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Аннотация. В современных пассажирских самолетах обеспечение комфортных 

условий в герметичной кабине и отсеках оборудования требует эффективной 

работы системы кондиционирования воздуха.  Разработка методов исследования 

аэродинамики и теплообмена СКВ является одним из актуальных направлений 

развития науки о механике жидкости, газа и плазмы, поскольку для достоверного 

определения физических характеристик течений в таких системах необходимо 

учитывать в совокупности внешнее обтекание летательного аппарата, 

внутренние течения, наличие отрывных течений во внутренних каналах системы 

кондиционирования воздуха, а также особенности течения в составных агрегатах. 

В статье представлены результаты разработки математической модели 

аэродинамики и теплообмена продувочного контура установки охлаждения воздуха 

системы кондиционирования воздуха и системы нейтрального газа на основе 

методов вычислительной аэродинамики, приведены результаты исследований 

массопереноса, температурных и скоростных характеристик, представлены 

результаты валидации разработанной математической модели на примере 

сравнения с результатами испытаний как на уровне отдельных агрегатов, так и 

системы в целом. 
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Abstract. In modern passenger aircraft, ensuring comfortable conditions in the 

pressurized cabin and equipment compartments requires efficient operation of the air 

conditioning system (ACS). The development of methods for studying the aerodynamics 

and heat transfer of the ACS is one of the current directions in the science of fluid, gas, 

and plasma mechanics, since a reliable determination of the physical characteristics of 

flows in such systems necessitates a comprehensive consideration of the external flow 

around the aircraft, internal flows, the presence of separated flows in the internal ducts 

of the ACS, as well as the flow features in the constituent units.  

This article presents the results of developing a mathematical model for the 

aerodynamics and heat transfer of the blow‑through circuit of the cooling air unit within 

the air conditioning system and the inert gas system (IGS) based on computational fluid 

dynamics methods. The results of studies on mass transfer, temperature, and velocity 

characteristics are provided, along with validation results of the developed mathematical 

model by comparison with test data at both the individual component level and the 

system level. 

Keywords: mathematical modeling; aircraft aerodynamics; blow‑through circuit; 

cooling air unit; air conditioning system. 
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Введение 

Ключевым элементом систем кондиционирования воздуха (СКВ) 

современных пассажирских самолетов является установка охлаждения воздуха 

(УОВ), где происходит отвод тепла от отбираемого от двигателей или 

вспомогательной силовой установки (ВСУ) горячего воздуха и понижение 

давления до близкого к кабинному. Установка охлаждения воздуха в общем случае 

состоит из комплекса теплообменников, турбохолодильного агрегата, узла 

удаления избыточной влаги из воздуха, подаваемого в кабину, а также воздушного 

коллектора (пленума). Для охлаждения первичного и основного теплообменников 

УОВ используется забортный воздух, проходящий через продувочный контур. 

Газодинамическое совершенство этого контура непосредственно влияет на 

эффективность всей системы и, следовательно, на топливную эффективность и 

надежность самолета. 

В конструкции современных самолетов также присутствует система 

нейтрального газа (СНГ), предназначенная для снижения пожарной опасности 

топливных баков. Ее продувочный тракт часто интегрируется с общим 

воздухозаборником УОВ, что создает сложную аэродинамическую схему 

взаимодействия потоков. Точное определение отношений расходов воздуха 

проходящих через продувочный контур при различных режимах полета, а также 

наземных режимах является критически важным для оценки тепловой 

эффективности и надежности как самой УОВ, так и СНГ. Использование методов 

вычислительной гидрогазодинамики (CFD) позволяет получить детальное 

пространственное распределение параметров потока и является эффективным 

инструментом для решения таких задач. 

