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Методом газодинамического конструирования построена конфигурация плоского воздухозабор-
ника внешнего сжатия с повышенным коэффициентом расхода при больших сверхзвуковых скоростях. 
Отличительной его особенностью является то, что на участке внешнего сжатия формируется течение 
с начальным косым скачком уплотнения и последующей центрированной изоэнтропической волной 
сжатия, взаимодействие которых с образованием результирующего, более интенсивного, косого скачка 
уплотнения и контактного разрыва происходит до сечения входа во внутренний канал воздухозаборни-
ка. Рассмотрен пример построения воздухозаборника с расчетным режимом, соответствующим числу 
Маха Мр = 7. Получены характеристики этого воздухозаборника в диапазоне чисел Маха набегающего 
потока M = 4−7, которые сопоставляются с характеристиками обычного скачкового воздухозаборника. 
Как показали численные расчеты, выполненные на основе уравнений Навье−Стокса для турбулентного 
течения, воздухозаборник с изоэнтропической волной сжатия на режимах М < Mр имеет заметно боль-
шие значения коэффициента расхода ϕ. Так, например, при М = 4 величина ϕ ≈ 0,72 на 33 % больше по 
сравнению с ϕ ≈ 0,54 для скачкового воздухозаборника. 
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Введение 

Перспективным направлением, определяющим современное развитие авиа-
космических технологий в индустриально развитых странах, является создание 
летательных аппаратов (ЛА) с воздушно-реактивными двигателями (ВРД), осуще-
ствляющих гиперзвуковой полет с максимальными числами Маха от M = 4−7 до 
M = 12−15 для гиперзвуковых самолетов и самолетов-разгонщиков авиационно-
космических систем, а также до суборбитальных (M ≈ 25) для воздушно-космичес-
ких самолетов. Одной из частных, но важных проблем их создания является обес-
печение высоких расходных характеристик воздухозаборников. Это связано с тем, 
что по мере роста скоростей полета, начиная с некоторого числа Маха, удельный 
импульс ВРД существенно уменьшается, а для обеспечения гиперзвукового полета 
необходима большая тяговооруженность летательного аппарата, что требует соот-
ветственного увеличения расхода воздуха, захватываемого воздухозаборником. 
Одним из путей решения этой проблемы является интеграция двигателя и планера 
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летательного аппарата, т. е. расположение двигательного модуля под нижней  
поверхностью крыла или несущего корпуса аппарата, что обеспечивает предвари-
тельное поджатие струи, захватываемой воздухозаборником, способствующее 
увеличению расхода воздуха и тяги двигателя. 

Другим путем улучшения расходных характеристик силовой установки  
гиперзвуковых ЛА является выбор подходящей конфигурации воздухозаборника. 
Известно, что при сверхзвуковых скоростях максимально возможными расходны-
ми характеристиками обладают воздухозаборники внутреннего сжатия. Их коэф-
фициент расхода ϕ = A/A0 (где A0 ⎯ лобовая площадь воздухозаборника, A ⎯ 
площадь захватываемой воздушной струи) сохраняет значение ϕ = 1 при всех чис-
лах Маха набегающего потока, бóльших некоторого значения М > Мз, при кото-
рых воздухозаборник является запущенным. Однако при М < Мз, когда реализу-
ются режимы незапуска воздухозаборника, он обтекается с отсоединенным голов-
ным скачком уплотнения и коэффициент расхода мал. Использование воздухоза-
борников внутреннего сжатия затруднено из-за сложности проблемы с их запус-
ком [1]. Кроме того, они имеют большие поперечные размеры и неудобны для 
компоновки с планером гиперзвуковых ЛА. 

В проектах гиперзвуковых ЛА большое распространение получили плоские 
воздухозаборники внешнего сжатия, характеристики которых к настоящему вре-
мени хорошо исследованы теоретически и экспериментально. Например, амери-
канский экспериментальный беспилотный самолет Х-43, предназначенный для 
демонстрации возможностей создания гиперзвукового прямоточного двигателя и 
осуществивший недавно гиперзвуковые полеты при M = 7 (2002) и M = 10 (2004), 
имел двигательный модуль с плоским воздухозаборником, расположенным под 
несущим корпусом. 

Для плоских скачковых воздухозаборников внешнего сжатия обычно опреде-
ляется расчетный режим обтекания, соответствующий числу Маха набегающего 
потока Мр, при котором скачки, формирующиеся на клине внешнего сжатия,  
фокусируются на передней кромке обечайки. На этом режиме коэффициент расхо-
да соответствует максимально возможному значению ϕ = 1. 

При числах Маха, бóльших расчетного М > Мр, эти скачки могут проходить 
под обечайкой, попадая во внутренний канал, при этом коэффициент расхода так-
же соответствует значению ϕ = 1. Эти режимы исследовались, в частности, в рабо-
тах [2−4]. Известны попытки использовать этот режим обтекания как рабочий  
с сохранением максимально возможного коэффициента расхода в широком диапа-
зоне чисел Маха полета. Существенной особенностью обтекания воздухозаборни-
ков на этих режимах является то, что во внутреннем канале возникают отрывы 
пограничного слоя, индуцируемые как внешними скачками на обечайке, так и 
отрывы, индуцируемые скачком уплотнения от обечайки на теле сжатия [2]. Они 
могут приводить к срыву втекания в канал воздухозаборника при его дросселиро-
вании, сопровождающемуся образованием обширного отрыва пограничного слоя 
перед входом и значительным уменьшением коэффициента расхода. 

При числах Маха, мéньших расчетного (М < Мр), скачки внешнего сжатия 
проходят над обечайкой и не попадают на вход во внутренний канал воздухоза-
борника, при этом коэффициент расхода ϕ < 1 и он довольно быстро уменьшается 
с уменьшением числа Маха набегающего потока по сравнению с расчетным. Ре-
жимы со сверхзвуковым втеканием во внутренний канал также могут сопровож-
даться обширным отрывом пограничного слоя, индуцированным скачком от обе-
чайки и распространяющегося вперед по потоку в область на клине внешнего сжа-
тия перед сечением входа [5], что также может сопровождаться уменьшением  
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коэффициента расхода. При некотором значении М < Мр для воздухозаборника 
внешнего сжатия также не реализуются режимы запуска. 

В связи с указанными неудовлетворительными расходными характеристиками 
плоских воздухозаборников внешнего сжатия при М < Мр, представляет интерес 
определение возможностей их повышения на этих режимах. В настоящей работе 
исследуется такая возможность, заключающаяся в построении воздухозаборника 
со специально спрофилированным клином внешнего сжатия, формирующим  
изоэнтропическую волну сжатия. Исследование проводилось на примере конфигу-
рации с расчетным числом Маха Мр = 7 и в диапазоне чисел Маха набегающего  
потока М = 4−7 в сопоставлении с характеристиками обычного скачкового воздухо-
заборника. 

