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Приведен анализ теоретических исследований по энергетическому разделению газа, используемого в 
качестве рабочего тела при термостатировании бортового оборудования аэрокосмической техники.

Вихревая труба, термостатирование, вихревой эффект, гипотеза взаимодействия вихрей. 

Энергоперенос в газе обусловлен взаи-
модействием двух энергетических потоков:
потока кинетической энергии, направленно¬
го от осевых слоев к периферийным, и пото-
ка тепла, имеющего противоположное на-
правление. В связи с тем, что поток кинети¬
ческой энергии превосходит тепловой, на¬
блюдается понижение температуры тормо¬
жения осевых слоев и повышение перифе-
рийных. Соотношение энергий и температур
выражается:

fS. = 2Pr*, (1)
dQr

( А Г ) m a x = 1 - 0,5 • P r * . ( 2 )

В настоящее время наиболее убеди¬
тельно отражает сущность физических яв¬
лений и позволяет полно математически
описать характеристики закрученных пото¬
ков теория, основанная на гипотезе взаимо¬
действия вихрей, выдвинутая А.П. Мерку¬
ловым и получившая развитие в работах его
учеников и последователей. Эта теория
обобщила весь имеющийся теоретический и 
экспериментальный материал. На основании
этой гипотезы появилась возможность рас¬
считать предельные характеристики вихре¬
вого эффекта в предположении, что в со¬
пловом сечении полностью завершен тепло¬
обмен между свободным и вынужденным
вихрями.

Суть этой теории сводится к следую¬
щему: после истечения из тангенциальных
сопел поток газа образует свободный вихрь,

который распространяется до определенного
радиуса и смещается вдоль оси трубы к 
дросселю. Свободный вихрь является устой¬
чивым к силам внутреннего трения и не раз¬
рушается ими. Вихрь может начать разру¬
шаться только на своих радиальных грани¬
цах за счет трения о стенку и взаимодейст¬
вия с приосевыми элементами. Интенсив¬
ность его закрутки при этом падает из-за
снижения окружных скоростей при движе¬
нии вихря вдоль трубы к дросселю, умень¬
шается радиальный градиент статического
давления в вихревом потоке и вихрь все
ближе распространяется к оси.

Уменьшение радиального градиента, в 
свою очередь, вызывает осевой градиент
статического давления, который вынуждает
попавший в приосевую область газ изме¬
нить свое первоначальное направление осе¬
вого движения на противоположное и дви¬
гаться к сопловому сечению. В процессе пе¬
рехода в приосевую область элементы газа
интенсивно турбулизируются. Высокая тур¬
булентная вязкость вынуждает приосевой
поток вращаться по закону твердого тела.
Обратный приосевой поток по мере про¬
движения к сопловому сечению закручива¬
ется все более интенсивным свободным
вихрем.

Кроме передачи кинетической энергии
вращения от свободного к вынужденному
вихрю между ними происходит интенсив¬
ный турбулентный теплообмен при высоком
градиенте статического давления, нормаль¬
ного к средней скорости движения потока.
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Радиальное перемещение турбулент-
ного элемента газа происходит за счет ради-
альной турбулентной пульсационной скоро-
сти. Попадая при этом в зону более высоко-
го или низкого давления, элемент будет
адиабатно сжиматься или расширяться.

Если после перемещения температура
элемента газа окажется отличной от темпе¬
ратуры окружающих его элементов, то про¬
изойдет нагревание или охлаждение их, т. е.
турбулентные элементы совершают холо¬
дильные циклы, отдавая тепло периферий¬
ным слоям, источником механической энер¬
гии является турбулентность.

Температуру элемента за счет изоэн-
тропного расширения или сжатия в поле сил
давления можно записать следующим обра¬
зом:

к -1f dT_N = 

dr )s к 
Здесь выражение

dp
dr

(3)

для пульсационной
температуры запишется в виде

dT f dT Л 
T' = L 

dr dr
(4)

В этом случае L - длина пути смеше¬
ния. По теории турбулентности Прандтля
удельный тепловой поток будет:

q = Cp-р-V '• T \ (5)

Предполагая турбулентность изотроп¬
ной, пульсацию скорости можно определить
так:

dr
(6)

Удельный тепловой поток определит-
ся:

q Cp-P-LL
dV x 
dr

dT к -1 T 
dr p

dp
dr

(7)

т. е. можно отметить, что турбулентный пе¬
ренос тепла в круговом потоке будет иметь
место всегда, если радиальное распределе¬
ние температуры и отлично от изоэнтропно-
го.

