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Закономірності
адіабатичного
розширення місцевого
надзвукового потоку
повітря на поверхні
аеродинамічного профілю 
У статті на базі спільного аналізу рівнянь Бернуллі для
стисненого газу та зміни параметрів надзвукового
потоку в течії Прандтля – Майера визначені деякі
закономірності адіабатичного розширення місцевого
надзвукового потоку повітря на поверхні
аеродинамічного профілю в навколозвуковому
діапазоні чисел М польоту. На базі цих закономірностей
отримана математична модель оцінки залежності
розташування стрибків ущільнення за хордою профілю
аеродинамічної поверхні від його геометричних
характеристик та від числа М незбудженого потоку
повітря.

Ключові слова: адіабатичне розширення,
аеродинамічна поверхня, математична модель,
місцевий надзвуковий потік, число М польоту.
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П
остановка проблеми. Оцінювання характерис-
тик аеродинамічних поверхонь надзвукових
літаків у трансзвуковому потоці повітря теоре-
тичними методами залишається актуальною
науковою проблемою, яку потрібно розв’язу-

вати під час досліджень аеропружних характеристик.
Доцільність розробки теоретичних методів оцінюван-

ня деяких аеропружних характеристик літаків і на-
самперед критичної швидкості флатера, критичної
швидкості дивергенції та критичної швидкості реверса
аеродинамічних поверхонь керування важко переоціни-
ти, оскільки оцінювання цих характеристик прямими
методами, тобто безпосередньо в льотному експерименті,
неможливе. 

Саме цим можна пояснити той факт, що першим ета-
пом створення нових зразків озброєння є етап дослі-
джень з використанням теоретичних методів, які дають
змогу визначити оптимальні напрями поліпшення їхніх
характеристик, прогнозувати їхні зміни в різноманітних
умовах експлуатації, зокрема в умовах, реалізація яких
у натурному експерименті небезпечна чи неможлива.

Аналіз основних досліджень і публікацій. Цій проб-
лемі присвячено багато публікацій, які базуються на
результатах як лабораторних, так і теоретичних дослі-
джень [1–8].

У роботі [1] запропонований теоретичний метод оці-
нювання максимального числа М місцевого надзвукового
потоку на поверхні аеродинамічного профілю NACA
64А010, але порівняння одержаного результату з резуль-
татами лабораторних досліджень не наведене.

У роботі [2] запропонований чисельний метод оціню-
вання розташування стрибків ущільнення на поверхні
аеродинамічного профілю, але порівняння одержаного
результату з результатами лабораторних досліджень та-
кож не наведене.

У роботах [3–5] наведені результати продувок моде-
лей крила з поверхнею керування в аеродинамічних тру-
бах у трансзвуковому діапазоні чисел М. Результати цих
досліджень можуть бути використані для обґрунтування
можливості оцінювання деяких характеристик аероди-
намічних поверхонь за допомогою наближених теоретич-
них методів. 

Труднощі розв’язання проблеми зумовлені необхід-
ністю врахування впливу стиснення повітря на зміну
характеристик аеродинамічних профілів надзвукових
літаків у трансзвуковому діапазоні швидкостей польоту.
У деяких працях вплив стиснення повітря на зміну ха-
рактеристик аеродинамічних профілів здійснюється за
допомогою різноманітних поправок. Так, у роботі [9] оці-
нювання величини коефіцієнту тиску місцевого надзву-
кового потоку на поверхні аеродинамічного профілю
в трансзвуковому діапазоні швидкостей польоту здійс-
нюється за допомогою поправки Прандтля – Глауерта
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де Cpc – коефіцієнт тиску місцевого надзвукового потоку

на поверхні аеродинамічного профілю з урахуванням
стиснення повітря;
P1 – тиск місцевого надзвукового потоку на поверхні

аеродинамічного профілю з урахуванням стиснення
повітря;
P

∞
– тиск незбудженого потоку повітря;

q – швидкісний напір незбудженого потоку повітря;
Cp – коефіцієнт тиску місцевого надзвукового потоку на

поверхні аеродинамічного профілю без урахування
стиснення повітря;
M

∞
– число М незбудженого дозвукового потоку повітря.

