
дяционера, которая уменьшается по мере снижения давления в бал
лоне, регулируется путем изменения расхода холодного потока. Мас
са комплекта, состоящего из вихревой трубы с воздушным эхекцион- 
яым охлаждением и инжектора, составляет 0,380 кг, расход возду
ха - 0,006 кг/сек при температурном перепаде до 22 К.

В условиях окружающей среды, характеризующихся переменными 
параметрами по давлению входа и выхода, возникают дополнитель
ные задачи, связанные с поддержанием не только температуры и рас
хода, но и давления кондиционированного воздуха. Вследствие боль
ших физических и нервных нагрузок человека в этих условиях пара
метры должны поддерживаться автоматически. Водолазы в арктичес
ких районах и других местностях в зимнее время подвергаются воз
действию низких температур. Дефицит тепла достигает 100 Бт, что 
отрицательно сказывается на работоспособности человейа. На внут
ренних водоёмах водолазы работают яа глубине, не превышающей 15м. 
Стандартные водолазные компрессоры имеют давление нагнетания Зна
чительно больше 10x9,8х104 нм2, но даже такого давления достаточно 
для включения в Схему дыхательного-автомата вихревого подогрева
теля, который в тропических районах может использоваться как хо
лодильник.

А.П. Меркулов, В.В. Бирюк

ВОПРОСЫ ПРИМЕНЕНИЯ' ВИХРЕВЫХ 0ХЛАДЦАЩЙХ УСТРОЙСТВ
В АВИАЦИОННОЙ ТЕХНИКЕ Й ТЕХНОЛОГИИ

Одним из основных требований, которое предъявляется к авиа
ции, является увеличение скорости полета при высокой надежности 
работы систем и уменьшении веса конструкции. Вихревые аппараты, 
несмотря на невысокую экономичность и благодаря простоте, техно
логичности, малому весу, находят все большее распространение в 
авиации. Охлаждающие и вентилирующие устройства применяются как 
непосредственно на борту самолета во время полета, тале и в тех
нологическом процессе при изготовлении и испытании систем и узлов 
летательного аппарата. При работе вихревой трубы в качестве охлаж
дающего устройства на борту самолета для её питания могут быть ис
пользованы различные схемы в зависимости от источника рабочего 
воздуха:



1. Воздух, сжатый в компрессоре двигателя самолета.
2. Скоростной напор набегающего потока.
3. Воздух,.сбрасываемый из гермокабины с целью вентиляции.
При применении сжатого в компрессоре двигателя воздуха необ

ходимо учитывать 'особенности схемы.
Температура воздуха на входе в вихревую трубу значительно 

возрастает за счет подогрева при сжатии воздуха в компрессоре» 
Здесь необходимо или использовать теплообменник'для снижения тем
пературы сжатого воздуха (хотя бы до температуры обшивки самоле
та), или применять несколько вихревых труб, объединенных в кас
кадные или ступенчатые схемы.

Значительным преимуществом данного варианта является то, что 
система может работать как яри стоянке самолета так я при работе 
двигателя при любых скоростях и высотах полета.

При использовании скоростного напора набегающего потока воз
можности вихревой трубы ограничены повышением температуры возду
ха перед вихревой трубой (из-за роста скорости полета) и умень
шением давленая и плотности на входе воздуха при подъеме самоле
та на высоту. Тешератчгра воздуха на входе в вихревую трубу опре
деляется по формуле:

Расчетные зависимости температуры холодного потока от высоты и 
скорости полета как функции от приведены в [ i ]  .

Необходимо отметить, что давление и плотность"воздуха на вхо
де в вихревую трубу меняется тоже очень значительно. Так, при 
скорости полета М = 1,25 на высотах Hj- = 1000 м и  Нг =20000 м 
температура, плотность"и давление на входе В вихревую трубу с 
учетом, прямого скачка уплотнения перед диффузором вихревой трубы 
будет соответственно

Т01 -314К , ро1 -  2, 35 кг /м 3, 'ро, =2,51/Тар, Гог = /<34 к у//ог-0,165кг/м3-,
* @oz - 0,136 /Тар.

Расчетная холодопроизводительность вихревой трубы в этом слу
чае тоже значительно изменяется. С применением данной схемы воз
можно проектировать установки для охлаждения электронного обору
дования до температуры Тх - 3 1 3 к  в одну ступень без дополнитель
ных теплообменников, но при сравнительно невысоких скоростях по
лета. Недостатком этой схемы является то, что система охлаждения 
начинает работать только при полете самолета.



Использование воздуха, сбрасываемого из гермокабины самолета 
с целью вентиляции, открывает широкие перспективы для использова
ния вихревых труб. Часть воздуха в этом случае, минуя редуктор 
давления подается на вход в вихревую трубу и затем выбрасывается 
за борт, охладив объект. На вход в вихревую трубу подается воздух 
с температурой Г, ( 2 9 3 * 5 ) к  и давлением, равным давлению в ка
бине самолета. Стабильность этих параметров выдерживается систе
мой кондиционирования самолета.