Турбулентный перенос тепла прекра¬
тится (q = 0) при достижении изоэнтропного
распределения температуры по радиусу:

dT к -1 T dp 

dr к p dr 
(8)

Эта гипотеза позволяет оценить пре¬
дельные возможности вихревого эффекта в 
предположении, что в сопловом сечении
полностью завершился энергообмен между
вихрями.

Используя законы распределения ско¬
ростей по радиусу для свободного и вынуж¬
денного вихрей, условия механического
равновесия газа, изоэнтропного распределе¬
ния статической температуры по радиусу
вынужденного вихря, механической и теп¬
ловой сопряженности вихрей, можно полу¬
чить выражения для распределения пара¬
метров по радиусу соплового сечения, а при
заданной геометрии - определить среднеин-
тегральную температуру холодного и горя¬
чего потоков вихревой трубы как функцию
от основных параметров ВТ. Для относи¬
тельной температуры холодного и горячего
потоков ВТ эти зависимости таковы:

©х = © ( p , ц, Fc, dd); Qr = Q ц, Fc, dd) ( 9 )

Эти зависимости дают качественное
соответствие с экспериментальными харак¬
теристиками ВТ, а также описывают явле¬
ние реверса ВТ (0 X > 1 при p ^ 0) и указы¬
вают на возможность получения охлажде¬
ния при p = l в охлаждаемых ВТ или при p > 
1 в двухконтурных ВТ. Однако действи¬
тельные характеристики ВТ отличаются от
предельных в силу неизотропности процес¬
са (турбулентное трение между вихрями) и 
геометрических особенностей различных
конструкций.

Для уточнения характеристик ВТ воз¬
можно учесть потери полного давления газа
при его истечении через сопловой ввод (га¬
зодинамический расчет), а также регенера¬
цию тепла при противоточном движении
охлажденного и подогретого периферийно¬
го потоков газа в камере энергетического
разделения (термодинамический анализ). В 
основу газодинамического расчета ВТ по¬
ложено предположение гипотезы взаимо¬
действия вихрей о существовании двух
вихрей: свободного с потенциальным тече¬
нием

r

и вынужденного

(10)
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V r • r 
Vx1 v (11)

сопряженных друг с другом на радиусе раз¬
деления вихрей rL.

Можно проинтегрировать уравнение
количества движения для невязкого газа

d r r
(1L)

параметрови получить законы изменения
газар, Т, р по радиусу.

Граничное условие при решении этого
уравнения относительно р определяется из
решения уравнения расхода для сечения
диафрагмы, которое лежит в сопловом сече¬
нии ВТ:

7д

yxG1 = | р - V z • 6,28• r • dr. ( 1 3 )

0
Здесь p - доля охлажденного потока газа; rd

- радиус отверстия диафрагмы; Vz - осевая
скорость в отверстии диафрагмы; G1 - мас¬
совый расход газа через ВТ.

Осевая скорость, в свою очередь, оп¬
ределится из выражения

к-1

2к
£ - 1 ' p 1

(14)

1

к-1

p

на периферии камерыгде p1 - давление
энергоразделения.

Направление движения газа и знак вы¬
ражения Vz определятся в зависимости от
соотношения величин давления газа р и 
давления среды рх, в которую вытекает ох¬
лажденный газ.

Значение p1 получается при условии
адиабатичности распределения статических
параметров газа по радиусу в виде следую¬
щего выражения:

P 1

m G 1 RT1

6,28

1/к

p 1

д

p 1

1 /к

V rdr 

(15)
Здесь ra - радиус, на котором осевая

составляющая скорости Vz меняет свой знак.
Граничное условие в уравнении относи-

тельно температуры газа на радиусе камеры
энергоразделения r = r1 находится из урав¬
нения энергии для потока газа в свободном
вихре вблизи стенки камеры:

. (16)
T1

1+ к 1 ( M2 + M] ) 

Тангенциальная скорость М1 на пери¬
ферии камеры энергоразделения выражается
через отношение давлений:

i к -1

к-1
f p * Л к 

-M2

z

(17)

Относительная осевая скорость Мz на¬
ходится из уравнения сохранения расхода
через область свободного вихря в предпо¬
ложении постоянства осевой скорости по
радиусу:

G1 (18)

1

yJkRT1 • 6,28 • Jprdr

Полное давление газа на стенки каме¬
ры энергоразделения р * находится с учетом
потерь давления в тангенциальном сопле:

к-1

a.

