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Приведён анализ теоретических исследований по энергетическому разделению газа, используемо-

го в качестве рабочего тела при термостатировании бортового оборудования аэрокосмической техники.  
 
Вихревая труба, термостатирование, вихревой эффект, гипотеза взаимодействия вихрей. 

 
 
Энергоперенос в газе обусловлен 

взаимодействием двух энергетических по-
токов: потока кинетической энергии, на-
правленного от осевых слоев к перифе-
рийным, и потока тепла, имеющего 
противоположное направление. В связи с 
тем, что поток кинетической энергии пре-
восходит тепловой, наблюдается пониже-
ние температуры торможения осевых сло-
ёв и повышение периферийных. 

Соотношение энергий и перепада 
температур выражается [1]:  
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В настоящее время наиболее убеди-
тельно отражает сущность физических 
явлений и позволяет полно математически 
описывать характеристики закрученных 
потоков теория, основанная на гипотезе 
взаимодействия вихрей, выдвинутая 
А. П. Меркуловым и получившая разви-
тие в работах его учеников и последова-
телей. Она обобщила весь имеющийся 
теоретический и экспериментальный ма-
териал. На основании этой гипотезы поя-
вилась возможность рассчитать предель-
ные характеристики вихревого эффекта в 
предположении, что в сопловом сечении 

полностью завершен теплообмен между 
свободным и вынужденным вихрями.  

Суть этой теории сводится к сле-
дующему: после истечения из тангенци-
альных сопел поток газа образует свобод-
ный вихрь, который распространяется до 
определённого радиуса и смещается вдоль 
оси трубы к дросселю. Свободный вихрь 
является устойчивым к силам внутреннего 
трения и не разрушается ими. Вихрь мо-
жет начать разрушаться только на своих 
радиальных границах за счёт трения о 
стенку и взаимодействия с приосевыми 
элементами. Интенсивность его закрутки 
при этом падает из-за снижения окружных 
скоростей при движении вихря вдоль тру-
бы к дросселю, уменьшается радиальный 
градиент статического давления в вихре-
вом потоке и вихрь все ближе распро-
страняется к оси. 

Уменьшение радиального градиента, 
в свою очередь, вызывает осевой градиент 
статического давления, который вынуж-
дает попавший в приосевую область газ 
изменять своё первоначальное направле-
ние осевого движения на противополож-
ное и двигаться к сопловому сечению. В 
процессе перехода в приосевую область 
элементы газа интенсивно турбулизиру-
ются. Высокая турбулентная вязкость вы-
нуждает приосевой поток вращаться по 
закону твёрдого тела. Обратный приосе-
вой поток по мере продвижения к сопло-
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вому сечению закручивается все более 
интенсивным свободным вихрем. 

Кроме передачи кинетической энер-
гии вращения от свободного к вынужден-
ному вихрю между ними происходит ин-
тенсивный турбулентный теплообмен при 
высоком градиенте статического давле-
ния, нормального к средней скорости 
движения потока. 

Радиальное перемещение турбу-
лентного элемента газа происходит за 
счёт радиальной турбулентной пульсаци-
онной скорости. Попадая при этом в зоны 
более высокого или низкого давления, 
элемент будет адиабатно сжиматься или 
расширяться. 

Если после перемещения температу-
ра элемента газа окажется отличной от 
температуры окружающих его элементов, 
то произойдёт нагревание или охлаждение 
их, т.е. турбулентные элементы соверша-
ют холодильные циклы, отдавая тепло пе-
риферийным слоям, источником механи-
ческой энергии является турбулентность 
[1]. 

