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ДОСЛІДЖЕННЯ ПАРАМЕТРІВ І ХАРАКТЕРИСТИК ОСЕСИМЕТРИЧНОГО 
НАДЗВУКОВОГО ВХІДНОГО ПРИСТРОЮ ЗОВНІШНЬОГО СТИСНЕННЯ 

У статті наведено основні результати досліджень параметрів і характеристик осесиметричного над-
звукового вхідного пристрою зовнішнього стиснення з урахуванням процесів, що відбуваються при збі-
льшенні числа М. Предметом дослідження є залежності коефіцієнта збереження повного тиску і ко-
ефіцієнта опору центрального тіла осесиметричного вхідного пристрою зовнішнього стиснення від чи-
сла М та напівкута конуса. Об’єктом дослідження є осесиметричний надзвуковий вхідний пристрій 
зовнішнього стиснення. Метою роботи є удосконалення методики розрахунку параметрів течії над 
конічною поверхнею осесиметричного вхідного пристрою та визначення його основних аеродинамічних 
характеристик. Для досягнення мети вирішено наступні задачі: удосконалено методику розрахунку па-
раметрів надзвукової течії над конічною поверхнею осесиметричного вхідного пристрою зовнішнього 
стиснення шляхом розв’язання рівняння Тейлора-Макколла; здійснено розрахунок коефіцієнта віднов-
лення повного тиску та коефіцієнта опору з урахуванням зміні коефіцієнта адіабати від числа М у над-
звуковій частині осесиметричного вхідного пристрою зовнішнього стиснення. Під час дослідження ви-
користовувався метод газогідравлічної теорії стрибків ущільнення. Дослідження проведено на розра-
хунковій висоті 0 км, в діапазоні чисел М від 2,0 до 10  при зміні напівкута конуса від 120 до 200. Для 
оцінки впливу зміни показника адіабати на коефіцієнт збереження повного тиску коефіцієнт опору ко-
нічного центрального тіла в надзвуковій частині вхідного пристрою зовнішнього стиснення при враху-
ванні процесів, що відбуваються при збільшенні числа М, проведено моделювання при постійному пока-
знику адіабати (1,4) і змінному, що залежить від числа М на вході до вхідного пристрою. Отримані 
результати моделювання течії в осесиметричному надзвуковому вхідному пристрої зовнішнього стис-
нення можна використати для обґрунтування вибору напівкута конуса для розрахункового числа М під 
час створення попередньої моделі осесиметричного вхідного пристрою. Наукова новизна та практи-
чна значимість результатів дослідження полягають у тому, що отримано нові дані щодо коефіцієнта 
збереження повного тиску коефіцієнта опору центрального конічного тіла в надзвуковій частині над-
звукового вхідного пристрою зовнішнього стиснення з урахуванням зміни коефіцієнта адіабати зале-
жно від числа М. 

Ключові слова: надзвуковий осесиметричний вхідний пристрій зовнішнього стиснення; число М, напів-
кут конуса, напівкут конічного стрибка ущільнення; коефіцієнт збереження повного тиску; коефіцієнт 
опору, показник адіабати. 

Вступ 

Відомо [1], що осесиметричний вхідний прист-
рій з центральним тілом забезпечує ефективне галь-
мування надзвукового потоку повітря, створюючи 
систему косих конічних стрибків ущільнення, що пе-
реходять у прямий стрибок. 

Методику визначення параметрів надзвукового 
потоку над конусом отримано А. Буземаном у 1929 
році [2]. Відповідно до основної властивості конічної 
течії, що встановлено А. Буземаном [2], випливає, що 
при визначених числі М незбуреного потоку та куті 
конуса, основні параметри течії за конічним стриб-
ком ущільнення ‒ швидкість, тиск, температура, гус-
тина та кут нахилу лінії току ‒ залежать тільки від 
кутової координати кута відхилення. Лінія струму 
надзвукового вільного потоку поступово деформу-
ється, проходячи через косий стрибок ущільнення, а 

потім поступово вигинається вниз за течією від стри-
бка ущільнення, стаючи на нескінченності асимпто-
тично паралельною до поверхні конуса.  

