випробуваннях можуть бути
залучені для виконання обґрунтованого прогнозу динамічних навантажень,
що діють на конструкцію РН та КА, у тому числі за різних режимів роботи
РРД та умов польоту РН [14].

Рис. 1 – Залежності від частоти коливань РН граничних величин спектральної
щільності (PSD) конструкції КА в перерізі адаптера стосовно умов виведення КА
ракетою-носієм Soyuz [8] ( крива 1) і ракетою-носієм Falcon Heavy [9] (крива 2)

Метою цієї статті є розробка підходу до прогнозування динамічного на-
вантаження КА при коливаннях тяги РРДУ на активній ділянці польоту РН
(різних компонувальних схем), що виводяться на робочі орбіти.

Логічний взаємозв'язок завдань, розв'язуваних у межах запропонованого
підходу, можна подати у вигляді діаграми, наведеної на рис. 2. Як випливає з
аналізу схеми, на етапі 1 на основі обробки даних вогневих випробувань ви-
конується визначення спектральної щільності коливань тяги рідинного раке-
тного двигуна (РРД), складових РРДУ першого ступеня РН, що розробляєть-
ся, з КА.

SSC (j
g2/Гц

fГц

1

2
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Далі розробляється математична модель динамічної системи «КА – кор-
пус ракети – РРДУ» стосовно компонувальної схеми РН, за допомогою якої

проводиться визначення динамічного коефіцієнта посилення конструкції ко-
рпусу РН при зовнішньому збуренні з боку тяги двигуна. При цьому важли-
вим етапом є облік різноманітних умов польоту (змін режиму регулювання
двигунної установки, квазістаціонарних змін тиску та витрати компонентів
палива на вході в двигун та інших) при виконанні оцінки граничних значень
динамічного коефіцієнта посилення конструкції корпусу РН залежно від час-
тоти коливань і часу польоту РН під час роботи РРДУ першого ступеня. Про-
гнозування динамічного навантаження і віброприскорення конструкції КА в
польоті виконується на завершальному етапі завдань запропонованого підхо-
ду на основі співвідношення між спектральною щільністю віброприскорення
конструкції ракетного двигуна і спектральної щільності конструкції кріплен-
ня місця КА, представленого нижче.

1. Визначення спектральної щільності коливань тяги РРД  та вібро-
прискорень конструкції РРД на основі результатів вогневих випробу-
вань. Коливання тяги та експлуатаційні віброприскорення конструкції РРД,
що реєструються при польоті РН та при вогневих випробуваннях її двигунної
установки [15], [16], вивчаються при проєктуванні та відпрацюванні двигун-
ної установки в рамках задач визначення працездатності систем РРД та віб-
роміцності конструкції РРД з урахуванням дії сукупності внутрішніх та зов-
нішніх факторів, що впливають на функціонування двигуна.

Вібраційні навантаження, що діють на конструкцію двигуна в місцях
кріплення РРДУ до конструкції РН при їх вогневих випробуваннях, при стар-
ті та в польоті РН, поділяють на навантаження, зумовлені низькочастотними
процесами, а також високочастотними коливаннями в системах РРД [17]. При
польоті РН низькочастотні гармонічні коливання конструкції двигуна можуть
посилюватися внаслідок їхньої взаємодії зі згинальними та поздовжніми ко-
ливаннями корпусу РН [14]. Необхідно відзначити, що більшості вогневих
випробувань РРД властива мінливість результатів від випробування до ви-
пробування. У такій ситуації доцільно використати статистичні моделі дина-
мічних процесів у РРД для визначення максимально прогнозованих умов йо-
го роботи.

