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Движение со сверхзвуковой скоростью. Скачки уплотнения. 
Ударные волны Число Маха. Реактивные двигатели. 

Многоступенчатые ракеты.

Как было показано выше скорость  газового потока,  вытекающего из 
отверстия,  не  может  быть  выше  критической  скорости,  равной  скорости 
распространения звука в газе при температуре равной критической:
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где υзв – скорость звука в газе.
Однако,  изменяя  профили  трубопровода  можно  регулировать  режим 

истечения  газа.  При  этом  можно  использовать  избыточное  давление, 
возникающее  в  потоке  при  критическом  истечении  и  получить  скорости 
истечения  газа  большие,  чем  звуковые  (так  называемые  сверхзвуковые 
скорости). С физической точки зрения эта задача заключается в том, чтобы 
определить условия, при которых беспорядочное тепловое движение молекул 
в  газовом  потоке,  который  движется  со  скоростью  звука,  частично 
превратить  в  упорядоченное  движение  и,  таким  образом,  получить 
сверхзвуковые скорости истечения газового потока.

Определим эти условия. Расход газа через любое сечение выходного 
отверстия величина постоянная:

ρυS = const                                  (1)
Уравнение (1) это уравнение неразрывности потока сжимаемого газа. 

Продифференцируем (1):
ρυdS + ρ Sdυ + υSdρ = 0

Разделим полученное уравнение на ρυS:
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Однако:
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Из предыдущего параграфа известно, что:
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Продифференцируем это уравнение:
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Отсюда:

pC dTd = −υ
µ υ
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Определим  второе  слагаемое  в  скобках  в  уравнении  (2).  Для  этого 
подставим (3) и (4) в это слагаемое:
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Запишем  уравнение  Пуассона  в  переменных  T и  V и 
продифференцируем его:

TVγ-1 = const
Vγ-1 dT +T (γ-1)V γ-2 dV = 0

Умножив последнее уравнение на V -γ+2 получим:
VdT + T (γ-1) dV = 0

или:
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Подставим (6) в (5):
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В (7)
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где υ зв – скорость звука в газе. С учетом этого перепишем (7) в виде:
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Подставим (8) в (2):
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Из уравнения (9) следует, что при  υ < υзв,  dυ/dS < 0. Это значит, что 
если газ вытекает через трубу переменного сечения со скоростью меньшей 
чем критическая (скорость звука), то dυ/dS < 0 и его скорость увеличивается 
в той части, где труба суживается (dS < 0 ⇒ dυ > 0) и уменьшается там, где 
труба расширяется (dS > 0  ⇒ dυ < 0).  И наоборот при истечении газа со 
скоростями большими чем критическая (υ > υзв)  dυ/dS > 0. Это значит, что 
при  истечении  через  расширяющиеся  участки  трубы  скорость  истечения 
возрастает  (dS > 0  ⇒ dυ > 0)  и  становится  больше критической.  В  этом 
случае  увеличение  кинетической  энергии  потока  происходит  за  счет 
уменьшения внутренней энергии газа.

Для получения сверх звуковых скоростей истечения газового  потока 
Лавалем,  Стэнтоном,  Франком  были  разработаны  сверхзвуковые  сопла 
(каналы,  трубы  переменного  сечения),  в  которых  происходит  ускорение 
газового потока до скоростей больших, чем скорость звука (рис.1).

Рис.1. Сечения различных сопел

В  сопле  Лаваля  в  сужающейся  части  скорость  газового  потока 
увеличивается от 0 до звуковой скорости (докритичное течение газа), затем 
газовый  поток  попадает  в  расширяющуюся  часть  сопла,  где  скорость  его 
истечения увеличивается до сверхзвуковой скорости.

Расширяющиеся сопла используются в паровых и газовых турбинах, 
реактивных двигателях и других устройствах.
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Превышение скорости звука в газовых средах приводит к ряду явлений, 
которые надо учитывать при движении самолетов, снарядов, ракет, лопаток 
газовых турбин и т.д.