Оскільки поверхня конуса утворюється проме-
нем від його вершини, приймаємо, що тиск та всі інші 
властивості потоку є постійними вздовж поверхні ко-
нуса та вздовж поверхонь в просторі між поверхнею 
конуса та косим конічним стрибком ущільнення і 
змінюються при переході від однієї конічної повер-
хні до іншої.  

Такий підхід дозволяє вивчати основні фізичні 
явища, що відбуваються при надзвуковій течії над 
конусом.  

У 1933 р. Г. І. Тейлор та Дж. В. Макколл [3] за-
пропонували рішення, що є визначним у розвитку ме-
тодів дослідження надзвукових потоків над конічною 
поверхнею.  Рішення Тейлора-Макколла для надзву-
кового потоку над конічною поверхнею є класичним 
у нев'язкій надзвуковій аеродинаміці. 
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Параметри сталого надзвукового потоку ідеаль-
ної стисливої рідини навколо круглого конуса з при-
єднаним конічним стрибком ущільнення можливо 
отримати рішенням диференційного рівняння в част-
кових похідних для конічної надзвукової течії при 
перетворенні їх у звичайні диференційні рівняння 3 
порядку, що є основним рівнянням Тейлора і Мак-
колла [3]. Це рівняння є нелінійними, тому його 
розв’язання не може бути отримано в кінцевому ви-
гляді, але можливо отримати рішення цього рівняння 
чисельним інтегруванням. Оскільки потік є і ізоент-
ропічним, і не обертальним та залежить лише від од-
нієї змінної, рішення можна звести до розв’язання не-
лінійного звичайного диференціального рівняння 
другого порядку для однієї зі складових швидкості, 
що дозволяє отримати всі інші змінні. Тейлор і Мак-
колл чисельно розв’язали це диференціальне рів-
няння лише для кількох окремих випадків. 

Kopal [4] і Sims [5] шляхом реалізації зазначе-
ного підходу при чисельному моделюванні отримали 
таблиці та графіки залежності основних параметрів 
над конічною поверхнею від числа М перед ним. Але 
для визначення аеродинамічних характеристик тіл, 
що мають форму конуса, використання таких таб-
лиць є скрутним. 

У роботі [6] розв’язано рівняння Тейлора-Мак-
колла для надзвукового потоку ідеального газу на-
вколо прямого кругового конуса з приєднаним коні-
чним стрибком ущільнення для двох випадків нескін-
ченного та скінченного вільного потоку.  Результати 
досліджень порівнюються з експериментальними да-
ними, отриманими Kopal [4]. 

При спрощенні рівняння Тейлора-Макколла [3] 
не враховуються наслідки припущення щодо малої 
відносної густини робочого тіла,   тобто зберігається 
один додатковий член, що з точки зору відносної гу-
стини має той самий порядок малості, що й ті члени, 
що вже вилучено, тоді скорочене рівняння Тейлора-
Макколла [3] залишається лінійним, але процес його 
розв’язання стає більш складним.    

У роботах [7-9] використовується скорочене рі-
вняння, що є рівнянням Лежандра [10]. Це рівняння 
за умови, що густина робочого тіла в конічному стри-
бку ущільнення є постійною, проте воно не еквівале-
нтне припущенню про нестисливість.   

Аналіз відомих досліджень надзвукових осеси-
метричних вхідних пристроїв з центральним коніч-
ним тілом показує, що більшість робіт спрямовано на 
пошук раціональних методів і способів визначення 
параметрів потоку над конусом.  

У цій статті пропонується вдосконалити мето-
дику розрахунку параметрів над конічною поверх-
нею для визначення коефіцієнта відновлення пов-
ного тиску та коефіцієнту опору з урахуванням зміні 

коефіцієнта адіабати від числа М у надзвуковій час-
тині осесиметричного вхідного пристрою зовніш-
нього стиснення.  

Дослідження течії в надзвуковому осесиметрич-
ному вхідному пристрої зовнішнього стиснення в та-
кій постановці є недостатньо вивченим. 