Навантаження на конструкцію, що відповідають цим коливанням, харак-
теризують спектральною щільністю PSD )( fSLPE (або ж амплітудним спект-

ром )( fALPE ), частотою f та тривалістю дії вібраційного навантаження T.
Типовий вид залежностей тиску p перед форсунками камери згоряння від

часу вогневого випробування, а також залежностей динамічних складових

Математичне
моделювання

динамічної системи
«КА – корпус ракети»

стосовно
компонувальної схеми
РН, що розробляється

Прогнозування
динамічного

навантаження та
віброприскорень
конструкції КА

у польоті

Визначення
спектральної

щільності коливань
тяги РРД на основі

обробки даних
вогневих

випробувань

Врахування
впливу умов

польоту РН на
параметри

власних
коливань

конструкції РН

Рис. 2 – Схема взаємозв'язку складових завдань, які вирішуються в рамках
запропонованого підходу до прогнозування динамічного навантаження КА на
активній ділянці польоту РН від коливань тяги РРДУ
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тяги (спектральної щільності коливань тяги) потужного РРД (РД171М) [18],
що був застосований на ракеті-носії розробки ДП «КБ «Південне», представ-
лено відповідно на рис. 3 і на рис. 4.

Рис. 3 – Залежністі тиску перед форсунками камери згоряння від часу при різних
реалізаціях вогневих випробувань потужного РРД [18] в період їх випробувань

Рис. 4 – Спектральні щільності )( fSLPE коливань тяги потужного РРД,
реалізовані при 7 різних режимних параметрах (1–7) його вогневого випробування

Зазначимо, що поняття середньоквадратичного значення тяги, що вико-
ристовується при статистичному аналізі параметрів випробувань РРД, дозво-
ляє обчислювати величину амплітудного спектра Ai коливань із частотою ко-
ливань fi досліджуваного динамічного процесу, тобто вимірюваної величини
тяги (після перетворення до дискретного виду динамічної складової величини
тяги, що перераховується через тиск у камері згоряння, з кількістю вимірю-
вань i=1, … N). Подані на рис. 4 спектральні щільності )( fSLPE коливань
тяги потужного РРД (або залежності амплітуди коливань тяги Ai , тобто від-
хилення вимірюваної величини від поточного стаціонарного значення часто-
ти коливань fi ) побудовані на основі наступних відомих з теорії обробки пе-
ріодичних сигналів співвідношень (наприклад, [19], [20]):

ii DA 2 , (1)

SLPE (j10-6
kH2/Гц

f Гц

3

1

2

6 7 4

5

tсек
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

 wi

wi

ff
ff LPEi dffSD 5,0

5,0 )( , (2)

де дисперсія iD періодичної величини тяги x(t), )( fSLPE – спектральна
щільність PSD вимірюваної величини коливань тяги, визначена в діапазоні
сканування частот f1 <fi < fN/2, wf – ширина вікна інтегрування, що залежить
від досліджуваної частоти коливань fi.

Як випливає із аналізу залежностей на рис. 4, при різних запусках РРД
протягом одного випробування (№ А136 [18]) навіть при практично однако-
вій величині статичної складової тяги досліджуваного РРД величини низько-
частотних спектральних щільностей тяги двигуна можуть мати резонансні
максимуми, що відрізняються як за величиною, так і характерною частотою
їх прояву. Цей факт можна пояснити, насамперед, впливом «розкиду» реалі-
зованих при випробуваннях величин низки внутрішніх чинників, зокрема,
налаштованих параметрів системи управління двигуна (різними реалізаціями
регулювання та установки необхідної величини тяги двигуна), деякими від-
мінностями у виготовленні випробовуваних зразків РРД, а також впливом
зовнішніх факторів при вогневих випробуваннях.

З урахуванням вищесказаного у розв'язуваній задачі прогнозування віб-
ронавантаження КА доцільно спиратися на максимальні величини PSD віб-
роприскорення місця кріплення двигунної установки, величина якої може
бути нормована, наприклад, за допомогою номінального значення тяги LPEP

(тобто LPELPE PS /)( ) при досліджуваних вогневих випробуваннях РРД.
Таким чином, отримані при вогневих випробуваннях РРД експеримента-

льні значення спектральної щільності коливань тяги і (або) віброприскорень
елементів його конструкції можуть бути використані при прогнозуванні вели-
чин віброприскорень КА у разі застосування цього РРД на проєктованій РН.