У цій самій роботі [9] запропонована й інша поправ-
ка – поправка Кармана – Тзяна:

З аналізу рівнянь (1) і (2) випливає, що при числах М
незбудженого потоку повітря, близьких до M

∞
≈ 1,0,

похибка оцінювання коефіцієнта тиску місцевого над-
звукового потоку на поверхні аеродинамічного профілю
з урахуванням стиснення повітря за допомогою цих по-
правок може бути дуже великою навіть для інженерних
наближених оцінок.

Додаткові труднощі під час оцінювання характерис-
тик аеродинамічних поверхонь надзвукових літаків на
трансзвукових числах М польоту теоретичними метода-
ми виникають у разі формування стрибків ущільнення
на поверхні аеродинамічного профілю, вплив яких по-
правками (1) і (2) не може бути визначений.

Цей висновок підтверджується й останніми публіка-
ціями. Так, у роботі [6], присвяченій дослідженням
характеристик флатера аеродинамічних поверхонь,
визначено, що безпеку польотів безпілотних літальних
апаратів у діапазоні чисел М = 0,95–1,05 точніше можна
забезпечити за допомогою результатів льотних випробу-
вань. Тому експериментальні дослідження залишаються
основним методом оцінювання деяких характеристик
літаків на трансзвукових швидкостях польоту.

Із цієї причини виникнення цих коливань спостері-
галося, як правило, лише на етапі льотних випробувань
і не прогнозувалось ані теоретичними розрахунками, ані
результатами продувок аеродинамічних моделей в аеро-
динамічних трубах. Емпіричними методами залишають-
ся й методи зменшення рівня цих коливань.

Пошук ефективних методів зменшення рівня коли-
вань аеродинамічних поверхонь керування на цій стадії
доводки літака не завжди досягає позитивних результа-
тів, і безпека польотів літаків на трансзвукових швид-
костях забезпечується лише додатковим обмеженням
льотних характеристик.

Мета статті. У даній статті оцінювання характерис-
тик аеродинамічних профілів надзвукових літаків на
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трансзвукових швидкостях польоту базується на аналізі
закономірностей адіабатичного розширення місцевого
надзвукового потоку на поверхні аеродинамічного профі-
лю в цьому діапазоні швидкостей польоту.

Закономірності адіабатичного розширення місцевого
надзвукового потоку на поверхні аеродинамічного профі-
лю визначені на підставі спільного аналізу рівнянь Бер-
нуллі для стисненого газу та зміни параметрів надзвуко-
вого потоку в течії Прандтля – Майера [10].

Можливість такого підходу можна обґрунтувати тим,
що обтікання дифузорної частини аеродинамічного про-
філю місцевим надзвуковим потоком до стрибка ущіль-
нення можна представити течією надзвукового потоку
навколо тупого кута, тобто течією Прандтля – Майера,
в якій швидкість місцевого надзвукового потоку на по-
верхні аеродинамічного профілю зростає зі збільшенням
кута його відхилення.

Виклад основного матеріалу. Зазвичай зміна пара-
метрів надзвукового потоку в течії Прандтля – Майера
подається у вигляді таблиць [10], використання яких
в аналітичних розрахунках не завжди зручне.

З метою спрощення використання даних таких таб-
лиць для оцінювання зміни параметрів надзвукового
потоку в роботі [10] запропонована така наближена за-
лежність: 

де do – кут відхилення надзвукового потоку в градусах;
l1 – початкова приведена швидкість надзвукового по-

току;
l2 – приведена швидкість надзвукового потоку після його

відхилення на кут do.
Нагадаємо, що приведена швидкість надзвукового по-

току в течії Прандтля – Майера визначається співвідно-
шенням [10]

де V – швидкість надзвукового потоку;
aкр – критична швидкість звуку.