Мета дослідження 

Метою дослідження є вдосконалення методики 
розрахунку параметрів над конічною поверхнею та 
визначення його основних аеродинамічних характе-
ристик. 

Для досягнення цієї мети вирішено такі задачі: 
‒ удосконалення методики розрахунку пара-

метрів надзвукової над конічною поверхнею осеси-
метричного вхідного пристрою зовнішнього стис-
нення шляхом розв’язання рівняння Тейлора-Мак-
колла; 

‒ розрахунок коефіцієнта відновлення повного 
тиску та коефіцієнта опору з урахуванням залежності 
коефіцієнта адіабати від числа М у надзвуковій час-
тині осесиметричного вхідного пристрою зовніш-
нього стиснення. 

Постановка задачі дослідження 

Об’єктом дослідження є надзвукова частина 
надзвукового осесиметричного вхідного пристрою 
зовнішнього стиснення. 

На рис. 1 наведено типову схему надзвукової ча-
стини надзвукового осесиметричного вхідного при-
строю зовнішнього стиснення. 

На рис. 1 позначено, як приклад, 1М – число М

на вході до вхідного пристрою; SМ – число М за ко-

сим конічним стрибком ущільнення; СМ – число М

на поверхні конуса; С  – напівкут конуса; S  – напі-

вкут нахилу косого конічного стрибка ущільнення; 

П – напівкут нахилу проміню; В  – напівкут відхи-

лення потоку; сh  – довжина конічної поверхні;

сr – радіус основи конуса.

Рис. 1. Типова схема течії  
в надзвуковій частини надзвукового  
осесиметричного вхідного пристрою 
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Математична модель отримано за припущення 
про те, що робоче тіло – повітря з параметрами, обу-
мовленими розрахунковою висотою та числом Маха. 

Параметри над конічною поверхнею надзвуко-
вого осесиметричного вхідного пристрою зовніш-
нього стиснення визначаються шляхом розв’язання 
рівняння Тейлора-Макколла [3] 

2 2
2 2 r rr
max r r 2

2
r r r r

r 2

k 1 dV d VdV
V V 2 V ctg

d2 d d

dV dV dV d V
V 0. (1)

d d d d

 
  
 

   
   
     

        
  

  
             

де: k  ‒ показник адіабати. 
Для врахування впливу числа Маха на термоди-

намічні властивості повітря при високих температу-
рах (до 3000 К) використовується залежність коефі-
цієнта адіабати від температури повітря [11, 12]. 
Отриману залежність коефіцієнта адіабати від числа 
М достатньою точно апроксимовано поліномом чет-
вертого степеня [13]   

5 4 4 3

3 2 3

1, 0053 10 M 3, 6036 10 M

4,3992 10 M 4,396 10 M 1, 4043.

k  

 

   

    

   

 
 (2) 

На рис. 2 наведено схему трикутника швидкос-
тей при обтіканні конуса надзвуковим потоком. 

Рис. 2. Схема трикутника швидкостей  
при обтіканні конуса надзвуковим потоком 

Радіальна складова швидкості потоку за коніч-

ним стрибком ущільнення Vr  (див. рис. 2) розрахо-

вується з використанням залежності [1] 

s відхV M a / cos ;r     (3) 

де    sM  число Маха за конічним стрибком ущіль-

нення; 

a швидкість звуку для визначеної висоти польоту; 

відх кут відхилення.

Кут відхилення визначається за використанням 
співвідношення Ренкіна-Гюгоніо [14, 15], що 

пов’язує число Маха за конічним стрибком ущіль-
нення (перед конічною поверхнею, що утворена про-

менем) siM , кут відхилення на відповідній поверхні,

що утворена i-им променем за конічним стрибком 

ущільнення відх  та кут нахилу променя п :

  2
si

п відх 2 2
si відх

k 1 M
ctg tg 1 .