Следует отметить, что диапазон скоростей полета M = 4−7 связан с разработ-
кой перспективной силовой установки ⎯ двухрежимного гиперзвукового прямо-
точного воздушно-реактивного двигателя (ДГПВРД) с подводом горючего либо 
к дозвуковому потоку в камере сгорания (режим обычного прямоточного воздуш-
но-реактивного двигателя (ПВРД)) при мéньших числах Маха этого диапазона, 
либо к сверхзвуковому (режим ГПВРД) при бóльших [6−10]. Поэтому характери-
стики воздухозаборника с повышенным коэффициентом расхода при М < Мр и 
сравниваемого с ним скачкового воздухозаборника, построенных в настоящей ра-
боте на примере расчетного числа Маха Мр = 7, было бы интересным рассмотреть 
в аспекте их применения для ДГПВРД. Наиболее полноценное сравнение эффек-
тивности воздухозаборников в таком аспекте, с учетом их различия в коэффициен-
те расхода, следовало бы выполнять с определением тяговых характеристик двига-
теля. В этом случае для режима ПВРД требуется рассмотрение торможения сверх-
звукового потока в диффузоре воздухозаборника, которое при рассматриваемых 
скоростях обычно происходит в псевдоскачке. Определение тяговых характери-
стик в режиме ГПВРД имеет смысл при наибольших числах Маха рассматривае-
мого диапазона, в частности, при расчетном числе Маха Мр = 7. Но в этом случае 
коэффициент расхода у сравниваемых воздухозаборников будет мало отличаю-
щимся или одинаковым, и возможное различие тяговых характеристик будет свя-
зано, главным образом, с различием структуры потока во внутреннем канале  
воздухозаборника перед входом в камеру сгорания. Учет этого фактора требует  
детального рассмотрения процессов в камере сгорания. Однако определение тяго-
вых характеристик двигателя с рассматриваемыми воздухозаборниками выходит 
за рамки настоящей работы. Поэтому при построении сравниваемых воздухоза-
борников не ставилась задача определения их конфигурации, пригодной непосред-
ственно для практического применения, а при выборе параметров, характеризую-
щих эту конфигурацию, не преследовалась цель их оптимизации или определения 
значений, согласованных с функционированием силовой установки в целом.  
Последнее существенно зависит от конкретного назначения летательного аппара-
та. Были выбраны параметры, типичные для воздухозаборников, работающих  
в указанном диапазоне скоростей. Соответственно предполагалось, что рассматри-
ваемая конфигурация должна быть достаточной лишь для того, чтобы оценить 
потенциальные возможности нового воздухозаборника с повышенным коэффици-
ентом расхода, показать основные особенности структуры течения в нем и воз-
можные отличия характеристик эффективности в сравнении с традиционным 
скачковым воздухозаборником. 
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1. Условия построения воздухозаборников. 
     Методика и условия расчетов 

Диапазон исследования соответствует числам Маха набегающего потока 
М = 4−7 при полете в атмосфере при скоростном напоре q = 50 кПа/м2. 

При построении воздухозаборников принимались одинаковыми: расчетное 
число Маха Мр = 7, габаритный поперечный размер ⎯ высота воздухозаборников 
от носка клина сжатия до передней кромки обечайки H0 = idem = 0,475 м, а также 
значения начального θ1 = idem = 10° и конечного θк = idem = 20° углов наклона 
поверхностей клина внешнего сжатия и угла поднутрения обечайки θоб = idem = 10°. 

Внутренний канал воздухозаборников строился следующим образом. Обе-
чайка имеет начальный прямолинейный участок, соответствующий углу поднут-
рения θоб =10°, и последующий изоэнтропический участок, обеспечивающий по-
ворот потока до конечного направления с углом θг = 0 в сечении горла. Этим одно-
значно определяется длина внутреннего участка канала от сечения входа до горла. 
Нижний контур этого участка канала выполнен в виде дуги окружности. За горлом 
следует диффузорный участок канала с углом расширения θд = 3°. 

Относительная площадь поперечного сечения горла выбиралась в предполо-
жении, что рассматриваемые воздухозаборники являются нерегулируемыми и 
должен быть обеспечен их запуск при наименьшем числе Маха М = 4 рассматри-
ваемого диапазона скоростей. Величина горла запуска оценивалась по известному 
критерию Кантровица для воздухозаборников, обтекаемых однородным потоком, 
определяемому в виде Aгз/Aвх = q(1/λвх). Здесь λвх ⎯ приведенная скорость перед 
входом во внутренний канал, q(1/λвх) ⎯ функция приведенного расхода. По дан-
ным работы [11] этот критерий ограничивает максимально необходимые величины 
горла запуска воздухозаборников различных конфигураций. По эксперименталь-
ным данным работы [12] для плоских и осесимметричных с центральным телом 
воздухозаборников реальные величины горла запуска в диапазоне М = 1,75−4  
могут быть как значительно меньше, почти на 30 %, так и примерно на 10−12 % 
больше тех, которые определяются по критерию Кантровица. Конкретная величи-
на горла запуска, например, плоских воздухозаборников, по данным [12] зависит 
от числа Маха потока и угла наклона клина сжатия перед входом, угла поднутре-
ния обечайки, относительной толщины пограничного слоя и его состояния в сече-
нии входа, определяемого числом Рейнольдса и температурным фактором. Оче-
видно, что неравномерность потока на входе также влияет на запуск воздухоза-
борников. Из-за отсутствия аналитических критериев запуска, учитывающих мно-
жество этих факторов, и в соответствии с упрощенной постановкой задачи пред-
полагалось допустимым использовать указанный простейший критерий запуска 
для определения относительной площади сечения горла при построении участка 
внутреннего сжатия сравниваемых воздухозаборников. 

Заметим, что для воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия тече-
ние вне пограничного слоя в сечении входа является двуслойным, что обсуждается 
далее. И для него горло запуска определялось при числе Маха набегающего потока 
М = 4 по местному числу Маха для слоя в сечении входа, прилегающего к клину 
сжатия и занимающего бóльшую часть сечения ⎯ около 51 %. Соответственно для 
воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия была определена величина 
Аг/Авх ≈ 0,65, а для трехскачкового воздухозаборника ⎯ Аг/Авх ≈ 0,74. Различие 
в степени внутреннего геометрического сжатия в данном случае составляет около 
14 %. По данным [11, 12] это находится в пределах отличия от критерия Кантровица 
величин относительной площади горла запуска, определенных экспериментально. 
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Численные расчеты параметров течения, необходимых для построения воз-
духозаборников и для определения их характеристик на нерасчетных режимах, 
проводились c использованием пакета программ FLUENT. Рассчитывалось плос-
кое стационарное сверхзвуковое течение ⎯ либо невязкое с решением уравнений 
Эйлера, либо вязкое с решением уравнений Навье−Стокса и с использованием мо-
дели турбулентности k−ω SST. Количество узлов сетки составляло до (25−30)⋅104. 
Течение предполагалось адиабатическим, а теплофизические свойства воздуха 
независящими от температуры. Коэффициент расхода воздухозаборника опреде-
лялся по линии тока, приходящей на переднюю кромку обечайки. 