2. Математичне моделювання динамічної системи «КА – корпус ра-
кети – РРДУ» на активній ділянці польоту РН. Динамічна взаємодія конс-
трукції корпусу РН і РРДУ, що істотно впливає на вібронавантаженість КА
при виведенні його на орбіту, визначається динамікою замкнутої динамічної
системи «РРДУ – корпус РН» з КА, параметри якої залежать від часу польо-
ту. Математичне моделювання динамічної системи «РРДУ – корпус РН з КА»
багатодвигунної рідинної РН проведемо на прикладі перспективних РН тан-
демної та пакетної схеми [21]. Спрощені зображення компонувальних схем
досліджуваних ракет-носіїв представлені на рис. 5.

Побудову розрахункових схем вільних коливань зазначених РН виконано
на основі їх конструктивно-компонувальних схем. Схематизація конструкції
та ідеалізація коливальних рухів пружного корпусу рідинної РН дозволяє ро-
зглядати його як слабодемпфовану лінійну коливальну систему «конструкція
РН з КА – рідке паливо в баках» з кінцевим числом ступенів свободи і в'яз-
ким тертям, яка з достатньою для практики точністю відтворює динамічні
характеристики корпусу в частотному діапазоні до 100 Гц. Математична мо-
дель замкнутої динамічної системи РРДУ першого ступеня – корпус РН може
бути описана рівняннями динаміки основних ланок цієї системи, а саме – ко-
рпусу РН, маршових РРД першого ступеня та їх живильних магістралей.

Вільні поздовжні коливання корпусу РН описувалися на основі диссипа-
ції енергії як коливання лінійної динамічної системи «конструкція корпусу
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РН з КА – рідина в баках першого і другого ступенів» з «замороженими» ко-
ефіцієнтами. Врахування диссипації енергії у системі здійснювалося з ураху-
ванням моделі в'язкого тертя [22] – [24]. Математична модель цієї системи,
побудована з використанням методу кінцевих елементів, представлялася у
матричному вигляді однорідним диференціальним рівнянням:

0)()()(  tKXtXCtXM  , (3)

де X – вектор вузлових переміщень системи «конструкція корпусу РН з КА –
рідина в баках першого та другого ступенів», що має довжину 1n ;

22 /)()(;/)()( dttXdtXdttdXtX   ; 1n – кількість ступенів свободи системи;
M , C , K – відповідно матриця мас, коефіцієнтів демпфування та жорстко-
сті, що мають порядок 1n .

Спектр власних коливань динамічної системи "конструкція корпусу РН з
КА – рідина в баках першого і другого ступенів" визначався на основі розрахун-
ку власних значень та власних векторів матриці KM 1 (див. рівняння (3)). При
цьому власні значення j матриці KM 1 рівні квадратам власних кутових час-

тот коливань 2
j системи (3) та визначають її власні частоти коливань jf

||
2
12/ jjjf 


  .

У разі названої пакетної компонувальної схеми (рис. 5, с) несучі констру-
кції центрального та бічних блоків у математичній моделі поздовжніх коли-

вань РН представлялися у вигляді пруж-
них тонкостінних стрижнів змінного пе-
рерізу.

Побудова розрахункової схеми віль-
них коливань центрального та бічних
блоків перспективної РН пакетної схеми
компонування проводилася на основі її
конструктивно-компонувальної схеми.
Несучі конструкції центрального і бічних
блоків моделі представлялися у вигляді
пружних тонкостінних стрижнів змінного
перерізу. Основні коливальні рухи підси-
стем РН (власні коливання мас рідкого
палива (з урахуванням пружності днищ та
стінок баків), власні коливання підсисте-
ми «адаптер – КА», slosh – коливання ві-
льної по-верхні рідкого палива) моделю-
валися механічними осциляторами з ви-
користанням результатів досліджень [13],
[23, [25].