Известные подходы к математическому моделированию самолетных систем 

кондиционирования воздуха основываются, главным образом, на применении 

пневмогидравлических моделей с использованием обыкновенных 

дифференциальных уравнений перепада давления и теплообмена [1; 2; 3]. На 

основе таких подходов выполняется разработка прикладных программ для 

решения задач проектирования, как это было сделано в работе [4] для расчета 

клапанов системы кондиционирования воздуха транспортных самолетов Ил-96 и 
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Ту-204. Похожий подход для оценки интенсивности вентиляции гермоотсеков 

самолета был предложен в работе [5]: в нем используется принцип баланса 

расхода (закон сохранения массы), однако, также не учитываются особенности 

течений в отдельных участках отсеков. 

Течения в агрегатах самолетных систем кондиционирования воздуха 

характеризуются не только аэродинамическими характеристиками, но и 

теплообменными процессами. В расчетах теплообменников различными 

способами, включая CFD-моделирование, удалось достичь достаточно весомых 

успехов авторам ряда работ [6;7;8;9], однако, основной проблемой моделирования 

течений в сложном теплообменнике остаются высокие требования к 

вычислительным ресурсам, необходимым для построения подробной сеточной 

модели между теплоотдающими элементами и последующих численных расчетов. 

Включение подробных сеточных моделей теплообменников в общую численную 

модель СКВ сделает ее «не подъемной» для математического моделирования даже 

с использованием высокопроизводительных кластеров. 

Таким образом, вышеописанные подходы могут быть достаточно 

успешными для оценки интегральных характеристик СКВ в первом приближении, 

однако, не информативными для исследования процессов аэродинамических 

течений и сопутствующего теплообмена на уровне отдельных участков системы, 

где учет структуры течения и ее соответствующее влияние на теплообмен 

оказывается значительно более существенным с точки зрения достоверности 

определения интегральных характеристик. Кроме того, структура течения в 

отдельных участках контура во многом определяется и компоновкой самолета, 

требованиями к его внешним аэродинамическим обводам и взаимному 

расположению агрегатов различных систем внутри отсеков. Для решения таких 

задач требуется разработка математической моделей аэродинамики и 

теплообмена продувочного контура УОВ с учетом течений в клапанах, 

вентиляторах и трактах сложной формы, включая воздухозаборники, а также 

течений и тепловых процессов в теплообменнике. 
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Краткое описание объекта исследования 

Геометрия продувочного контура установки охлаждения воздуха 

схематически показана на рисунке 1. 

 

 

1) воздухозаборник;  

2) входной воздуховод;  

3) линия продувки системы 

нейтрального газа (СНГ) с 

учетом теплообменника и 

жалюзийной решетки;  

4) двойной теплообменник;  

5) пленум, включающий 

обратный клапан и диффузор; 

6) вентилятор;  

7) выходной воздуховод;  

8) жалюзийная решетка;  

9) вентиляционный тракт 

отсека 

 

 

Рисунок 1 – Изображение геометрии продувочного контура установки охлаждения 

воздуха (цифрами обозначены агрегаты системы) 

 

В процессе крейсерского полета самолета воздух попадает в продувочный 

контур через воздухозаборник, расположенный в нижней части обтекателя 

крыла-фюзеляжа: характеристики течения на входе формируются внешним 

аэродинамическим обтеканием летательного аппарата. Далее воздух поступает в 

воздуховод и продувает холодный контур двойного теплообменника, тем самым 

обеспечивая теплосъем, направляется в пленум, в котором разделяется на два 

потока – часть воздуха под воздействием динамического давления открывает 

створку обратного клапана и попадает в диффузор пленума, другая часть воздуха 

под воздействием вращения вентилятора обходит обратный клапан, проходит 

через вентилятор и также направляется в диффузор. На выходе из диффузора 

потоки воздуха перемешиваются и направляются через выходной воздуховод к 

жалюзийной решетке и затем выбрасываются за борт. В случае наземной 

конфигурации воздух попадает в продувочный контур за счет перепада давления, 

создаваемого вентилятором турбохолодильной установки, также стоит отметить, 
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что в условиях наземной работы обратный клапан пленума находится в закрытом 

положении и весь расход через контур идет через вентилятор. 