2. Особенности построения воздухозаборника 
    с изоэнтропической волной сжатия и картины его обтекания 

Отличительной особенностью построения воздухозаборника с повышенными 
характеристиками расхода является профилирование клина внешнего сжатия, фор-
мирующего на выбранном расчетном режиме течение с начальным косым скачком 
уплотнения и последующей центрированной изоэнтропической волной сжатия. На 
рис. 1 показана схема устройства водухозаборника с обозначениями основных 
геометрических параметров, а на рис. 2, a представлена расчетная картина вязкого 
обтекания воздухозаборника в виде линий равных плотностей (изобар) при 
М = Мр = 7. Носок клина внешнего сжатия с углом θ1 формирует начальный косой 
скачок уплотнения 1. На последующем участке формируется центрированная изо-
энтропическая волна сжатия 2 с поворотом потока от направления с углом θ1 до 
направления с углом θк. Фокус этой волны сжатия находится в точке C, располо-
женной на скачке 1 на некоторой высоте hС < H0. На рис. 2, a показан пример рас-
четной картины для ⎯hС = hС /H0 = 0,3. В точке C скачок 1 и волна сжатия 2 взаи-
модействуют между собой с образованием результирующего, более интенсивного, 
косого скачка уплотнения 3 и контактного разрыва 4. Часть захватываемого возду-
хозаборником потока, проходящего через скачок 1 и изоэнтропическую волну 
сжатия 2, имеет полное давление, более высокое по сравнению с той частью пото-
ка, который проходит через результирующий скачок 3. Из точки взаимодействия C 
исходит также слабая волна расширения, падающая на участок клина внешнего 
сжатия с углом наклона θк. Отраженные возмущения распространяются далее вниз 

 
 

Рис. 1. Схема воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия. 
1 ⎯ начальный клин сжатия с углом θ1 = 10°, 2 ⎯ изоэнтропический участок, 3 ⎯ клин сжатия с уг-
лом θк = 20°, 4 ⎯ сечение входа, 5 ⎯ участок тела сжатия с закруглением, 6 ⎯ диффузорный участок 
с углом расширения θд = 3°, 7 ⎯ начальный участок обечайки с углом поднутрения θоб = 10°, 8 ⎯ 
                                          изоэнтропический участок обечайки, 9 ⎯ сечение горла.
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по потоку и взаимодействуют со скачком 3 и контактным разрывом 4, которые 
вследствие этого являются слабо искривленными. Отмеченные возмущения доста-
точно слабы и их не видно на рис. 2. Воздухозаборник строится итерационно та-
ким образом, чтобы на расчетном режиме при М = Мр = 7 и заданном значении ⎯hС 
результирующий косой скачок уплотнения 3 попадал на переднюю кромку обе-
чайки 6, контактный разрыв 4 при этом попадает во внутренний канал. По по-
строению на этом режиме обеспечивается коэффициент расхода ϕ = 1. 

Пример картины вязкого обтекания воздухозаборника при М = 4, ⎯hС = 0,3 
показан на рис. 2, b. В данном случае косой скачок уплотнения 1, образующийся 
на начальном участке клина внешнего сжатия, также взаимодействует с после-
дующей изоэнтропической волной сжатия 2. Однако схождение волн сжатия про-
исходит над скачком уплотнения 1 так, что указанное взаимодействие сводится 
к локальному искривлению скачка и теоретически здесь формируется вместо кон-
тактного разрыва 4 слой  конечной толщины с переменной поперек слоя энтропи-
ей. Толщина этого слоя получается малой, она сравнима с численно реализуемой 
толщиной скачка уплотнения, поэтому на рис. 2, b энтропийный слой проявляется 
в виде, аналогичном контактному разрыву 4 на расчетном режиме, рис. 2, a. Ниже 
по потоку за зоной взаимодействия формируется более интенсивный, слабо  
искривленный косой скачок уплотнения 3, который проходит перед обечайкой, 
а энтропийный слой 4 попадает во внутренний канал. 

Заметим, что при выборе параметров контура воздухозаборника предвари-
тельно проводились расчеты обтекания невязким потоком клина внешнего сжатия 
при М = Мр = 7 и М = 4 с различной высотой ⎯hС  точки пересечения изоэнтропи-

 
 
Рис. 2. Расчетные картины вязкого обтекания (изолинии плотности) воздухозаборника  
                                    с изоэнтропической волной сжатия при М = 4 и 7. 
М = 7 (a), 4 (b); 1 ⎯ начальный скачок уплотнения, 2 ⎯ волна сжатия, 3 ⎯ результирующий скачок 
уплотнения, 4 ⎯ контактный разрыв, 5 ⎯ скачок уплотнения от обечайки, 6 ⎯ обечайка,  
7 ⎯линия тока, приходящая на переднюю кромку обечайки, P ⎯ точка пересечения линии тока  
                                                и скачка уплотнения, С ⎯ фокус волны сжатия.
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ческой волны сжатия с начальным скачком уплотнения при М = 7. При М = 7 
и⎯hС = 1 изоэнтропическая волна сжатия фокусируется на передней кромке обе-
чайки, и в этом случае уменьшение коэффициента расхода с уменьшением числа 
Маха набегающего потока М < 7 происходит практически таким же образом, как и 
для трехскачкового воздухозаборника, рассматриваемого ниже. С уменьшением 
⎯hС < 1 коэффициент расхода уменьшается в меньшей степени, так что при М = 4 
коэффициент расхода увеличивается по сравнению со случаем ⎯hС = 1. При даль-
нейшем уменьшении⎯hС < 0,3 это увеличение коэффициента расхода при М = 4 
мало, и в пределе при ⎯hС → 0 изменение коэффициента расхода будет аналогич-
ным воздухозаборнику с одним скачком внешнего сжатия, создаваемого клином 
с углом θк = 20°. Уже при ⎯hС = 0,3 различие в коэффициенте расхода рассматри-
ваемого воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия и воздухозаборника 
с одним скачком внешнего сжатия при М = 4 не превосходит 6 %. В случае вязкого 
обтекания поперечный размер части потока, проходящего через изоэнтропическую 
волну сжатия и имеющего повышенное полное давление, при М = 7 и ⎯hC < 0,3 
сравним с толщиной пограничного слоя на входе в канал воздухозаборника, и 
дальнейшее уменьшение ⎯hС становится нецелесообразным. Поэтому расчеты ха-
рактеристик воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия выполнялись 
для ⎯hС = 0,3. Эта величина, по-видимому, может быть уточнена в процессе проек-
тирования воздухозаборника конкретного назначения. 