Температуру элемента за счёт изоэн-
тропного расширения или сжатия в поле 
сил давления можно записать следующим 
образом: 

1−  = ⋅ ⋅ 
 s

dT k T dp
dr k p dr

.     (3) 

Здесь выражение для пульсационной 
температуры запишется в виде 

'
  = −  

  s

dT dTT L
dr dr
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В этом случае L – длина пути сме-
шения. По теории турбулентности Пран-
дтля удельный тепловой поток будет: 

' '= ⋅ρ ⋅ ⋅pq C V T       (5) 

Предположив турбулентность изо-
тропной, пульсацию скорости можно оп-
ределить так:  

' τ
=

dVV L
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.             (6) 

Удельный тепловой поток опреде-
лится: 

2 1 τ −
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т.е. можно отметить, что турбулентный 
перенос тепла в круговом потоке будет 
иметь место всегда, если есть радиальное 
распределение температуры. 

Турбулентный перенос тепла пре-
кратится (q=0) при достижении изоэн-
тропного распределения температуры по 
радиусу: 

1−
= ⋅ ⋅

dT k T dp
dr k p dr

.      (8) 

Эта гипотеза позволяет оценивать 
предельные возможности вихревого эф-
фекта в предположении, что в сопловом 
сечении полностью завершился энергооб-
мен между вихрями. 

Использовав законы распределения 
скоростей по радиусу для свободного и 
вынужденного вихрей, условия механиче-
ского равновесия газа, изоэнтропного 
распределения статической температуры 
по радиусу вынужденного вихря, механи-
ческой и тепловой сопряженности вихрей, 
можно получить выражения для распре-
деления параметров по радиусу соплового 
сечения, а при заданной геометрии – оп-
ределить среднеинтегральную температу-
ру холодного и горячего потоков вихре-
вой трубы как функцию от основных 
параметров вихревой трубы (ВТ). Для от-
носительной температуры холодного и 
горячего потоков вихревой трубы эти за-
висимости таковы [1]: 

( ) ( ), , , ; ' , , ,Θ = Θ π µ Θ = Θ π µx c д r c дF d F d .  (9) 

Они дают качественное соответствие 
с экспериментальными характеристиками 
ВТ, а также описывают явление реверса 
ВТ (Θх>1 при μ→0) и указывают на воз-
можность получения охлаждения при μ=l 
в охлаждаемых ВТ или при μ>1 в двух-
контурных ВТ. Однако действительные 
характеристики ВТ отличаются от пре-
дельных в силу неизотропности процесса 
(турбулентное трение между вихрями) и 
геометрических особенностей различных 
конструкций. 
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Для уточнения характеристик ВТ 
возможно учесть потери полного давле-
ния газа при его истечении через сопло-
вой ввод (газодинамический расчёт), а 
также регенерацию тепла при противо-
точном движении охлажденного и подог-
ретого периферийного потоков газа в ка-
мере энергетического разделения 
(термодинамический анализ). В основу 
газодинамического расчёта ВТ положено 
предположение гипотезы взаимодействия 
вихрей о существовании двух вихрей: 
свободного с потенциальным течением [1] 

1
1τ τ=

r
V V

r
      (10) 

и вынужденного 

1
1 2

2
τ τ

⋅
=

r r
V V

r
,     (11) 

сопряженных друг с другом на радиусе 
разделения вихрей r2. 

Проинтегрировав уравнение количе-
ства движения для невязкого газа 

2
τ= ρ ⋅

Vdp
dr r

,     (12) 

получим законы изменения параметров 
газа р, Т, ρ по радиусу ВТ. 

Граничное условие при решении 
этого уравнения относительно р опреде-
ляется из решения уравнения расхода для 
сечения диафрагмы, которое лежит в со-
пловом сечении ВТ: 

.28,6
0

1 drrVG z

r

⋅⋅⋅⋅= ∫
∂

ρµ    (13) 

Здесь μ – доля охлажденного потока газа; 
rд – радиус отверстия диафрагмы; Vz – 
осевая скорость в отверстии диафрагмы; 
G1 – массовый расход газа через ВТ. 

Осевая скорость, в свою очередь, 
определится из выражения  

,

1

1
2

1

1

1
1

k
k

x

k
k

z

p
p

p
pRT

k
k

V −

−









−









−

±=    (14) 

где p1 – давление на периферии камеры 
энергоразделения. 