 

Основные компоненты математической модели 

Математическая модель основана на численном решении уравнений Навье-

Стокса с подключением математических моделей расходно-напорных 

характеристик холодного контура двойного теплообменника, холодного контура 

теплообменника системы нейтрального газа (СНГ), вращение вентилятора 

моделируется путем применения модели подвижной системы координат. 

Гидравлические потери на двойном теплообменнике задаются в соответствии с 

расходно-напорной характеристикой, представленной производителем, с 

помощью модели пористого тела путем определения коэффициентов 

сопротивления Дарси. 

 

Численная модель аэродинамики 

Численное моделирование турбулентного течения сжимаемого воздуха 

основано на применении метода конечных объемов к усредненным по Рейнольдсу 

уравнениям Навье-Стокса (RANS). Поле течения моделируется путем решения 

уравнений сохранения массы, количества движения и энергии в частных 

производных. Уравнение сохранения массы для сжимаемого течения (1). 

𝜕ρ𝑎

𝜕𝑡
+ ∇⃗⃗ ∙ (ρ𝑎𝑣𝑎⃗⃗⃗⃗ ) = 0 

(1) 

где ρ𝑎 – плотность; 

𝑣𝑎⃗⃗⃗⃗  - вектор скорости.  

Уравнение изменения количества движения (2). 

𝜕ρ𝑎𝑣𝑎⃗⃗⃗⃗ 

𝜕𝑡
+ ∇⃗⃗ ∙ (ρ𝑎𝑣𝑎⃗⃗⃗⃗ 𝑣𝑎⃗⃗⃗⃗ ) = ∇⃗⃗ ∙ 𝜎𝑖𝑗 + ρ𝑎g⃗  

(2) 

Где 𝜎𝑖𝑗  – тензор касательных напряжений, который записывается как: 

Динамическая вязкость, входящая в тензор напряжений, задается в 

зависимости от температуры набегающего потока в соответствии с данными. 

Уравнение изменения энергии: 
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∂ρaEa

∂t
+ ∇⃗⃗ (ρava⃗⃗  ⃗Ha) = ∇⃗⃗ ∙ (λa(∇⃗⃗ Ta) + viτ

ij) + ρag⃗ ∙ va⃗⃗  ⃗ 
(3) 

где E – полная внутренняя энергия; 

H – энтальпия; 

λ – коэффициент теплопроводности среды в зависимости от температуры. 

Для замыкания системы используется уравнение состояния идеального 

газа: 

pa = ρaRaTa (4) 

Поскольку равнения (1)-(3) решаются в приближении осреднения по 

Рейнольдсу, то для определения турбулентной составляющей вязких напряжений 

используется модель k-ω SST Ментера [10]. 

 

Эмпирико-аналитические модели агрегатов 

Гидравлическая характеристика двойного теплообменника была 

определена по результатам испытаний. Приведенная гидравлическая 

характеристика 𝜎𝑑𝑃 = 𝑘𝐺𝑚 показана на рисунке 2. 

  
Рисунок 2 – Приведенная гидравлическая характеристика двойного теплообменника 

 

Зависимость, показанная на рисунке 2, аппроксимирована формулой (5). 

σΔP = 2600 ∙ 𝐺1.4 (5) 

где 𝜎 =
𝜌𝑎𝑣

𝜌0
, 𝜌𝑎𝑣 =

(𝑃𝑖𝑛+𝑃𝑜𝑢𝑡)

𝑅∙(𝑇𝑖𝑛+𝑇𝑜𝑢𝑡)
 

𝜌𝑎𝑣 – средняя плотность; 

𝜌0 = 1,225 
кг

м3
; 
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G – расход воздуха; 

𝑃𝑖𝑛 – давление на входе в теплообменник, [Па]; 

𝑃𝑜𝑢𝑡 – давление на выходе из теплообменника, [Па]; 

𝑇𝑖𝑛 – температура на входе в теплообменник, [К]; 

𝑇𝑜𝑢𝑡 – температура на выходе из теплообменника, [К]; 

𝑅 = 287  
Дж

кг∙К
. 