3. Построение скачкового воздухозаборника 
    и картины его обтекания 

Характеристики конструируемого воздухозаборника с повышенными харак-
теристиками расхода рассматриваются в сопоставлении с обычным воздухозабор-
ником, скачки уплотнения которого на расчетном режиме при М = Мр = 7 фокуси-
руются на передней кромке обечайки. Схема устройства этого скачкового водухоза-
борника с обозначениями основных геометрических параметров показана на рис. 3. 
Клин внешнего сжатия выполнен с тремя ступенями сжатия, имеющими углы  
наклона θ1 = 10°, θ2 = 15° и θ3 = θк = 20°. Координаты начала ступеней сжатия 
предварительно определялись для невязкого течения при Мр = 7, а затем  
корректировались с учетом вязкого обтекания для обеспечения фокусировки 

 
 

Рис. 3. Схема трехскачкового воздухозаборника. 
1 ⎯ начальный клин сжатия с углом θ1 = 10°, 2 ⎯ клин сжатия с углом θ1 = 15°, 3 ⎯ клин сжатия  
с углом θ3 = 20°, 4 ⎯ сечение входа, 5 ⎯ участок тела сжатия с закруглением, 6 ⎯ диффузорный уча-
сток с углом расширения θд = 3°, 7 ⎯ начальный участок обечайки с углом поднутрения θоб = 10°, 8 ⎯ 
                                        изоэнтропический участок обечайки, 9 ⎯ сечение горла.
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на передней кромке обечайки всех трех косых скачков уплотнения, образующихся  
на клине внешнего сжатия, и получения расчетного коэффициента расхода ϕ = 1. 

Картины вязкого обтекания трехскачкового воздухозаборника при М = 4 и 7 
показаны на рис. 4, а, b. В данном случае при М < 7 взаимодействие скачков  
уплотнения внешнего сжатия происходит над обечайкой, а в сечении входа отсут-
ствуют волновые возмущения. 

4. Характеристики параметров потока в сечении входа 
     во внутренний канал воздухозаборников 

Отметим, прежде всего, основные различия в геометрии построенных участ-
ков внешнего сжатия рассматриваемых воздухозаборников, которые следуют из 
принятых условий сопоставления: H0 = idem, θ1 = idem, θк = idem. Длина этого  
участка, определяемая от носка клина сжатия до передней кромки обечайки, для 
воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия равна L0 ≈ 1,09 м, что 
примерно на 30 % короче по сравнению с трехскачковым воздухозаборником 
L0 ≈ 1,55 м. Это является благоприятным фактором с точки зрения уменьшения 
веса воздухозаборника. При этом относительная толщина пограничного слоя в сече-
нии входа получается также сравнительно меньшей ⎯ для воздухозаборника 
с изоэнтропической волной сжатия она равна ≈ 13 % при М = 4 и ≈ 17% при М = 7, 
а для трехскачкового, соответственно: ≈ 17 % при М = 4 и ≈ 22 % при М = 7. 

Относительная площадь входа для воздухозаборника с изоэнтропической 
волной сжатия Aвх/A0 = 0,322 получается примерно в 1,33 раза больше по сравне-
нию с площадью входа трехскачкового воздухозаборника, для которого соответст-
венно Aвх /A0 = 0,25. Учитывая указанные выше относительные величины Аг /Авх, 
определенные из условия запуска, относительная площадь горла для воздухоза-
борника с изоэнтропической волной сжатия получается равной Аг /А0 ≈ 0,21, а для 

 
 
Рис. 4. Расчетные картины вязкого обтекания (изолинии плотности) трехскачкового воздухо- 
                                                                  заборника при М = 4 и 7. 
М = 7 (a), 4 (b); 1, 2, 3 ⎯ скачки уплотнения на клине внешнего сжатия, 4 ⎯ обечайка, 5 ⎯ линия тока, 
   приходящая на переднюю кромку обечайки, P ⎯ точка пересечения линии тока и скачка уплотнения. 
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трехскачкового воздухозаборника Аг /А0 ≈ 0,19, различие составляет около 10 %. 
То есть сравниваемые воздухозаборники являются близкими по степени геометри-
ческого сжатия захватываемой ими струи. 

Распределение параметров потока в сечении входа воздухозаборника с изо-
энтропической волной сжатия показано на рис. 5. Представлены изменения попе-
рек сечения числа Маха и коэффициента восстановления полного давления 
σ = p0/p0∞. Здесь p0 ⎯ местное полное давление, p0∞ ⎯ полное давление невозму-
щенного набегающего потока. Как уже указывалось, пограничный слой занимает 
≈ 13 % высоты сечения входа при М = 4 и ≈ 17 % при М = 7. В области невязкого 
течения течение является двуслойным. Слою потока, проходящему вдоль поверх-
ности клина внешнего сжатия через носовой скачок уплотнения и изоэнтропиче-
скую волну сжатия, соответствуют бóльшая скорость и более высокие значения σ. 
Слою, прилегающему к обечайке и проходящему через более интенсивный скачок 
уплотнения, образующийся в результате взаимодействия носового скачка и изоэн-
тропической волны сжатия, соответствуют мéньшая скорость и пониженные зна-
чения σ. Относительный поперечный размер этого слоя, за вычетом пограничного 
слоя, изменяется от ≈ 26 % при М = 4 до ≈ 65 % при М = 7. Слой с бóльшими зна-
чениями σ, прилегающий к клину сжатия занимает соответственно от ≈ 51 % при 
М = 4 до ≈ 8 % при М = 7 высоты сечения входа. В невязком ядре потока коэффи-
циент восстановления полного давления при М = 7 составляет величины от σ ≈ 0,7 
при местном числе Маха Мл ≈ 4,4 вблизи нижней стенки до σ ≈ 0,25 при Мл ≈ 3,6 
вблизи обечайки, а при М = 4 это, соответственно, величины от σ ≈ 0,93 при 
Мл ≈ 2,56 вблизи нижней стенки до σ ≈ 0,62 при Мл ≈ 2,51 вблизи обечайки. 

Для скачкового воздухозаборника в сечении входа неравномерность потока 
связана только с пограничным слоем, который занимает 17−22 % высоты сечения 
входа. В невязком ядре потока коэффициент восстановления полного давления 
при М = 7 составляет величину σ ≈ 0,7 при местном числе Маха Мл ≈ 4,2, соответ-
ственно при М = 4 σ ≈ 0,92 при Мл ≈ 2,7. 