Когда какое-нибудь тело (источник возмущения)  движется в газовой 
среде  со  скоростью  меньшей,  чем  скорость  звука,  то  возмущения  среды 
(упругие  деформации),  которые  возникают  из-за  взаимодействия  среды  с 
передней поверхностью тела распространяются во все стороны со скоростью 
звука и обгоняют его. Если источник движется со сверхзвуковой скоростью, 
то  упругие  деформации  среды,  вызванные  им  не  обгоняют  источник 
возмущения, они отстают от него и остаются внутри так называемого конуса 
возмущений или конуса Маха (рис.2). 

Рис. 2. К определению числа Маха

Если источник возмущения за время t переместится из точки O в точку 
A, то OA = l = υ t. Возмущение движется со скоростью звука и за это время 
проходит расстояние OB = r = υзв t.

Из рисунка видно, что:
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Отношение скорости движения тела в среде к скорости звука в этой 
среде называется числом Маха:
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Если  M > 1, наблюдается движение со сверхзвуковой скоростью. При 
движении  со  сверхзвуковыми  скоростями  возникают  скачки  уплотнения 
(скачки давления) – тонкие слои среды с толщиной порядка средней длины 
свободного  пробега  молекул,  в  которых  скачкообразно  изменяются 
термодинамические  параметры  газа  (давление  плотность  и  т.д.).  Скачки 
уплотнения  создают  в  пространстве  ударные  волны.  Ударные  волны 
представляют  собой  поверхность  разрыва  непрерывности  физических 
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свойств  среды.  Ударные  волны  возникают  также  при  различных  взрывах 
(бомбы, снаряды и т.д.), при прохождении через газ электрических разрядов 
(молнии).

Скачкообразные  изменения  плотности  могут  быть  настолько 
значительными, что области их проявления можно фотографировать. Скачки 
уплотнения в зависимости от их геометрической формы делятся на косые и 
прямые (рис.3).

Рис.3. Прямой и косой скачки уплотнения

Возникновение  скачков  уплотнения  вызывает  сопротивление 
движению  тел,  которое  в  отличие  от  малых  скоростей  (F ∼ υ) 
пропорционально квадрату скорости (F ∼ υ2).

Для уменьшения сопротивления крыла (и т.д.) летательных аппаратов 
при  не  очень  больших  M используют  стеловидные  и  треугольные  формы 
(крыла,  пули,  снаряда,  ракеты  и  т.д.),  передняя  кромка  которых  образует 
острые углы с направлением скорости набегающего потока.

При больших M кинетическая энергия потока много больше энтальпии, 
поэтому изменением энтальпии можно пренебречь. В этих случаях течение 
потока перестает зависеть от  M, а значит и от формы тела. Поэтому форму 
передней части ракет делают тупой, потому что стабилизация течения около 
тупых тел наступает при меньших значениях M, чем около заостренных.

При  ускоренном  истечении  газа  из  сопла  газовый  поток  порождает 
реактивную  силу,  приложенную  к  соплу  и  направленную  в 
противоположную сторону направлению ускорения газового потока Эта сила 
равна  приращению  (изменению)  импульса  газового  потока  в  единицу 
времени.

Реакция  газового  потока  используется  в  реактивных  двигателях. 
Основным элементом любого реактивного двигателя является сопло (Лаваля, 
Франкля, и т.д.), которое необходимо для получения максимально возможной 
скорости вытекания газового потока. Реактивные двигатели делятся на две 
группы: воздушно-реактивные двигатели (ВРД) и ракеты.