Численное моделирование гидравлического сопротивления 

теплообменника реализуется с помощью применения модели пористой среды. 

Пористая среда моделируется путем добавления источника импульса к 

стандартному уравнению потока жидкости и газа. Источник импульса (6) состоит 

из двух частей: вязкие потери (формула Дарси) и инерционные потери (формула 

Форхгеймера) 

𝑆𝑖 = −(∑𝐷𝑖𝑗

3

𝑗=1

μ𝜈𝑗 + ∑С𝑖𝑗

𝜌|𝜈|𝜈𝑗
2

3

𝑗=1

 
(6) 

где 𝑆𝑖  – источник импульса для i-ого (x, y или z) уравнения момента; 

|𝜈| – величина скорости; 

D, C – заданные матрицы. 

Это падение импульса способствует возникновению градиента давления в 

пористой ячейке, создавая перепад давления, пропорциональный скорости среды 

(или квадрату скорости в ячейке). 

Для однородного пористого тела уравнение принимает следующий вид: 

𝑆𝑖 = −(
μ𝜈𝑖

𝛼
+ С2

𝜌|𝜈|𝜈𝑗
2

) 
(7) 

где 
1

𝛼
 – обратная проницаемость, м-1; 

С2 - коэффициент инерционного сопротивления, м-1; 

Также, упрощённая версия уравнения импульса может иметь вид: 

−𝑆𝑖∆𝑛 = ∆𝑝 (8) 

где ∆𝑛 – толщина пористой тела, м. 

Исходя из заранее известной гидравлической характеристики 

теплообменника можно представить зависимость перепада давления в виде 

полинома второй степени в зависимости от скорости потока в виде: 
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∆𝑝 = 𝑍𝑣2 + 𝑉𝑣 (9) 

Тогда, коэффициенты обратной проницаемости и инерционного 

сопротивления можно вычислить, подставляя коэффициенты при квадратичной и 

линейной части скорости вместо перепада ∆𝑝.  

Коэффициент инерционного сопротивления C2 будет равен: 

2𝑍

∆𝑛𝜌
=  𝐶2 

(10) 

В то же время, обратная проницаемость будет равна: 

𝑉

∆𝑛𝜌
=

1

𝛼
 

(11) 

  

На рисунке 3 приведены результаты сравнения гидравлической 

характеристики двойного теплообменника, определенной по результатам 

подбора коэффициентов вязкостного сопротивления, с опорными данными. 

 
Рисунок 3 – Гидравлическая характеристика двойного теплообменника, полученная по 

результатам определения коэффициентов сопротивления (показана отдельными точками) в 

сравнении с опорными данными (показана пунктирной линией) 

 

Результаты сопоставления, показанные на рисунке 3, демонстрируют 

удовлетворительное согласование результатов, полученных разными способами. 

Аналогичный подход использовался и для определения коэффициента 

вязкостного сопротивления теплообменника СНГ. 
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Характеристики вентилятора в процессе вычислений определяются по 

эмпирическим зависимостям (6-9) полученным от разработчика. 

𝑄𝑟𝑓 =
𝐺 ∙ √𝑇𝑖𝑛

∗

𝑃𝑜𝑢𝑡
∗ (𝐷𝑠ℎ𝑟𝑜𝑢𝑑

2 − 𝐷ℎ𝑢𝑏
2 )

 
(6) 

где 𝑄𝑟𝑓 – приведенный расход через вентилятор; 

𝐺 – расход воздуха через вентилятор [кг/мин]; 

𝑇𝑖𝑛
∗  – полная температура воздуха перед вентилятором [К]; 

𝑃𝑜𝑢𝑡
∗  - полное давление на выходе из вентилятора [бар]; 

𝐷𝑠ℎ𝑟𝑜𝑢𝑑  – диаметр периферии [м]; 

𝐷ℎ𝑢𝑏 – диаметр втулки [м]. 