Пружні поздовжні коливання мар-
шових РРД із частотою основного тону

підсистеми «пружна рама – РРД» моделювалися одновимірними механіч-
ними осциляторами, що здійснюють коливальні рухи в напрямку поздовж-
ньої осі РН.

a) b) c)
Рис. 5 – Спрощені зображення дос-

ліджуваних ракет-носіїв різного
компонування: а) одноступенева

РН;  b) двоступенева РН; c) РН па-
кетної схеми компонування
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Аналогічним чином виконано математичне моделювання просторових
коливань двоступеневої РН та одноступеневої РН тандемної схеми (рис. 5, a)
та рис. 5, b)). Зокрема, скінченно-елементна модель корпусу коливань двос-
тупеневої РН тандемної схеми з КА (див. рис. 5, b)) включала до себе 72 еле-
менти типу "пружна балка", 10 елементів типу "зосереджена маса", 10 елеме-
нтів типу "пружина".

Параметри вимушених коливань корпусу РН представлених вище схем
компонування розраховувалися на основі системи (3) з використанням мето-
ду комплексних амплітуд та засобів скінченно-елементного аналізу САЕ-
систем [25], [26].

У математичній моделі динаміки системи «РРДУ першого ступеня – кор-
пус РН» коливання корпусу РН описувалися як коливання дисипативної сис-
теми «конструкція корпусу РН – рідина в баках першого та другого ступенів
– КА» при дії збурювальних сил з боку РРДУ, тобто неоднорідним матрич-
ним рівнянням [23]:

)()()()( tFtXKtXCtXM vvv   , (4)

де )(tF – вектор довжиною n , компонентами якого є збурювальні сили, що
діють на корпус РН з боку РРДУ (насамперед коливання тяги двигунів та ко-
ливання тиску на вході в насоси системи живлення РРДУ), vM , vC , vK –
відповідно матриця мас, коефіцієнтів демпфування та жорсткості, що мають
порядок n .

Математична модель низькочастотної динаміки маршового РРД першого
ступеня при дії зовнішніх збурень будувалася на базі сучасних уявлень про
динамічні процеси в підсистемах двигуна, які докладно викладені в роботі
[14]. Лінеаризована система диференціальних рівнянь у відхиленнях, що опи-
сує низькочастотну динаміку двигуна (з урахуванням динаміки кавітуючих
шнековідцентрових насосів окислювача та пального [27]), складається з вели-
кої кількості рівнянь і зазвичай [17] представляється в загальному вигляді:

   кк

n

i
кiiкiiкiiкi уdtxcxbxa  

1
 1к  n , (5)

де кi уx  , – відхилення режимних параметрів двигуна та зовнішніх збурень;

кiкiкi cbа ,, – коефіцієнти системи, що залежать від конструктивних та режи-
мних параметрів двигуна; кi – запізнення в рівняннях низькочастотної ди-
наміки газових трактів РРД.

В якості зовнішніх збурень, що діють на РРД на активній частині польо-
ту, розглядалися коливання тиску палива на днищах паливних баків центра-
льного та бічного блоків ракети, обумовлені вібраціями пружного корпусу.

3. Прогнозування віброприскорень конструкції КА в польоті рідин-
ної РН при роботі її РРДУ першого ступеня. Відомо [1], що за даними вог-
невих стендових випробувань РРД коливання тяги двигуна спостерігаються
навіть тоді, коли відсутні динамічні складові тиску компонентів палива, ви-
кликані впливом динамічних процесів в живильних магістралях і ракетних
конструкціях. Коливання тяги двигуна при його вогневих випробуваннях за-
звичай [17] зумовлені динамікою робочих процесів у підсистемах двигунної
установки. Зокрема, кавітаційними коливаннями в системі живлення РРД,
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регуляторними коливаннями в РРД, внутрішньокамерними динамічними
процесами в її камері згоряння.