Сравнение изменения коэффициентов расхода рассматриваемых воздухоза-
борников, определенных по линии тока, приходящей на переднюю кромку обечай-
ки, представлено на рис. 6 в зависимости от числа Маха набегающего потока. Эти 
коэффициенты для обоих воздухозаборников при М = Мр = 7 соответствуют рас-
четному значению ϕ = 1,0. Для трехскачкового воздухозаборника происходит су-
щественное уменьшение коэффициента расхода с уменьшением чисел Маха поле-
та, и для него при М = 4 ϕ = 0,54. Для воздухозаборника с изоэнтропической вол-
ной сжатия при М = 4 величина ϕ = 0,72, т. е. коэффициент расхода примерно на 
33 % больше. 

 
 
Рис. 5. Распределение параметров потока в сечении входа воздухозаборника с изоэнтропи- 
                                                            ческой волной сжатия. 

М = 4 (1), 5 (2), 6 (3), 7 (4).
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Указанное различие в изменении коэффициента расхода можно объяснить 
различием в формировании линии тока, которая приходит из набегающего потока 
к передней кромке обечайки и которая ограничивает струю, захватываемую возду-
хозаборником. На рис. 2, а, b показана ограничительная линия тока 7 для воздухо-
заборника с изоэнтропической волной сжатия. В данном случае она проходит 
только через результирующий скачок уплотнения 3 с большим углом наклона, а за 
скачком она практически параллельна участку клина с углом θк. На рисунке P ⎯ 
точка пересечения линии тока 7 с результирующим скачком уплотнения 3. На рас-
четном режиме при М = 7 эта точка совпадает с передней кромкой обечайки, что 
определяет ϕ = 1,0. С уменьшением числа Маха М < 7 происходит относительно 
малое увеличение угла наклона результирующего скачка 3, при этом вертикальная 
координата точки P мало уменьшается по сравнению с ее положением на расчетном 
режиме. Это и определяет малое уменьшение коэффициента расхода с уменьше-
нием числа Маха М < 7. 

Ограничительная линия тока 5 для трехскачкового воздухозаборника показа-
на на рис. 4, а, b. В точке P она пересекается с начальным скачком уплотнения 1, 
исходящим от передней кромки клина сжатия и имеющим малый угол наклона, 
а затем следует направлению ступеней сжатия, проходя последующие скачки  
уплотнения 2 и 3. Т. е. в данном случае коэффициент расхода определяется поло-
жением точки Р на начальном скачке 1, для которого имеет место относительно 
быстрое увеличение угла наклона с уменьшением М < 7, при этом вертикальная 
координата точки P и, соответственно, коэффициент расхода уменьшаются по 
сравнению с расчетным режимом при М = 7 быстрее, чем для воздухозаборника 
с изоэнтропической волной сжатия. 

На рис. 6 для сравнения представлены экспериментальные данные работы [13] 
по коэффициенту расхода для гиперзвукового плоского воздухозаборника, близко-
го по параметрам к рассматриваемому. Этот воздухозаборник имел расчетное чис-
ло Маха Мр ≈ 6, его трехскачковый клин внешнего сжатия выполнен с углами 
θ1 = 7,5°, θ2 = 15° и θ3 = θк = 22,5°, обечайка выполнена без поднутрения, относи-
тельная площадь горла Aг/A0 ≈ 0,2. Он был испытан в аэродинамической трубе  
периодического действия при числах Маха набегающего потока М = 2, 3, 4 и 6. 
Характер изменения коэффициентов расхода, определенного расчетом для рас-
сматриваемого в настоящей работе плоского воздухозаборника и определенного 
экспериментально для воздухозаборника работы [13], в зависимости от числа М 
аналогичен, а величины этих коэффициентов при М = 4 и 6 отличаются не более 
чем на 4 %. 

5. Результаты численных расчетов параметров 
    внутреннего течения в воздухозаборниках 

Рассмотрим результаты численных расчетов внутреннего течения. Для обоих 
рассматриваемых воздухозаборников скачок уплотнения, образующийся на передней 
кромке обечайки, индуцирует отрывы пограничного слоя на основном теле сжатия 
вблизи горла. При выбранном значении угла поднутрения обечайки, определяющим 

Рис. 6. Изменение коэффициентов расхода 
рассматриваемых воздухозаборников в зави-
симости от числа Маха набегающего 
                            потока. 
Воздухозаборники: 1 ⎯ с изоэнтропической 
волной сжатия, 2 ⎯ трехскачковый, 3 ⎯ плос- 
                                 кий [13]. 
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интенсивность создаваемого ею скачка, эти отрывы являются локальными и не 
выходят вперед по потоку в область перед сечением входа. В то же время они мо-
гут приводить к срыву втекания в воздухозаборнике при его дросселировании ⎯ 
происходит выбивание системы замыкающих скачков уплотнения, формирую-
щихся при торможении потока в диффузоре за горлом воздухозаборника. В работе 
были оценены возможности устранения указанных отрывов с помощью устройства 
щелей слива пограничного слоя. Для сверхзвуковых воздухозаборников обычным 
является устройство этих щелей в месте падения скачка уплотнения от обечайки 
на центральное тело сжатия, т. е. вблизи горла [1]. Для гиперзвуковых воздухоза-
борников продольная координата места падения скачка уплотнения от обечайки 
существенно изменяется в зависимости от числа Маха потока, набегающего на 
воздухозаборник. Проведенные расчеты показали целесообразность устройства 
в этом случае двух последовательно расположенных щелей слива простейшей кон-
фигурации типа «козырька». Схема устройства щелей слива показана на рис. 7. 
В продольном направлении щèли располагались на основном теле сжатия таким 
образом, чтобы пограничный слой сливался непосредственно перед местом паде-
ния скачка от обечайки: первая при М = 4, вторая ⎯ при М = 7. Поперечные раз-
меры щелей h1 и h2, достаточные для устранения отрывов, были определены 
в процессе ряда последовательных расчетов. Оптимизация параметров щелей сли-
ва не производилась. Были приняты одинаковые значения абсолютных размеров 
щелей для обоих воздухозаборников. Их величины по отношению к высоте горла 
для воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия равны h1/Hг = 0,04, 
h2/Hг = 0,028, а для скачкового ⎯ h1/Hг = 0,055, h2/Hг = 0,04. 