𝑈𝑟𝑓 =
𝜋 ∙ 𝐷𝑠ℎ𝑟𝑜𝑢𝑑 ∙ 𝑛

6000 ∙ √𝑇𝑖𝑛
∗

 
(7) 

где 

𝑈𝑟𝑓 – приведенная скорость; 

𝑛 – скорость вращения вентилятора [об/мин]; 

𝑊𝑟𝑓 =
𝐺 ∙ ∆𝐻

𝐶𝑝 ∙ √𝑇𝑖𝑛
∗ ∙ 𝑃𝑜𝑢𝑡

∗ ∙ (𝐷𝑠ℎ𝑟𝑜𝑢𝑑
2 − 𝐷ℎ𝑢𝑏

2 )
 

(8) 

где 

∆𝐻 – изменение энтальпии; 

𝐶𝑝 = 1005 
Дж

кг ∙ К
 

∆𝐻 = 𝐶𝑝 ∙ (𝑇𝑜𝑢𝑡
∗ − 𝑇𝑖𝑛

∗ ) (9) 

𝑇𝑜𝑢𝑡
∗  - полная температура на выходе из вентилятора [К]. 

Течение в расчетной области вентилятора моделируется на основе 

использования подвижной системы координат. Сопряжение характеристик 

течения между отдельными агрегатами обеспечивается заданием 

соответствующих граничных условий типа «интерфейс» на поверхностях 

контакта их проточных областей. Перечень интерфейсов: 

1. Между входным воздуховодом и двойным теплообменником. 

2. Между входным каналом и теплообменником СНГ. 

3. Между теплообменником СНГ и выходным воздуховодом СНГ. 

4. Между двойным теплообменником и пленумом. 
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5. Между пленумом и вентилятором. 

6. Между вентилятором, диффузором пленума и выходным 

воздуховодом. 

 

Описание сеточных моделей 

Для моделирования по методу контрольных объемов используется 

неструктурированная Polyhex-core сетка. Минимальный размер ячеек 

поверхностной сетки составляет 0,1 мм, максимальный размер: для СКВ 50 мм, для 

фюзеляжа 500 мм. Общее количество ячеек модели, с учетом приповерхностной 

сетки, составляет 12,7 млн. Выбор размеров ячеек основывается на результатах 

предварительно выполненных исследований сеточной сходимости. На рисунке 4 

представлены общие виды сеточной модели. 

 

(а) 

 
(б) 

Рисунок 4 – Виды сеточной модели внешнего обтекания фюзеляжа самолета (а) и  

внешних границ области течения ССКВ (б) 
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Используются схемы дискретизации второго порядка по давлению и 

параметрам турбулентности, для уравнения количества движения применяется 

схема QUICK. Достигаемый уровень сходимости по невязкам меньше, чем 10−3. 

 

Результаты моделирования 

Моделирование выполнялось на вычислительном кластере со 128 ядрами, 

длительность каждого расчетного случая ~ 60 минут, за это время выполняется 

порядка 1000 расчетных итерации. 

По результатам серии расчетов была получена зависимость расхода воздуха 

в продувочном контуре от скорости вращения вентилятора (рисунок 5) для 

наземной конфигурации системы. По результатам расчета установлено, что 

вентиляция отсека осуществляется путем вытяжки воздуха, расход воздуха на 

вентиляцию составляет 5% от общего расхода через продувочный контур, также 

часть воздуха засасывается в продувочный контур через жалюзи СНГ, доля расхода 

через СНГ составляет не более 3%. 