Прямоточный ВРД работает и создает реактивную тягу в том случае, 
когда он движется со большой скоростью (рис.4).
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Рис. 4. Схема прямоточного воздушно-реактивного двигателя

Для  воздушно-реактивного  двигателя  необходимо  только  топливо 
(керосин). Окислителем и одновременно рабочим телом, которое и создает 
тягу, является атмосферный воздух. В ракетных двигателях используется и 
топливо,  и  специальные  окислители,  поэтому  работа  таких  двигателей  не 
зависит от состояния окружающей среды. Они могут работать и в вакууме.

Рассмотрим  схему  прямоточного  воздушно-реактивного  двигателя 
(рис.):

В области за входным соплом скорость газового потока (дозвуковая) 
уменьшается,  потому  что  площадь  поперечного  сечения  возрастает 
(ρυS = const). Газовый поток тормозится в расширяющемся канале, при этом 
скорость уменьшается,  а  давление плотность и температура возрастают.  В 
камере сгорания впрыскивается топливо. При сгорании топлива возрастает 
внутренняя энергия газа. Из камеры сгорания газ попадает в выходное сопло 
Лаваля. В месте наибольшего сужения сопла скорость газового потока равна 
скорости звука. После расширения газа в широкой части сопла его скорость 
увеличивается  и  из  сопла  вытекает  сверхзвуковой  газовый  поток.  Эти 
двигатели очень просты и надежны. Они пригодны для наиболее скоростных 
самолетов (M ≥ 4).

Турбокомпрессорный  ВРД.  Турбокомпрессорные  двигатели  могут 
работать  при  любых  скоростях.  В  отличие  от  прямоточных  ВРД  сжатие 
воздуха в камере сгорания осуществляется компрессором (рис.5).
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Рис. 5. Схема турбореактивного двигателя

Энергия  газового  потока  продуктов  сгорания  топлива  за  камерой 
сгорания  частично  передается  турбине,  которая  приводит  в  действие 
компрессор, сжимающий газ перед камерой сгорания. Турбина и компрессор 
закреплены на одной оси. В некоторых модификациях двигателей турбина 
приводит  во  вращение  лопасти  пропеллера  (турбовинтовые  двигатели). 
Оставшаяся  часть  энергии  газового  потока  создает  реактивную  тягу  в 
выходном сопле.

Ракетные двигатели делятся на твердотопливные (пороховые) ракетные 
двигатели  (ТРД)  и  жидкостные  ракетные  двигатели  (ЖРД).  В  этих 
двигателях  ускорение  потока  газа  осуществляется  за  счет  химической  (в 
будущем  за  счет  ядерной,  световой)  энергии.  Ракетный  двигатель 
единственный  двигатель,  который  может  работать  в  безвоздушном 
пространстве, и пригоден для космических перелетов.

Пороховые ракеты состоят из камеры сгорания с пороховым составом, 
выходного  сопла  и  зажигательного  устройства.  ЖРД  состоят  из  камеры 
сгорания  с  форсунками  для  подачи  топлива  и  окислителя,  устройства 
зажигания, сопла, турбонасосов и баков с топливом и окислителем (рис.6).
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Рис. 6. Схема жидкостного ракетного двигателя

ЖРД  конструктивно  более  сложен,  чем  ТРД,  однако  в  них  можно 
регулировать процесс сгорания топлива, и, таким образом силу тяги ракеты.

В  зависимости  от  требуемой  конечной  скорости  ракеты могут  быть 
одноступенчатые  и  многоступенчатые.  Каждая  ступень  ракеты  кроме 
полезного  груза  представляет  собой  автономный  блок  с  собственным 
двигателем,  топливом  и  окислителем.  После  сгорания  всего  топлива, 
соответствующая  ступень  ракеты  отделяется  от  остальной  части  ракеты, 
вследствие  чего  масса  оставшейся  части  ракеты уменьшается,  а  скорость, 
которую сообщает ей двигатель следующей ступени, увеличивается.

“Восток”  –  1961  год.  Ю.А.  Гагарин,  12.04.1961г.  Трехступенчатая 
жидкостная ракета, длина – 38 метров, диаметр 10 метров.
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