Ф,
(19)

V Y с 0 
где коэффициент скорости фс находится по
коэффициенту расхода ас из выражения

1 - V 
___ = к +1 c . (20)

к +1 c c

В последнее выражение входит отно¬
сительная скорость газа в выходном сече¬
нии тангенциального соплового ввода. Она
связана с тангенциальной составляющей
скорости газа на периферии камеры энерго¬
разделения. Вид зависимости Хс от М 1 полу¬
чается из уравнения сохранения момента
количества движения:

1_ =•
r 1 . (21)

f J _ • к - 1 •( м , 2 + м 2 )
к+1 к +1 v 1 z '

r
c
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Расход газа G\ определяется с учетом
коэффициента расхода ас по относительной
скорости X с:

k+1

p1 * F -4к
G • ос.

к +1 ,(22)

где газодинамическая функция расхода по
средней скорости в сопле

h

| q (1c )bdh 

q (1c) = — 
(23)

F
c

Последней неопределенной величиной,
необходимой для замыкания системы урав-
нений, является радиус разделения вихрей r2,
который предлагается определять из вариа¬
ционного принципа максимума энтропии по¬
тока:

G1R l n
p 1

*
m a x (24)

В системе присутствует эмпирическая
величина - коэффициент расхода тангенци¬
ального соплового ввода, для определения
которого получена следующая эксперимен¬
тальная зависимость:

1
1,63

(1,03 - I 4 ) . (25)
R e 0 , 2 5

Представленная система уравнений
решается методом итераций и позволяет оп-
ределить расход газа через ВТ, распределе¬
ние параметров газа по радиусу в сопловом
сечении и осредненную полную температуру
газа в сечении диафрагмы (так называемая
предельная теоретическая температура).

Расчетная температура охлажденного
газа определяется по выражению

T =• хт

T + 
V t 2

2С
rdr

p 0 (26)
д

^pVzrdr
0

Для определения давления подогретого
газа используется полуэмпирическая форму¬
ла

p

Z = 1 [ ( p oc + P 2 ) + p 1 - poc ) ] ' ( 2 7 )

предполагающая линейный характер зави¬
симости доли холодного потока газа от дав¬
ления подогретого газового потока и связы¬
вающая величину давления на характерных
радиусах (Г О С = 0, r = r2, r = r1) соплового се¬
чения.

Термодинамический анализ работы ВТ
заключается в определении температуры ох¬
лажденного и подогретого газа путем оты¬
скания и учета условий, приводящих к адиа¬
батному распределению статических пара¬
метров газа по радиусу соплового сечения.
Учитывая эти условия, можно найти связь

температуры , вычисляемой по формуле

(26), с температурой охлажденного газа Тх в 
идеализированном процессе, приближенно
описывающем процесс передачи тепла в BT.

Идеализация процесса передачи тепла в 
ВТ заключается в предположении, что этот
процесс происходит по регенеративной схе¬
ме и осуществляется следующим образом.

Газ, вошедший в ВТ, движется по пе¬
риферии камеры энергоразделения к дроссе¬
лю ВТ и получает от приосевых слоев газа
некоторое количество тепла q, нагреваясь до
температуры У дросселя газ делится на
две части: одна его доля (1 - р) выходит че¬
рез дроссель в виде подогретого потока с 
температурой Тг, а другая его доля р, двига¬
ясь к диафрагме, отдает тепло q по пути пе¬
риферийным слоям газа, охлаждаясь до тем¬
пературы Тх. При этом давление приосевых
слоев газа понижается от рг вблизи дросселя
до рх за диафрагмой. Это первый термодина¬
мический процесс в ВТ.

Не рассматривая механизм переноса
тепла, можно рассчитать температуры Тг и 
Тх, сделав некоторые допущения и используя
метод термодинамического анализа.

Считаем, что адиабатное распределе¬
ние параметров в сопловом сечении достига¬
ется при отводе от периферийных слоев та¬
кого количества тепла, которое подводится к 
ним в действительном процессе в ВТ от при-
осевых слоев.

Рассматриваем другой термодинамиче¬
ский процесс. Газ с расходом G 1 , двигаясь к 
дросселю, приобретает от приосевых слоев
тепло q и нагревается до температуры по¬
догретого газа Тг в реальном процессе энер-
горазделения. От этого газового потока изо-
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барически отводится наружу количество те-
пла q, при этом температура потока снижает-
ся от Тг до некоторой температуры Tz. Часть
газа с расходом /лО\ формирует приосевую
зону и, двигаясь противоточно периферий¬
ному потоку, отдает ему тепло q за счет вих¬
ревого эффекта.