На активній ділянці польоту космічний апарат як складовий елемент за-
мкнутої динамічної системи «РРДУ – корпус ракети – КА» зазнає динамічно-
го впливу від РРДУ, що передається на адаптер КА через конструкцію рідин-
ної ракети. Для опису цього динамічного впливу введемо поняття динамічно-

го коефіцієнта посилення Wstr(j) корпусу РН як відношення
)(
)(



jW
jW

lre

sc змі-

щення конструкції космічного апарата )( jWsc до зміщення конструкції ра-
кетного двигуна )( jWlre при його вимушеному гармонійному збуренні. То-
ді це відношення (динамічний коефіцієнт посилення Wstr(j)) можна виразити
як добуток частотних характеристик m складових кінцевих елементів від точки
докладання тяги двигуна до корпусу до місця встановлення КА у верхній час-
тині корпусу РН (відповідно до конструктивно-компонувальної схеми РН):

 


m

mi
i

lre

sc
str jW

jW
jWjW

,1
)(

)(
)()( 




 , (6)

де )( jWi – частотна характеристика окремого кінцевого елемента констру-
кції корпусу ракети, послідовно розташованого вздовж поздовжньої осі РН.

На рис. 6 показана схема застосування зовнішнього впливу )( jWlre з
боку двигунної установки на корпус ракети з встановленим на ньому косміч-

ним апаратом (двигунна установка при
цьому виконує роль зворотного зв'язку
в замкнутому контурі «РРДУ – корпус
РН – КА»).

Оцінюючи параметри стаціонарних
коливань конструкції РРД, його дина-
мічну поведінку можна описати за до-
помогою функції спектральної щільно-
сті )(streS віброприскорення конс-
трукції чи дисперсії

 dSstrestre )(2 



 . (7)

Пульсації (динамічні складові) тяги РРДУ, як динамічні впливи на кор-
пус ракети, у певних діапазонах частот коливань корпусу РН можуть як по-
силюватися, так і пригнічуватися. Крім того, сама двигунна установка в пері-
од виведення КА відчуває вплив зворотних зв'язків від динамічних процесів у
корпусі РН (у тому числі і від КА), які в залежності від фазових співвідно-
шень між динамічними ланками системи можуть також збуджувати коливан-
ня, наприклад, призводити до поздовжньої нестійкості рідинної ракети [24],
до нестійкості аналізованої динамічної системи «РРДУ – корпус ракети –
КА» внаслідок нестійкості РРДУ.

Вважаючи коливання тяги РРДУ стаціонарними, використовуючи (6),
співвідношення між спектральною щільністю віброприскорення конструкції

Рис. 6 – Схема динамічної взаємодії
двигунної установки та корпусу ра-
кети із встановленим на ньому кос-

мічним апаратом
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(камери згоряння) двигуна )(streS та спектральною щільністю конструкції
місця кріплення КА, )(scS можна уявити в такому вигляді:

)()()( 2  strestrsc SjWS  . (8)

На основі рівняння (1) далі можна отримати величини )( fAsc віброприс-
корення КА в залежності від частот коливань f у польоті рідинної РН під час
роботи її РРДУ, які дозволять судити про динамічну навантаженість КА.

4. Аналіз результатів застосування запропонованого підходу до про-
гнозування віброприскорень конструкції КА для РН різних компонува-
льних схем. На рис. 7 (як приклад) представлена типова залежність спектра-
льної щільності віброприскорення конструкції рідинного ракетного двигуна,
приведеної до величини його тяги (тобто LPEstrestre PSS /)( ) і побудована
на основі аналізу даних вогневих випробувань рідинного ракетного двигуна
[28], тяга якого вимірювалася в кН.

Рис. 7 – Приведена спектральна щільність віброприскорення конструкції двигуна
,streS яка побудована для частотного діапазону від 0.1 Hz до 1000 Hz

Для врахування величини тяги РРДУ в задачі прогнозування віброприс-
корень конструкції КА можна перетворити формулу (8) у вигляді:

LPEstrestrsc PSjWS  2)()(  . (9)

На рис. 8 представлені залежності динамічного коефіцієнта посилення
)( jWstr корпусу ракети з КА , розраховані з урахуванням рівнянь (4) – (5)

для наведених на рис. 5 компонувальних схем досліджуваних ракет-носіїв.
Зазначені залежності розраховані для досліджуваних рідинних ракет-носіїв
при значенні їх відносного часу польоту РН 015.0/  finttt ( fint – кінцевий
час роботи двигунів першого ступеня РН), при якому паливні баки РН ще
практично повністю заповнені рідким паливом.