Направление движения газа и знак 
выражения Vz определятся в зависимости 
от соотношения величин давления газа р и 
давления среды рх, в которую вытекает 
охлаждённый газ. 

Значение p1 получается при условии 
адиабатичности распределения статиче-
ских параметров газа по радиусу в виде 
следующего выражения: 
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(15) 
Здесь ra – радиус, на котором осевая 

составляющая скорости Vz меняет свой 
знак. Граничное условие в уравнении от-
носительно температуры газа на радиусе 
камеры энергоразделения r=r1 находится 
из уравнения энергии для потока газа в 
свободном вихре вблизи стенки камеры: 
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Тангенциальная скорость М1 на пе-

риферии камеры энергоразделения выра-
жается через отношение давлений: 

 

.1
1

2 2

1
*

1 z

k
k

k M
p

p
k

M −















−









−
=

−

  (17) 

 
Относительная осевая скорость Мz 

находится из уравнения сохранения рас-
хода через область свободного вихря в 
предположении постоянства осевой ско-
рости по радиусу: 
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Полное давление газа на стенки ка-
меры энергоразделения рк* находится с 
учётом потерь давления в тангенциальном 
сопле: 

1

1* *

−
 α

= ⋅  ϕ 

k
kс

к
с

p р ,   (19) 

где коэффициент скорости φс находится 
по коэффициенту расхода αс из выраже-
ния 
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В последнее выражение входит от-

носительная скорость газа в выходном се-
чении тангенциального соплового ввода. 
Она связана с тангенциальной состав-
ляющей скорости газа на периферии ка-
меры энергоразделения. Зависимость λ с от 
М1 получается из уравнения сохранения 
момента количества движения: 
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Расход газа G1 определяется с учё-

том коэффициента расхода αс по относи-
тельной скорости λ с: 
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где газодинамическая функция расхода по 
средней скорости в сопле 
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Последней неопределённой величи-
ной, необходимой для замыкания системы 
уравнений, является радиус разделения 

вихрей r2, который предлагается опреде-
лять из вариационного принципа макси-
мума энтропии потока: 
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В системе присутствует эмпириче-

ская величина – коэффициент расхода 
тангенциального соплового ввода, для оп-
ределения которого получена следующая 
экспериментальная зависимость: 

( )4
0,25

1,631 1,03
Re

α = − − λc c .  (25) 

 
Решением уравнений (13)-(24) мето-

дом итераций определяют расход газа че-
рез ВТ, распределение параметров газа по 
радиусу в сопловом сечении и осреднён-
ную полную температуру газа в сечении 
диафрагмы (так называемая предельная 
теоретическая температура). 

Расчётная температура охлаждённо-
го газа определяется по выражению 
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Для определения давления подогре-

того газа используется полуэмпирическая 
формула 

( ) ( )2 1
1
2

 = + + µ − г oc ocp p p p p ,    (27) 

предполагающая линейный характер за-
висимости доли холодного потока газа от 
давления подогретого газового потока и 
связывающая величину давления на ха-
рактерных радиусах (rос=0, r=r2, r=r1) со-
плового сечения. 

Термодинамический анализ работы 
ВТ заключается в определении темпера-
туры охлаждённого и подогретого газа 
путём отыскания и учёта условий, приво-
дящих к адиабатному распределению ста-
тических параметров газа по радиусу со-
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плового сечения. Учтя эти условия, мож-
но найти связь температуры %

хтT , вычис-
ляемой по формуле (26), с температурой 
охлажденного газа Тх в идеализированном 
процессе, приближенно описывающем 
процесс передачи тепла в BT. 