Але використання апроксимації (3) для оцінювання
характеристик аеродинамічних профілів на трансзву-
кових швидкостях польоту призводить до значних по-
хибок.

Значно більшу точність зміни параметрів у течії
Прандтля – Майера в цьому діапазоні чисел М дає апрок-
симація у вигляді 

де М1 – число М надзвукового потоку після відхилення

на кут  f(x);
M0 – число М надзвукового потоку до відхилення на кут

f(x);
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(3),
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f(x)  – кут відхилення надзвукового потоку в дифузорній
частині аеродинамічного профілю. 

Залежність (5) для нашого випадку можна спростити
шляхом використання теореми Гюгоніо [9]:

де M – число М надзвукового або дозвукового потоку
газу;
V – швидкість надзвукового або дозвукового потоку газу;
F – площа перетину трубки току газу або площа перетину
сопла.

З аналізу рівняння (6) випливає, що швидкість до-
звукового потоку зростає, якщо зменшується площа
перетину трубки току газу або площа перетину сопла.
А швидкість надзвукового потоку зростає, якщо площа
перетину трубки току газу або площа перетину сопла
збільшується. Тобто в конфузорній частині аеродинаміч-
ного профілю число М не може перевищувати M = 1,0
і залишається незмінним при збільшенні швидкості
незбудженого потоку повітря навіть до числа M

∞
≈ 1,0.

Цей ефект має назву «закон стабілізації» [5]. 
Оскільки адіабатичне розширення надзвукового

потоку в дифузорній частині аеродинамічного профілю,
як випливає з рівняння (6), починається із числа
M0 = 1,0, то залежність (5) можна подати у вигляді, за-

пропонованому в роботі [7]:

Апроксимація залежності M1 = f(f) у вигляді функції

(7) має значно меншу похибку, ніж залежність (3). Так,
при f(x) ≤ 10O похибка визначення числа М місцевого
надзвукового потоку на поверхні аеродинамічного
профілю не перевищує 1,0%. 

Залежність (7) визначає геометричне обмеження
числа М місцевого надзвукового потоку на поверхні
аеродинамічного профілю. Справді, якщо дифузорна
частина аеродинамічного профілю являє собою плоску
пластину, тобто f(x) = 0O, то число M1 = 1,0 навіть у разі

прискорення незбудженого потоку до числа M
∞

= 1,0. 

Адіабатичне обмеження місцевого надзвукового пото-
ку на поверхні аеродинамічного профілю визначимо
з рівняння Бернуллі для стисненого газу [10]:

де – відносна величина тиску місцевого надзвукового
потоку на поверхні аеродинамічного профілю;
M1 – число М місцевого надзвукового потоку на поверхні

аеродинамічного профілю;
к – показник адіабати.
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З метою спрощення аналізу адіабатичного розширен-
ня місцевого надзвукового потоку на поверхні аероди-
намічного профілю рівняння (8) для повітря (показник
адіабати  к ≈ 1,4) у трансзвуковому діапазоні чисел М
можна представити у вигляді такої наближеної лінійної
залежності:

Зауважимо, що подібна лінеаризація рівняння Бер-
нуллі для стисненого повітря можлива лише завдяки
використанню залежності відносної величини тиску
місцевого надзвукового потоку повітря на поверхні

аеродинамічного профілю, а саме , а не за-
лежності коефіцієнта тиску Cp від цих параметрів. 

З аналізу залежності (9) випливає, оскільки при
M

∞
= Mкр число M1 = 1,0, то 

де – відносна величина критичного тиску місцевого
потоку повітря на поверхні аеродинамічного профілю;
Mкр – критичне число М аеродинамічного профілю.