2 M sin

  
     
   

  (4) 

Число Маха за конічним стрибком ущільнення 
визначається залежністю 

 
 

2 2
i 1 відх

si 2 2 2
i 1 відх п відх

k 1 M sin
M

2 k M sin (k 1) sin





  


         

, (5) 

де maxV  опорна швидкості потоку, що є максима-

льною теоретичною швидкістю. 
Для забезпечення чисельного розв’язання рів-

няння (1) використовуємо безрозмірну швидкість, що 
залежить тільки від числа М: 

max

V
V .

V
   (6) 

Безрозмірну швидкість V  можна представити 
безрозмірними радіальною rV  та тангенціальною V  

складовими (див. рис. 2). 

З урахуванням (6) рівняння (1) має вигляд 

2 2
2 r rr
r r 2

2
r r r r

r 2

k 1 dV d VdV
1 V 2 V ctg

d2 d d

dV dV dV d V
V 0.

d d d d

 
 
 
 

   
   
     

        
  

  
             

 (7) 

Рівняння (7) є диференціальним рівнянням з од-
нією змінною – безрозмірною радіальною складовою 

швидкості rV . 

При розв’язанні рівняння (7) можливо отримати 
залежність безрозмірної радіальної складової швид-
кості від кута нахилу променя. 

Безрозмірна тангенціальна складова швидкості 
потоку визначається за умови осесиметричного коні-
чного потоку у вигляді 

rdV
V .

d
 

 (8) 

Розв'язок рівняння (7) дозволяє отримати залеж-
ність радіальної складової швидкості від кута про-
меня з урахуванням того, що на поверхні конуса ра-
діальна складова швидкості не змінюється, а саме: 
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На рис. 3 наведено, як приклад, зміну радіальної 
та тангенціальної складових безрозмірної швидкості 
від кута променя, що зменшується від напівкута ко-
сого конічного стрибка ущільнення до напівкута ко-
нуса. 

 

 
 

Рис. 3. Залежності безрозмірної швидкості,  
а також її радіальної та тангенціальної складових  

від кута конуса при його обтіканні  
надзвуковим потоком 

 
Безрозмірна швидкість пов’язана з числом М 

співвідношенням [1] 

 
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2M=
1 k-1
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 


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Тиск, густину та температуру вздовж кожної ко-
нічної поверхні, що створені променями після косого 
конічного стрибка ущільнення, позначеного індек-
сом (s) до поверхні конуса позначеної індексом (с), 
можна, з певним припущенням, отримати з викорис-
танням рівнянь [1]:   

2*

k
k-1k-1

p =p 1+ M ;
2

 
 
 
 
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ρ =ρ 1+ M ;
2

 
 
 
 

            (12) 

            * 2k-1
Т =Т 1+ M ,

2
   
 

              (13) 

Розрахунок коефіцієнта збереження повного ти-
ску та коефіцієнта опору конуса в надзвуковій час-
тині вхідного пристрою зовнішнього стиснення здій-
снюємо з використанням залежностей [1]: 

k
* 2 2 k-1
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2 2
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2 k M sin θ -(k-1)
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cC 1 .xс 2
1

p2
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k M p


 
    

                 (15) 

Розрахунок коефіцієнта збереження повного ти-
ску коефіцієнту опору конуса в надзвуковій частині 
вхідного пристрою зовнішнього стиснення в діапа-
зоні напівкутів конуса від 120 до 200 за визначеним 
алгоритмом із використанням залежностей (1) – (15) 
здійснено в діапазоні чисел М від 2,0 до 10 при змін-
ному коефіцієнті адіабати (2) та постійному – 
k 1, 4.  

  
Результати та обговорення 

 
Залежності коефіцієнта збереження повного ти-

ску в надзвуковій частині вхідного пристрою зовніш-
нього стиснення   від числа М в діапазоні напівку-

тів конуса від 120 до 200 при змінному (k f (M))  та 

постійному (k 1,4)  коефіцієнті адіабати наведено 

на рис. 4. 
 