Суммарный расход воздуха, отводимого через щели слива, по оценкам  
составляет не более 0,5 % при М = 7 и не более 2,1 % при М = 4. Так как устраняе-
мые отрывы пограничного слоя являлись локальными и не выходили вперед по 

 
 

Рис. 7. Расчетные картины вязкого течения (изолинии плотности) во внутреннем канале 
                    воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия  при М = 4 и 7. 
М = 7 (a), 4 (b); 1, 2 ⎯ щели слива пограничного слоя, 3 ⎯ скачок уплотнения от обечайки, 4 ⎯ кон- 
       тактный разрыв, 5 ⎯ волна расширения, 6 ⎯ отраженный скачок уплотнения, 7 ⎯ обечайка. 
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потоку в область перед сечением входа, коэффициент расхода исследуемых возду-
хозаборников, определяемый по линии тока, приходящей на переднюю кромку 
обечайки, при наличии щелей слива не изменялся. В то же время на выходе из ка-
нала воздухозаборника, перед двигателем, расход воздуха меньше на величину, 
указанную для щелей слива. 

Заметим, что среднемассовые значения параметров потока в горле воздухо-
заборников без щелей слива и со щелями отличаются несущественно. Например, 
как для воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия, так и для скачково-
го воздухозаборника среднемассовые коэффициенты восстановления полного дав-
ления и числа Маха различаются не более чем на 5 %. В то же время устранение 
указанных локальных отрывов позволяет предотвратить срыв втекания в воздухо-
заборник при дросселировании течения в канале двигателя. 

Примеры картин течения во внутреннем канале воздухозаборника с изоэн-
тропической волной сжатия со щелями слива при М = 4 и 7 представлены на 
рис. 7. Как можно видеть, течение в воздухозаборнике в этих случаях происходит 
без отрыва пограничного слоя. Распределение параметров потока в поперечном 
сечении горла показано на рис. 8. Двухслойная неравномерность поля потока,  
образующаяся в сечении перед входом, сохраняется и в горле. Общая неравномер-
ность поля внутреннего сверхзвукового течения в канале воздухозаборника в дан-
ном случае осложнена скачком уплотнения от обечайки и его последующими  
отражениями от стенок, а также возмущениями, создаваемыми элементами уст-
ройства щелей слива, включая вновь формирующийся на них пограничный 
слой. С увеличением числа Маха набегающего потока неравномерность в ядре 
потока в горле усиливается и, например, при числе Маха набегающего потока 
М = 7 локальные значения параметров потока вблизи нижней стенки составляют 
Мл ≈ 4,3 и σ ≈ 0,65, а вблизи обечайки Мл ≈ 3,1 и σ ≈ 0,23. 

Распределение параметров потока в поперечном сечении горла скачкового 
воздухозаборника со щелями слива показано на рис. 9. Неравномерность поля 
внутреннего сверхзвукового течения в канале воздухозаборника обусловлена 

 
 
Рис. 8. Распределение параметров потока в сечении горла воздухозаборника с изоэнтропи- 
            ческой волной сжатия (в конфигурации со щелями слива пограничного слоя). 

М = 4 (1), 5 (2), 6 (3), 7 (4).

 
 

Рис. 9. Распределение параметров потока в сечении горла трехскачкового воздухозабор- 
                         ника (в конфигурации со щелями слива пограничного слоя). 

М = 4 (1), 5 (2), 6 (3), 7 (4).
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скачком уплотнения от обечайки и его последующими отражениями от стенок, а 
также возмущениями, создаваемыми элементами устройства щелей слива, вклю-
чая вновь формирующийся на них пограничный слой. При числе Маха набегаю-
щего потока М = 7 максимальная скорость потока в горле также достигается вбли-
зи нижней стенки и равна Мл ≈ 4, при этом σ ≈ 0,63, соответственно вблизи обе-
чайки Мл ≈ 3,4 и σ ≈ 0,64. 

6. Оценки степени неоднородности потока в горле 

Характеристики общей эффективности воздухозаборников обычно опреде-
ляются в предположении одномерности потока в горле. В случае неравномерного 
потока в канале воздухозаборника они должны определяться как среднемассовые 
характеристики. В связи с этим имеет смысл получить сравнительную оценку сте-
пени неоднородности потока на входе и в горле рассматриваемых воздухозабор-
ников, необходимую для оценки границ применимости одномерного анализа  
неравномерных потоков в соответствии с работой [14]. 

В работе [14], во-первых, вводится коэффициент β, характеризующий неод-
нородность скорости и определяемый в виде: 

22 ( ) ,m V dm Vdmβ = ∫ ∫   .ndm V dAρ=  

Здесь m ⎯ полный расход в рассматриваемом сечении, dm и V ⎯ местные элемен-
тарный расход и скорость потока, Vn ⎯ компонента скорости, нормальная к эле-
менту сечения, по которому производится интегрирование. Во-вторых, вводится 
коэффициент α, характеризующий неоднородность потока энтальпии. С учетом 
сделанных предположений об адиабатичности течения и независимости теплофи-
зических свойств воздуха от температуры этот коэффициент будет характеризо-
вать неравномерность распределения статической температуры и определяется 
в виде: 

,Tm Tdm Vdm dm
V

α ⎛ ⎞= ⎜ ⎟
⎝ ⎠∫ ∫ ∫  

где T ⎯ местная статическая температура в рассматриваемом сечении. 
Расчет указанных коэффициентов в сечении входа во внутренний канал  

воздухозаборников дает следующие значения. Для скачкового воздухозаборника: 
β = 1,0034, α = 0,972 при числе Маха М = 7 и β = 1,0045, α = 0,978 при М = 4. Для 
воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия это соответственно: 
β = 1,003, α = 0,978 при М = 7 и β = 1,0035, α = 0,983 при М = 4. Отклонения ко-
эффициентов β и α от единицы для обоих рассматриваемых воздухозаборников 
отличаются не более, чем на 1 %, при этом отклонения коэффициента β на порядок 
меньше по сравнению, например, с неоднородностью вязкого течения в канале 
с развитым пограничным слоем [14]. Заметим, что согласно работе [14] ошибки, 
проистекающие из одномерного рассмотрения неравномерных потоков, имеют тот 
же порядок, что и отклонения коэффициентов β и α от единицы. 

Полученные оценки дают возможность обоснованно сравнивать характери-
стики эффективности рассматриваемых воздухозаборников, определяемые при 
одномерном рассмотрении с использованием среднемассовых параметров потока. 

7. Оценки характеристик эффективности воздухозаборников 

Расход воздуха, захватываемый в набегающем потоке, является одной из основ-
ных характеристик эффективности воздухозаборника. Как уже отмечалось ранее, 
для построенного воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия имеет  
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место заметное увеличение коэффициента расхода на режимах М < Мр. Так, при 
М = 4 у него коэффициент расхода почти в ~ 1,33 раза больше по сравнению со 
скачковым воздухозаборником. 