Тобто відносна величина критичного тиску місцевого
надзвукового потоку повітря на поверхні аеродинаміч-
ного профілю приблизно дорівнює величині критичного
числа М аеродинамічного профілю. 

Причому похибка наближених залежностей (9) і (10)
для аеродинамічних профілів сучасних надзвукових
літаків (Mкр ≥ 0,8) не перевищує 1,0%.

Критичне число М у залежності (10) для тонких
аеродинамічних профілів, розташованих у потоці повіт-
ря під нульовим кутом атаки, можна приблизно визна-
чити на підставі результатів лабораторних досліджень
[3, 5] або з рівняння, запропонованого в роботі [8]:

де – відносна товщина аеродинамічного профілю, тоб-
то відношення максимальної товщини профілю до його
хорди.

Як було вказано вище, адіабатичне розширення міс-
цевого надзвукового потоку в дифузорній частині аероди-
намічного профілю починається із числа  M1 = 1,0, коли

M
∞

= Mкр, а , тому рівняння Бернуллі (8) для

стисненого повітря можна представити у вигляді рівнян-
ня, запропонованого в роботі [7]:

При повному адіабатичному розширенні, тобто при
числі M

∞
= 1,0, з рівняння (12) отримаємо точну залеж-

ність:
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(6),

(9),

(7).

(10),

(11),

(12).

(8),

êðÐÐ =1



де – мінімальна величина місцевого надзвукового
потоку на поверхні аеродинамічного профілю.

Залежність (13) можна подати й іншим чином:

де – максимальна відносна величина зміни тиску
місцевого надзвукового потоку на поверхні аеродинаміч-
ного профілю при повному адіабатичному розширенні;

– відносна величина зміни критичного тиску місце-
вого надзвукового потоку на поверхні аеродинамічного
профілю, тобто відносна величина зміни тиску місцевого
надзвукового потоку на поверхні аеродинамічного профі-
лю при числі M

∞
= Mкр.

З рівняння (14) випливає, що при повному адіабатич-
ному розширенні місцевого надзвукового потоку повітря
на поверхні аеродинамічного профілю максимальна
відносна величина зміни його тиску вдвічі більша, ніж
відносна величина зміни критичного тиску. 

Залежності (10) і (14) можна представити також у ви-
гляді:

Залежності (15) і (16) при відомій величині числа
Mкр дають змогу визначити відносні величини зміни

критичного та відносні величини зміни максимального
тиску місцевого надзвукового потоку повітря на поверхні
аеродинамічного профілю відповідно при числах
M

∞
= Mкр та M

∞
= 1,0.

З метою оцінювання зміни тиску місцевого надзвуко-
вого потоку на поверхні аеродинамічного профілю в діа-
пазоні чисел М від числа M

∞
= Mкр до числа M

∞
= 1,0,

тобто при різноманітних числах незбудженого потоку
повітря, представимо шляхом лінеаризації рівняння
Бернуллі (12) у вигляді рівняння (9), яким було пред-
ставлене рівняння (8):

Після перетворення рівняння (17), з урахуванням
рівності (10), отримаємо

Цей результат можна отримати й іншим шляхом,

а саме шляхом лінеаризації залежності :
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Ð Ð= - Зауважимо, що при числах M

∞
= Mкр залежність (19)

перетворюється у залежність (15), а при числі M
∞

= 1,0 –

у залежність (16). 
Залежність (19) після перетворення можна подати

також у вигляді залежності (18).
З порівняння залежностей (9) і (18) отримаємо

Рівняння (20) визначає зв’язок числа М місцевого
надзвукового потоку на поверхні аеродинамічного профі-
лю, числа М незбудженого потоку повітря та критичного
числа М аеродинамічного профілю. 

Тобто рівняння (20) визначає закономірності адіаба-
тичного розширення місцевого надзвукового потоку
повітря на поверхні аеродинамічного профілю в діапазо-
ні чисел М незбудженого потоку повітря від числа
M

∞
= Mкр до числа M

∞
= 1,0. 