В зависимости от программы регулирования, давление в кабине 
превышает давление окружающей среды на различную величину. Пример
но с высоты полета Н = 4000 м располагаемая степень расширения 
в вихревой трубе достигает значения ж =1,2 и вихревая труба начи
нает вырабатывать холодный воздух. В этом случае давление на вхо
де в вихревую трубу меняется примерно в два раза при подъёме с 
высоты н , - 4о.оо» до Нг =гоовом• Следовательно, вихревая труба 
работает в более стабильном режиме, независимо от скорости поле
та самолета. К недостатку этой схемы следует отнести то, что вих
ревая система охлаждения начинает работать с некоторой высоты 

р нач- — 5000м и не может быть применена на самолетах с малым рас
ходом вентиляционного воздуха.

Для определения параметров подаваемого в вихревую трубу воз
духа в зависимости от выбранной схемы предлагается таблица. В 
ней в зависимости от высоты и скорости полета самолета с ТРД,ком
прессор. которого имеет степень сжатия £ ^ в ,о  , приведены парамет
ры воздуха. Здесь Н, % - высота полета, р, trap , г, к  , />, 
кг/м3, Я, м/сек-давление, температура, плотность и скорость зву
ка окружающего воздуха на соответствующей высоте по MCA; г г , 

я ,  £ , л - газодинамические функции; гв , А , р„у„р;р,лгр3~ па
раметры заторможенного воздуха; в  - потери давления за счет 
прямого скачка уплотнения на входе в. диффузор вихревой.трубы;
Ро,, гор ■ Рс г , гг  / 3 - параметры на входе в вихревую трубу,
работающую по схеме 3; гк , к / ж . ^ >Л.,./,Т1. - скорость полета само
лета; Per, стар , г02/ к  - параметры на входе в вихревую трубу,
работающую по схеме I ; р , г»р .ж,.,,'" - давление я степень рас
ширения воздуха в вихревой трубе, работающей по схеме 2; jc)°„ ,

я /s  -  степень расширения воздуха в вихревых трубах, работающих 
соответственно по схеме 2 и I .  йспользуя данную таблицу и зная 
вх -- { (гг, р )  можно рассчитать достижимую температуру холодного по

тока.



Т а б л и ц а
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Авиация относится к наиболее быстро развивающимся отраслям 
техники, очень большое значение имеет проблема обеспечения ус- 

- коренных термоиспытаний элементов конструкций самолетов на проч
ность.' В последнее время возникла необходимость производить проч
ностные испытания при внутреннем наддуве герметичной кабины са
молета, воздухом различной температуры. Время наддува кабины хо
лодным воздухом с Тх  *  263 К занимает примерно 20$ от всего 
цикла испытания. Анализ различных .схем охлаждения * [2] позволил 
сделать вывод о целесообразности применения вихревой системы для 
выработки холодного воздуха.

В качестве источника холодного воздуха здесь применен блок 
охлаждаемых водой вихревых труб, которые могут работать при до
ле холодного потока ju =/ . Видимо, если рабочим телом испытатель
ного цикла является воздух, а применение холодного воздуха являет
ся периодическим, то вихревой метод охлаждения может успешно кон
курировать с парокомпрессионным и турбохолодильным. В авиацион
ном производстве находят также свое применение вихревые охлади
тели датчиков системы антиоблзденеяия и ( при эпизодических пот
ребностях в производстве холода) различные холодильные камеры, 
использующие регенеративный принцип.

В ы в о д ы

1. Для производства холодного воздуха на борту самолета це
лесообразно применять вихревой метод охлаждения.

2. Питание вихревой трубц в зависимости от требуемой темпера
туры охлаждаемого объекта может осуществляться с использо
ванием воздуха, отбираемого от компрессора двигателя, ско
ростного напора и сбросового из гермокабины с целью ..еятя- 
ляции воздуха системы кондиционирования.

3. При термоиспытаниях элементов самолетов вихревая система 
охлаждения обладает определенными преимуществами перед 
известными системами охлаждения.
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ЭКСПЕРИМЕНТМЬНйВ СТЕНДОВОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ВИХРЕВЫХ ТРУБ
ПРИ РАБОТЕ ОТ НАБЕГАЩЕГО ПОТОКА

Рост скоростей в современной авиации выдвигает постоянную 
проблему тепловой защиты элементов конструкций"летательных ап
паратов, особенно электронной аппаратуры, от аэродинамического 
нагрева.

Использование для этих целей вихревых труб, работающих от 
скоростного напора, представляется перспективной задачей, тре
бующей значительного объема исследований, так как эксперименталь
ных данных о работе вихревых труб при высоких температурах и 
малых плотностях поступающего воздуха имеется недостаточно, а 
теоретически предсказать эти характеристики пока не представляет
ся возможным.

В настоящей работе представлены результаты первого этапа 
исследований вихревой трубы, проведенных на стенде с имитацией 
полетных условий по высоте и скорости полета. При этом принима
лись следующие допущения:

параметры набегающего потока соответствуют MCA; 
набегающий поток полностью тормозится на входе в воздухо

заборник;
при полете на сверхзвуковых скоростях перед входным диффу

зором поток преодолевает прямой скачок уплотнения.
Погрешности, вызванные выбором . прямого скачка ( а не серии 

косых) можно отнести в запас надежности вихревой системы охлажде
ния, так как они соответствуют максимальным потерям энергии на
бегающего потока.

В соответствии с поставленными задачами экспериментальный