Далее рассмотрим также некоторые другие возможные параметры эффектив-
ности сравниваемых воздухозаборников, характеризующие, в частности, процесс 
сжатия захватываемого потока. Оценки этих параметров были получены для тече-
ния в каналах со щелями слива пограничного слоя. На рис. 10 и 11 представлены 
среднемассовые параметры потока в горле воздухозаборников в зависимости от 
числа Маха набегающего потока. Из рис. 10 видно, что воздухозаборник с изоэн-
тропической волной сжатия по сравнению со скачковым обеспечивает в среднем 
на 5−11 % мéньшую скорость (число Маха Мг), при этом степень сжатия⎯p = pг /p∞ 
для этого воздухозаборника примерно на 20 % больше при М = 4 и на 8 % меньше 
при М = 7. 

Коэффициент восстановления полного давления σг = p0г /p0∞ представлен на 
рис. 11. Коэффициент σг для скачкового воздухозаборника изменяется от σг ≈ 0,8 
при М = 4 до σг ≈ 0,54 при М = 7. Для воздухозаборника с изоэнтропической вол-
ной сжатия это изменение составляет от σг ≈ 0,75 при М = 4 до σг ≈ 0,31 при М = 7, 
то есть меньше на 7 % при М = 4 и на 42 % при М = 7. 

Сравним характеристики восстановления полного давления исследуемых 
воздухозаборников с расчетными и экспериментальными данными, полученными 
в работах [15−18] для двумерных ⎯ плоских и осесимметричных гиперзвуковых 
воздухозаборников со сверхзвуковой скоростью потока в горле. Эти данные также 
представлены на рис. 11. Следует отметить, что геометрия всех сравниваемых воз-
духозаборников различна, тем не менее, приводимые данные характеризуют об-
щий уровень возможной достижимой эффективности по восстановлению полного 
давления при сверхзвуковой скорости потока в горле. 

 
 
Рис. 10. Изменение среднемассовых числа Маха и степени сжатия потока в сечении горла 
воздухозаборников в конфигурации со щелями слива пограничного слоя в зависимости  
                                                             от числа Маха полета. 

Воздухозаборники: 1 ⎯ с изоэнтропической волной сжатия, 2 ⎯ трехскачковый. 

 

Рис. 11. Изменение коэффициента восстанов-
ления полного давления сверхзвукового пото-
ка в горле воздухозаборников в зависимости 
                      от числа Маха полета. 
Воздухозаборники: 1 ⎯ с изоэнтропической волной 
сжатия, 2 ⎯ трехскачковый, 3 ⎯ плоский [15], 4 ⎯ 
осесимметричный [16], 5 ⎯ осесимметричный AIM 
[17], 6 ⎯ осесимметричный AIM в масштабе 2/3 [17] 
                            7 ⎯ квазиплоский [18]. 
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В работе [15] испытано три варианта плоского модельного воздухозаборника 
с различной геометрической степенью сжатия внутреннего участка Авх /Аг = 2,8 и 
12 (Аг /А0 = 0,25, 0,063 и 0,042 соответственно) при числе Маха М = 7,4. Участок 
внутреннего сжатия был выполнен с профилированными контурами обечайки и 
основного тела сжатия, причем контур последнего был выполнен таким образом, 
что падающий на тело косой скачок уплотнения, создаваемый обечайкой, не отра-
жался. Получены, в частности, распределения числа Маха и коэффициента восста-
новления полного давления. Среднемассовые значения потока в горле не опреде-
лялись, и для него приводятся значения коэффициента σ, максимальные для экс-
периментально полученных распределений поля потока в сечении горла. В работе 
[16] осесимметричный модельный воздухозаборник с геометрической степенью 
сжатия внутреннего участка А0 /Аг = 18,2 и 13,8 (Аг /А0 = 0,055 и 0,072 соответст-
венно) и с отсосом пограничного слоя в области горла был испытан при М = 5,3. 
Скачок от обечайки претерпевал несколько отражений внутри участка внутренне-
го сжатия. В работе [17] в диапазоне М = 5÷7,25 выполнен расчетный анализ осе-
симметричного воздухозаборника экспериментального гиперзвукового двигателя 
HRE. Воздухозаборник имел относительную площадь горла Аг /А0 = 0,12, рассмат-
ривались различные варианты положения носка обечайки с относительно малым 
затуплением. Рассчитывался ламинарный или турбулентный пограничный слой, 
для течения в невязкой области течения использовался метод характеристик. Ска-
чок от обечайки претерпевал несколько отражений внутри участка внутреннего 
сжатия. В работе [18] в диапазоне М = 4−8 получены характеристики квазиплоско-
го воздухозаборника с изоэнтропической поверхностью сжатия (Аг /А0 = 0,17, 
Авх /Аг = 1,28) с численным расчетом его невязкого обтекания с поправками на 
толщину вытеснения пограничного слоя. 

Приведенные на рис. 11 данные показывают, что оцениваемая по коэффици-
енту восстановления полного давления эффективность воздухозаборников,  
рассматриваемых в настоящей работе, вполне соответствует уровню этого показа-
теля, полученного в исследованиях характеристик двумерных воздухозаборников 
различной конфигурации. 

Для оценки эффективности воздухозаборников в некоторых случаях исполь-
зуется коэффициент сохранения кинетической энергии в процессе сжатия захва-
тываемой воздухозаборником струи. Согласно работе [11], он определяется в виде: 
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здесь h0∞ и h∞ ⎯ полная и статическая энтальпия невозмущенного набегающего 
потока, h0г ⎯ полная энтальпия потока в горле воздухозаборника, h(p∞, σг) ⎯ ста-
тическая энтальпия, определяемая при адиабатическом расширении потока в горле 
до давления в невозмущенном набегающем потоке. С учетом предположений об 
адиабатичности течения в воздухозаборнике h0г = h0∞ и независимости теплофизи-
ческих свойств воздуха от температуры можно получить: 
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Расчеты показывают, что коэффициент ηKE мало изменяется в диапазоне чи-
сел Маха набегающего потока М = 4÷7 и для трехскачкового воздухозаборника 
составляет величины ηKE = 0,979÷0,98, а для воздухозаборника с изоэнтропиче-
ской волной сжатия ηKE = 0,974÷0,96. 