Воно визначає, що при адіабатичному розширенні
місцевого надзвукового потоку повітря на поверхні аеро-
динамічного профілю його число М зростає вдвічі швид-
ше, ніж число М незбудженого потоку повітря. 

Саме залежність (20) визначає умови формування
стрибків ущільнення на поверхні аеродинамічного про-
філю або умови перетворення місцевого надзвукового
потоку повітря на поверхні аеродинамічного профілю
в дозвуковий потік. 

Для кількісного оцінювання числа M1 у рівнянні (20)

нагадаємо, що, згідно з даними роботи [5], для типових
аеродинамічних симетричних профілів зміну кута нахи-
лу дотичної до поверхні дифузорної частини профілю
можна представити наближеною лінійною залежністю

де f0 – максимальний кут нахилу дотичної до поверхні

дифузорної частини профілю або максимальний кут від-
хилення надзвукового потоку в дифузорній частині аеро-
динамічного профілю; 
x – відстань перетину дифузорної частини хорди аероди-
намічного профілю від перетину максимальної товщини
профілю;
b – хорда профілю;
bt – відстань перетину максимальної товщини профілю
від його носка. 

Згідно із цією самою роботою [5], для наближених
інженерних оцінок характеристик аеродинамічних
профілів можна покласти 

З урахуванням залежностей (21) і (22) залежність (7)
можна подати таким чином:
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(13),

(14),

(20).

(15);

(16).

(17).

(21),

(22).

(23).

(18).

(19).
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При визначеній величині критичного числа М аеро-
динамічного профілю з рівняння (11) та числа М місце-
вого надзвукового потоку на поверхні аеродинамічного
профілю з рівняння (23) число М незбудженого потоку
повітря визначається з рівняння (20). 

Одержані закономірності адіабатичного розширення
місцевого надзвукового потоку на поверхні аеродина-
мічного профілю дають змогу кількісно оцінити деякі
характеристики аеродинамічних профілів у трансзвуко-
вому потоці повітря, а саме:

• характер розташування стрибків ущільнення на
поверхні аеродинамічного профілю залежно від числа М
незбудженого трансзвукового потоку повітря та геомет-
ричних характеристик аеродинамічного профілю;

• характер залежності числа М місцевого надзвуко-
вого потоку на поверхні аеродинамічного профілю від
числа М незбудженого потоку повітря;

• характер розташування тиску або зміни тиску міс-
цевого надзвукового потоку на поверхні аеродинамічного
профілю залежно від числа М незбудженого трансзвуко-
вого потоку повітря та геометричних характеристик
аеродинамічного профілю.

Можливість оцінювання цих характеристик наближе-
ними теоретичними методами розгляньмо на прикладі
оцінювання характеру розташування стрибків ущільнен-
ня за хордою профілю аеродинамічної поверхні залежно
від числа М незбудженого трансзвукового потоку повітря
для типових симетричних аеродинамічних профілів, для
яких зміну кута нахилу дотичної до поверхні дифузорної
частини профілю можна подати залежністю (21).

Оскільки рівняння (20) визначає умови формування
стрибків ущільнення на поверхні аеродинамічного про-
філю, то, з урахуванням рівняння (23), отримаємо 

де xc – відстань перетину розташування стрибків ущіль-

нення за хордою профілю від перетину максимальної
товщини профілю.

Наближене рівняння (24) становить математичну
модель, яка дає можливість оцінити розташування
стрибків ущільнення на поверхні аеродинамічного про-
філю залежно від його геометричних характеристик та
числа М незбудженого потоку повітря.