Температура этой части газа снижается
от величины Tz до теоретической температу-
ры Тхт. При этом давление газа снижается от
давления подогретого газа рг до давления
охлажденного рх. Это второй рассматривае-
мый термодинамический процесс.

Тепло, отведенное в единицу времени
наружу от периферийного потока, с учетом
изобаричности процесса определится сле¬
дующим образом:

q = ~GfP (Тг - Tz ) ( 2 8 )

С другой стороны, тепло, переданное
от приосевых слоев газа периферийному,
равно

хт

q' = Gx j TdS ( 2 9 )

или приближенно описывается выражением

q ' = G
T + T 

_Z
 хт_ R l n

Pr

P

T

T

к - 1

x V z 0 

(30)

Температуру Tz можно найти методом
итераций из баланса энтальпий для второго
термодинамического процесса:

GC T - G СТ - GCT + q' = 0 . ( 3 1 )

1 p 1 г р z x p хт " 

Из равенства q и q' определяется тем¬
пература горячего потока Тг во втором тер¬
модинамическом процессе, которая равна
температуре горячего потока газа в первом
термодинамическом процессе:

к -1 ( к-1

V z 0 

(32)

Температура охлажденного газа Тх пер¬
вого термодинамического процесса опреде¬
лится из уравнения баланса его энтальпий:

G 1 C P T 1 - G

Z

C p T

Z

 - G x C p T x = 0 . ( 3 3 )

Предложенный метод расчета Тх по ос-
редненной температуре Тхт позволяет дос¬
тичь хорошего совпадения величины темпе¬
ратуры охлажденного газа с опытными зна¬
чениями (рис. 1) при использовании предпо¬
ложения адиабатного распределения пара¬
метров газа по радиусу ВТ.

о.ч

0.Я

0.7

1 /
/
?

у

\ 0^

0.25 О 5 075

Рис. 1. Температурная характеристика ДВТ: 
- расчет по методу авторов, 

о - эксперимент при п = 5 

Приведенный выше термодинамиче¬
ский анализ можно применить и к более
сложным случаям реализации вихревого эф¬
фекта, например, охлаждаемая ВТ, появле¬
ние реверса и введение дополнительного по¬
тока в ВТ.

Библиографический список
1. Вихревые системы термостатирова-

ния авиационного оборудования [Текст]: мо-
нография / В.П. Алексеенко, В.В. Бирюк,
Г.И. Леонович [и др.] // Самара: Самарский
научный центр РАН, - 2005.

361



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета, №3(27), 2011 

THERMOSTATION AEROSPACE ENGENIIRING
ENERGY DIVISION OF THE STATE BOARD OF EQUIPMENT

© 2011 V. P. Alekseenko, V. V. Biryuk

Samara State Aerospace University named after academician S.P. Korolyov
(National Research University)

In this paper it is shown analysis and results of theoretical research of energy division of thermostation aerospace
engineering.

Vortex pipe, thermostating, vortex effect, vortex theory. 

Информация об авторах

Алексеенко Василий Павлович, кандидат технических наук, доцент кафедры «Тепло¬
техника и тепловые двигатели», Самарский государственный аэрокосмический университет
имени академика С.П. Королёва (национальный исследовательский университет). Тел.: (846)
335-18-12. E-mail: Teplotex_ssau@bk.ru. Область научных интересов: тепломассообмен, тер¬
модинамика.

Бирюк Владимир Васильевич, доктор технических наук, профессор, заместитель за¬
ведующего кафедрой «Теплотехника и тепловые двигатели», Самарский государственный
аэрокосмический университет имени академика С. П. Королёва (национальный исследова¬
тельский университет). Тел.: (846) 335-18-12. E-mail: Teplotex_ssau@bk.ru. Область научных
интересов: тепломассообмен, термодинамика.

Alekseenko Vasiliy Pavlovich, lector, deputy head of the department of thermotechnics and
heat engines, Samara State Aerospace University named after academician S.P. Korolyov (National
Research University). E-mail: Teplotex_ssau@bk.ru. Phone: (846) 335-18-12. Area of research:
heat-and-mass transfer, thermodynamics.

Biruk Vladimir Vasilevich, Doctor of Engineering science, professor, deputy head of the
thermotechnics and heat engines department, Samara State Aerospace University named after
academician S.P. Korolyov (National Research University). Phone: (846) 335-18-12. E-mail:
Teplotex_ssau@bk.ru. Area of research: heat-and-mass transfer, thermodynamics.

362