Полученные оценки ηKE с отклонением не более 1 % близки к приближенной 
зависимости 3,63

KE г1 0,528 (1 / ) ,M Mη = − −  аппроксимирующей эксперименталь-
ные данные для гиперзвуковых воздухозаборников и приведенной в работе [11]. 
Так как коэффициент сохранения кинетической энергии непосредственно связан 
с коэффициентом восстановления полного давления, справедлива указанная выше 
сравнительная оценка эффективности рассматриваемых воздухозаборников, опре-
деленная по коэффициенту σг. Расчетные характеристики эффективности обоих 
воздухозаборников являются удовлетворительными в сравнении с эксперимен-
тальными данными для плоских и трехмерных гиперзвуковых воздухозаборников, 
обобщенными в работе [11] в зависимости от коэффициента ηKE и охватывающими 
диапазон ηKE = 0,9÷0,99. В частности, в этой работе приводятся данные ηKE = 0,96÷0,98 
для плоского воздухозаборника с Мр = 10,4. Значения ηKE = 0,96÷0,95 были полу-
чены в экспериментальных исследованиях уже упоминавшегося осесимметрично-
го воздухозаборника [15] с Мр = 5,3. Таким образом, для воздухозаборников, рас-
сматриваемых в настоящей работе, их эффективность, оцениваемая по коэффици-
енту сохранения кинетической энергии ηKE, также согласуется с данными, полу-
ченными в исследованиях характеристик двумерных и трехмерных воздухозабор-
ников различной конфигурации. 

Приведенные выше оценки восстановления полного давления получены при 
сверхзвуковой скорости в горле, то есть характеризуют эффективность рассматри-
ваемых воздухозаборников в режиме ГПВРД. Чтобы оценить эффективность рас-
сматриваемых воздухозаборников в режиме ПВРД, был определен коэффициент 
восстановления полного давления для режима течения с прямым скачком уплот-
нения в горле, параметры потока в котором соответствует осредненным выше  
описанным образом. На рис. 12 представлено изменение этого коэффициента 
σгпс = p0гпс/p0∞ в зависимости от числа Маха. Для воздухозаборника с изоэнтропи-
ческой волной сжатия величина σгпс изменяется в диапазоне от σгпс = 0,376 при 
М = 4 до σгпс = 0,0633 при М = 7, для трехскачкового воздухозаборника эта вели-
чина изменяется от σгпс = 0,351 при М = 4 до σгпс = 0,082 при М = 7. Различие со-
ставляет примерно 7 % при М = 4 и 2,5 % при М = 7. Это дает основание предпо-
лагать, что в режиме ПВРД эффективность рассматриваемых воздухозаборников 
по восстановлению полного давления может быть практически одинаковой. 

Сопостáвим уровень восстановления полного давления, определенный в рас-
сматриваемых воздухозаборниках для режима течения с прямым скачком уплот-
нения в горле, с тем, который рекомендуется в спецификации США MIL-E-5008B 

 

Рис. 12. Изменение коэффициента восста-
новления полного давления осредненного 
потока с прямым скачком в горле воздухо-
заборников в зависимости от числа Маха 
                                 полета. 
Воздухозаборники: 1 ⎯ с изоэнтропической 
волной сжатия, 2 ⎯ трехскачковый, 3 ⎯ плос-
кий [13]; 4 ⎯ спецификация MIL-E-5008B, 5 ⎯ 
данные ЦАГИ [19] для сверхзвуковых плоских 
       воздухозаборников смешанного сжатия. 
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для воздухозаборников компрессорных двигателей, в том числе рассчитанных на 
числа Маха полета М > 5, и с данными ЦАГИ [19] для сверхзвуковых воздухоза-
борников смешанного сжатия, рассчитанных на числа Маха полета до М = 4. 
Сравнительные данные представлены на рис. 12. Показатели MIL-E-5008B и рабо-
ты [19] относятся к ВРД, работающим при дозвуковой скорости на входе в камеру 
сгорания, и неприменимы непосредственно к воздухозаборникам двухрежимных 
ПВРД. Поэтому, как и следовало ожидать, коэффициент σгпс для рассматриваемых 
воздухозаборников существенно меньше этих показателей. 

На рис. 12 для сравнения представлены также экспериментальные данные 
работы [13] для упоминавшегося выше гиперзвукового плоского воздухозаборни-
ка с расчетным числом Маха Мр ≈ 6. Коэффициент восстановления полного давле-
ния в этой работе определялся на режимах с торможением потока до дозвуковой 
скорости в канале модели, измерялось полное и статическое давления в мерном 
сопле на выходе из этого канала. Положение замыкающего скачка не было опре-
делено, но предполагалось, что полученные характеристики соответствуют режи-
му ПВРД. Величины коэффициента восстановления полного давления, получен-
ные для М = 2 и 3, находятся на уровне, соответствующем данным ЦАГИ [19] для 
сверхзвуковых воздухозаборников смешанного сжатия, а при М = 4 и 6 они значи-
тельно меньше данных [19] и MIL-E-5008B. В работе [13] не обсуждаются причи-
ны низких значений этого коэффициента при М = 4 и 6. 

Заметим, что данные MIL-E-5008B и работы [19] можно рассматривать как 
ориентир для возможного улучшения характеристик восстановления полного дав-
ления нового воздухозаборника с повышенным коэффициентом расхода примени-
тельно к ДГПВРД. Для обоснованной оценки возможности такого улучшения  
необходимо рассмотрение характеристик воздухозаборников с торможением по-
тока в диффузоре до дозвуковой скорости и с учетом работы камеры сгорания. 

Заключение 

Показана возможность разработки гиперзвукового плоского воздухозаборни-
ка внешнего сжатия, обеспечивающего более высокие значения коэффициента 
расхода по сравнению с обычным скачковым воздухозаборником при числах Маха, 
меньших расчетного (М < Мр). 

Клин такого воздухозаборника профилируется таким образом, что на участке 
внешнего сжатия формируется течение с начальным косым скачком уплотнения и 
последующей центрированной изоэнтропической волной сжатия. Их взаимодейст-
вие происходит перед сечением входа во внутренний канал с образованием  
результирующего, более интенсивного, косого скачка уплотнения и контактного 
разрыва. Характеристики воздухозаборника анализировались в сопоставлении 
с плоским воздухозаборником, три скачка внешнего сжатия которого сфокусиро-
ваны на передней кромке обечайки. Рассмотрен диапазон чисел Маха полета 
M = 4−7. 

Для воздухозаборника с изоэнтропической волной сжатия при М = 4 достига-
ется коэффициент расхода, почти в ~ 1,33 раза больший по сравнению со скачко-
вым воздухозаборником. Кроме того, предлагаемый воздухозаборник имеет 
уменьшенный примерно на 30 % продольный размер, что может обеспечить сни-
жение его веса и уменьшение относительной толщины пограничного слоя в сече-
нии входа. 

Для более полноценной оценки эффективности нового воздухозаборника 
в сравнении с традиционным скачковым целесообразно проведение дальнейших 
исследований с рассмотрением совместной работы воздухозаборника и камеры 
сгорания, а также тяговых характеристик двигателей. 
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