Обґрунтування практичної можливості визначення
характеру розташування стрибків ущільнення на по-
верхні аеродинамічного профілю залежно від числа М
незбудженого трансзвукового потоку повітря та геомет-
ричних характеристик аеродинамічного профілю за до-
помогою отриманих наближених залежностей здійснимо
шляхом порівняння теоретичних результатів, одержа-
них з використанням математичної моделі (24), з резуль-
татами, отриманими в лабораторних дослідженнях.
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Із цією метою скористуймося працею [3], в якій наве-
дені результати продувок моделі крила в аеродинамічній
трубі в діапазоні трансзвукових чисел М незбудженого
потоку повітря з такими характеристиками аеродина-
мічного профілю:

• профіль моделі крила – симетричний профіль 
С-11с-10; 

• відносна товщина профілю – = 0,1;
• критичне число М профілю – Mкр = 0,786;

• відносна відстань перетину максимальної товщини

профілю від його носка –  ; 

• відносна хорда аеродинамічної поверхні керування

–  ;

• аеродинамічна компенсація поверхні керування,
тобто розташування осі обертання поверхні керування за
хордою її профілю – 0,26 bk.

Згідно з даними цієї роботи, при числі M
∞

= 0,88

стрибки ущільнення були розташовані поблизу осі обер-
тання поверхні керування, тобто в перетині

де bk – хорда профілю поверхні керування.

З рівняння (25) отримаємо

Підставляючи цей результат і відповідні вхідні дані
у рівняння (24), отримаємо число М незбудженого
трансзвукового потоку повітря, при якому стрибки
ущільнення розташовані поблизу осі обертання поверхні
керування, а саме при числі M

∞
= 0,8695. 

Тобто відхилення цієї величини числа М незбудженого
трансзвукового потоку повітря, отриманої теоретичним
методом, від величини числа M

∞
= 0,88, яка спостеріга-

лась у лабораторному експерименті при даному розташу-
ванні стрибків ущільнення, становить близько 1,2%.

Така похибка значно менша за похибки обробки
експериментальних даних [3].

Висновки. У статті на базі спільного аналізу рівнянь
Бернуллі для стисненого газу та зміни параметрів над-
звукового струму в течії Прандтля – Майера визначені
деякі закономірності адіабатичного розширення місцево-
го надзвукового потоку повітря на поверхні тонких аеро-
динамічних профілів (Mкр ≥ 0,8) сучасних надзвукових

літаків у навколозвуковому діапазоні чисел М польоту,
а саме:

• відносна величина критичного тиску місцевого
надзвукового потоку повітря на поверхні аеродинаміч-
ного профілю приблизно дорівнює величині критичного
числа М аеродинамічного профілю – залежність (10);
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(25),
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• при повному адіабатичному розширенні місцевого
надзвукового потоку повітря на поверхні аеродинаміч-
ного профілю, тобто при числі M

∞
= 1,0, максимальна

відносна величина зміни його тиску вдвічі більша, ніж
відносна величина зміни критичного тиску – залежність
(14);

• при адіабатичному розширенні місцевого надзвуко-
вого потоку повітря на поверхні аеродинамічного про-
філю його число М зростає вдвічі швидше, ніж число М
незбудженого потоку повітря, причому ця залежність
лінійна – рівняння (20).

На базі цих закономірностей для типових симетрич-
них аеродинамічних профілів одержана математична мо-
дель, яка дає змогу оцінити розташування стрибків
ущільнення на поверхні аеродинамічного профілю за-
лежно від його геометричних характеристик та числа М
незбудженого потоку повітря.

Порівняння результатів, одержаних за допомогою
цієї математичної моделі, з результатами, отриманими
в лабораторних дослідженнях, підтверджують можли-
вість використання наближених теоретичних методів
для визначення й інших характеристик типових аероди-
намічних профілів у трансзвуковому потоці повітря
з достатньою для інженерних оцінок точністю.

Розробці й удосконаленню цих методів, які базуються
на визначених у статті закономірностях адіабатичного
розширення місцевого надзвукового потоку повітря на
поверхні аеродинамічного профілю, доцільно присвяти-
ти подальші дослідження.
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