Идеализация процесса передачи те-
пла в ВТ заключается в предположении, 
что этот процесс происходит по регенера-
тивной схеме и осуществляется следую-
щим образом. Газ, входящий в ВТ, дви-
жется по периферии камеры 
энергоразделения к дросселю ВТ и полу-
чает от приосевых слоев газа некоторое 
количество тепла q, нагреваясь до темпе-
ратуры Tг. У дросселя газ делится на две 
части: одна его доля (1-μ) выходит через 
дроссель в виде подогретого потока с 
температурой Тг, а другая его доля μ, дви-
гаясь к диафрагме, отдает тепло q по пути 
периферийным слоям газа, охлаждаясь до 
температуры Тх. При этом давление при-
осевых слоев газа понижается от рг вблизи 
дросселя до рх за диафрагмой. Это первый 
термодинамический процесс в ВТ. 

Не рассматривая механизм переноса 
тепла, можно рассчитать температуры Тг и 
Тх, сделав некоторые допущения и ис-
пользуя метод термодинамического ана-
лиза. 

Считаем, что адиабатное распреде-
ление параметров в сопловом сечении 
достигается при отводе от периферийных 
слоев такого количества тепла, которое 
подводится к ним в действительном про-
цессе в ВТ от приосевых слоев. 

В другом термодинамическиом про-
цессе газ с расходом G1, двигаясь к дрос-
селю, приобретает от приосевых слоев те-
пло q и нагревается до температуры 
подогретого газа Тг в реальном процессе 
энергоразделения. От этого газового по-
тока изобарически отводится наружу ко-
личество тепла q, при этом температура 
потока снижается от Тг до некоторой тем-
пературы Тz. Часть газа с расходом μG1 
формирует приосевую зону и, двигаясь 
противоточно периферийному потоку, от-

даёт ему тепло q за счёт вихревого эффек-
та. 

Температура этой части газа снижа-
ется от величины Tz до теоретической 
температуры Тхт. При этом давление газа 
снижается от давления подогретого газа рг 
до давления охлаждённого рх. Это второй 
рассматриваемый термодинамический 
процесс. 

Тепло, отведённое в единицу време-
ни наружу от периферийного потока, с 
учётом изобаричности процесса опреде-
лится по уравнению 

 
( )1= − −p г zq G C T T .     (28) 

 
С другой стороны, тепло, передан-

ное от приосевых слоев газа периферий-
ному, равно 

' = ∫
хт

z

S

x
S

q G TdS      (29) 

или приближённо описывается выражени-
ем  

1
' ln

2
−

 
 +  

=   
  

 

k
kz хт хтr

x
x z

T T Tp
q G R

p T
        (30) 

Температуру Тz можно найти мето-
дом итераций из баланса энтальпий для 
второго термодинамического процесса: 

 
.0'11 =+−− qTCGTCGTCG xmpxzpгp  (31) 

 
Из равенства q и q' определяется 

температура горячего потока Тг во втором 
термодинамическом процессе, которая 
равна температуре горячего потока газа в 
первом термодинамическом процессе: 

( ) .ln
2

1 1

























+

−
+=

−k
k

z

xm

x

г
xmzzг T

T
p
pTT

k
kTT µ   (32) 

 
Температура охлаждённого газа Тх 

первого термодинамического процесса 
определится из уравнения баланса его эн-
тальпий: 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                            № 5 (29) 2011 г. 

 14

 
.011 =−− xpxzpгp TCGTCGTCG   (33) 

 
Предложенный метод расчёта Тх по 

осреднённой температуре Тхт позволяет 
достичь хорошего совпадения величины 
температуры охлаждённого газа с опыт-
ными значениями (рис.1) при использова-
нии предположения адиабатного распре-
деления параметров газа по радиусу ВТ. 

Приведённый выше термодинамиче-
ский анализ можно применить и к более 
сложным случаям реализации вихревого 
эффекта, например, для охлаждаемой ВТ, 
появления реверса и введения дополни-
тельного потока в ВТ. 

 
 

Рис.1. Температурная характеристика ДВТ: 
– – – –    – расчёт по методу авторов; 

о – эксперимент при π=5 
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