Як випливає з результатів аналізу цих залежностей, на початковому інтер-
валі часу польоту одноступенева РН з тандемним компонуванням має найбі-
льший динамічний вплив на верхню частину корпусу РН у частотному діапа-
зоні 5 Гц – 7 Гц. При цьому модуль динамічного коефіцієнта посилення
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)( jWstr корпусу РН, розрахований для важкої ракети з пакетним компону-
ванням, як наслідок найбільшої величини демпфування корпусу РН на низь-
ких (до 100 Гц) частотах, характеризується найменшими значеннями коефіці-
єнта )( jWstr .

Рис. 8 – Залежність динамічного коефіцієнта посилення )( jWstr корпусу ракети з
КА (1 – одноступенева РН з тандемним компонуванням, 2 – двоступенева РН з

тандемним компонуванням, 3 – РН з пакетним компонуванням)

На рис. 9 представлені розраховані за формулою (7) залежності спектра-
льних щільностей потужності віброприскорення КА, побудовані за допомо-
гою представленого підходу при їх виведенні різними РН (1 – одноступенева
РН з тандемним компонуванням, 2 – двоступенева РН з тандемним компону-
ванням, 3 – РН з пакетним компонуванням).

З аналізу залежностей, наведених на рис. 9, а також порівняння їх із да-
ними на рис. 1, випливає, що відповідно до виконаного прогнозу можливість
перевищення гранично допустимих величин віброперевантажень реалізована
тільки у разі виведення на орбіту космічного апарата одноступеневою раке-
тою-носієм (залежність 1).

Для забезпечення безпеки КА в польоті в даному випадку при проєкту-
ванні РН може знадобитися розробка однієї з віброзахисних систем [29], що
встановлюються в перерізі кріплення адаптера КА.

Для умов виведення космічних апаратів двоступеневими рідинними РН з
тандемним компонуванням та триступеневими РН з пакетним компонуван-
ням за результатами проведених розрахунків величини спектральної щільно-
сті віброприскорень конструкції КА (залежності 2 та 3) виявилися значно
меншими (в 1.5 рази – 2 рази) граничних величин віброприскорень КА, що
регламентуються, зокрема [9], при виведенні на робочі орбіти за допомогою
американської РН Falcon.

Таким чином, працездатність запропонованого підходу прогнозування
динамічного навантаження космічних апаратів продемонстрована на прик-
ладі розрахункового аналізу спектральних щільностей конструкцій КА, що
виводяться ракетами-носіями з різними конструктивно-компонувальними
схемами.
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5. Висновки. Розроблено підхід до прогнозування динамічного наванта-
ження космічних апаратів, що виводяться на робочі орбіти за допомогою рі-
динних РН різних компонувальних схем. Підхід дозволяє оцінити величини
динамічних навантажень (спектральних щільностей потужності віброприско-
рень) конструкції космічних апаратів при коливаннях тяги РРДУ, що діють
на корпус РН на активній ділянці польоту рідинної РН.

Підхід включає математичне моделювання просторових коливань конс-
трукції ракети-носія відповідно до її конструктивно-компонувальної схеми,
попереднє експериментальне визначення спектральної щільності потужності
конструкції ракетного двигуна.

За допомогою цього підходу вже на початковому етапі проєктування РН
при використанні віброакустичних характеристик РРД (відомих на основі
результатів його вогневих випробувань) можна виконати прогнозування па-
раметрів вібронавантаження КА в різні моменти часу роботи РРД першого
ступеня РН з урахуванням схеми компонування ракети (з КА) та її конструк-
тивних особливостей.
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