 
Рисунок 5 – Зависимость расхода воздуха в продувочном контуре от скорости вращения 

вентилятора 

 

На рисунке 6 приведена зависимость температуры воздуха на выходе из 

продувочного контура УОВ в зависимости от скорости вращения вентилятора. 

Рост температуры обусловлен ростом скорости и возникновением локальных 
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скачков уплотнения в сечении вентилятора, за счет возникновения скачков 

уплотнения зажимается проходное сечение и растет температура (рисунок 7). 

 
Рисунок 6 – Температура воздуха на выходе из продувочного контура в зависимости от расхода 

 

 
(а) 

 
(б) 

 

Рисунок 7 – Число Маха в продольном сечении проточной области вентилятора при скорости 

вращения 100000 об/мин (а) и изоповерхность M > 1, при скорости вращения 100000 об/мин (б) 
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Валидация математической модели выполнялась по результатам стендовых 

испытаний (рисунок 8): наблюдается удовлетворительное согласование 

результатов. Отличия результатов расчетов от эксперимента обусловлены 

наличием утечек, длинных участков трубопроводов, а также средств измерения в 

составе стенда, которые увеличивают гидравлическое сопротивление контура. 

 
Рисунок 8 – Сравнение результатов испытаний с результатами расчета 

 

Разработанная математическая модель используется для моделирования 

работы системы кондиционирования в процессе полета. Результаты 

моделирования представляются в виде объемных диаграмм зависимостей расхода 

от высоты полета и числа Маха. Угол атаки самолета при этом определяется в 

соответствии с полетной программой. Пример зависимости расхода воздуха от 

высоты полета и числа Маха по профилю полета показан на рисунке 9. 

 
 

Рисунок 9 – Расход воздуха через двойной теплообменник по профилю полета 
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Для исследования работы системы в отказных ситуациях моделировался 

случай отказа обратного клапана при полете на эшелоне 39000 фт, со скоростью 

0,78 М при скорости вращения ротора 45000 об/мин (рисунки 10, 11) в 

зависимости от угла атаки самолета. 

 
Рисунок 10 – Расход через продувочный контур в случае отказа обратного клапана  

 

Как видно из графика в случае отказа обратного клапана расход на продувку 

двойного теплообменника практически не зависит от угла атаки ВС, при этом 

значение расхода достаточно для обеспечения теплосъема. 

  

(а) (б) 

Рисунок 11 – Поля давления (а) и скорости (б) в случае отказа обратного клапана 
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Заключение  

В работе представлены результаты разработки математической модели 

аэродинамики продувочного контура самолетной системы кондиционирования 

воздуха, выполненной на основе связанного применения методов численного 

моделирования аэродинамики и теплопереноса на основе решения осредненных 

по Рейнольдсу уравнений Навье-Стокса с моделью турбулентности SST и 

эмпирико-аналитических моделей отдельных компонентов системы. Такой 

подход позволяет связать в одной модели внешнюю аэродинамику самолета и 

внутреннюю аэродинамику продувочного контура системы кондиционирования 

воздуха при разумных затратах вычислительных ресурсов: прямое численное 

моделирование аэродинамики всех компонентов привело бы к увеличению 

размерности задачи до уровня, не подъемного даже для кластерной 

вычислительной техники. Валидация модели выполнена по результатам 

испытаний в составе стенда. В ходе эксплуатации математической модели 

определены гидравлические характеристики продувочного контура при 

различных условиях работы, картины течения в отдельных компонентах системы, 

а также характеристики работы продувочного контура УОВ по профилю полета и 

выполнен расчет полетной конфигурации с отказавшим обратным клапаном 

пленума. Выявлено существенное снижение расхода воздуха, однако, анализ 

характеристик, входящих в состав контура компонентов показывает, что даже в 

таком случае отказ установки охлаждения воздуха вследствие перегрева 

маловероятен. Также стоит выделить важность данной математической модели в 

жизненном цикле воздушного судна, в частности на этапах проектирования и 

модернизации. 
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