 
 

Рис. 4. Оцінка впливу коефіцієнта адіабати  
на коефіцієнт збереження повного тиску  
при зміні напівкута конуса та числа М 
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Залежності коефіцієнта опору центрального 
конічного тіла вхідного пристрою зовнішнього 
стиснення від числа М в діапазоні напівкутів ко-

нуса від 120 до 200 при змінному (k f (M))  та по-

стійному (k 1,4)  коефіцієнті адіабати наведено 

на рис. 5. 

Рис. 4. Оцінка впливу коефіцієнта адіабати  
на коефіцієнт опору  центрального конічного тіла 

вхідного пристрою зовнішнього стиснення  
при зміні напівкута конуса та числа М  

Аналіз залежностей, що наведені на рис. 4, 5, 
показує, що врахування зміни коефіцієнта адіабати 
суттєво впливає на значення коефіцієнта опору 
центрального конічного тіла при збільшенні 
числа М. 

Висновки 

За результатами моделювання течії в надзвуко-
вій частині осесиметричного надзвукового вхідного 
пристрою зовнішнього стиснення здійснено розраху-
нок коефіцієнта збереження повного тиску та коефі-
цієнта опору центрального конічного тіла. 

Показано, що коефіцієнт адіабати найбільш сут-
тєво впливає на коефіцієнт опору центрального коні-
чного тіла осесиметричного надзвукового вхідного 
пристрою зовнішнього стиснення. 

Отримані результати моделювання течії в над-
звуковій частині осесиметричного надзвукового вхі-
дного пристрою зовнішнього стиснення можливо ви-
користовувати при обґрунтуванні вибору напівкута 
конуса для розрахункового числа М при створенні 
попередньої моделі осесиметричного вхідного при-
строю. 
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STUDY OF PARAMETERS AND CHARACTERISTICS OF AXISYMMETRIC SUPERSONIC 
INPUT DEVICE OF EXTERNAL COMPRESSION 

Artem Khorokhordin, Mykhailo Mitrakhovych 

The article presents the main results of research on the parameters and characteristics of an axisymmetric external 
compression supersonic inlet device, considering the processes occurring with increasing the Mach number. The sub-
ject of the study is the dependence of the total pressure conservation coefficient and the drag coefficient of the central 
body of an axisymmetric inlet device of external compression on the Mach number and the cone half-angle. The object 
of the study is an axisymmetric supersonic inlet device of external compression. The aim of the work is to improve 
the methodology for calculating the flow parameters over the conical surface of an axisymmetric inlet device and 
determine its main aerodynamic characteristics. To achieve this aim, the following tasks were addressed: the method-
ology for calculating the parameters of the supersonic flow over the conical surface of an axisymmetric inlet device 
of external compression was improved by solving the Taylor-McColl equation; the calculation of the total pressure 
recovery coefficient and drag coefficient was carried out, considering the change in the adiabatic coefficient from the 
Mach number in the supersonic part of the axisymmetric inlet device of external compression. The method of gas-
hydraulic theory of compression jumps was used in the study. The study was conducted at a design altitude of 0 km, 
in the range of the Mach numbers from 2.0 to 10 with a change in the cone half-angle from 120 to 200. To assess the 
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influence of the change in the adiabatic index on the total pressure conservation coefficient, the drag coefficient of the 
conical central body in the supersonic part of the external compression inlet device, considering the processes occur-
ring with an increase in the Mach number, modeling was performed with a constant adiabatic index (1.4) and a variable 
one that depends on the Mach number at the inlet to the inlet device. The results obtained from modeling the flow in 
an axisymmetric supersonic external compression inlet device can be used to justify the choice of the cone half-angle 
for the design the Mach number when creating a preliminary model of the axisymmetric inlet device. The scientific 
novelty and practical significance of the research results lie in the fact that new data have been obtained on the coef-
ficient of conservation of total pressure of the drag coefficient of the central conical body in the supersonic part of the 
supersonic input device of external compression, considering the change in the adiabatic coefficient depending on the 
Mach number. 

Keywords: supersonic axisymmetric external compression inlet device; number M, cone half-angle, conical seal 
jump half-angle; coefficient of total pressure conservation; drag coefficient, adiabatic coefficient. 
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