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摘要： 直升机发动机规定环控系统引气量不应超出其最大允许值，以避免发动机功率损失过大。考虑到飞行姿

态变化对引气参数的影响，提出了“超临界喷嘴流量因子”的概念，并推导出相应的计算公式。试验数据显示，发

动机最大引气量的实测数据与理论计算值偏差在 3% 以内，验证了该方法在发动机引气限流上的准确性和实用

性。该方法简化了测试流程，避免了流量传感器对引气流动特性的干扰，提高了测试精度。此外，为减少引气量

并消除高温引气管路对周边设备的安全隐患，结合工程实际对引气管路的保温措施进行了改进，并研究了不同

引气温度、压力和流量条件下，引气管路出口和保温层外表面的温降特性。本文研究成果为引气管路设计优化，

提高热效率及直升机的安全运行提供了技术参考。
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Abstract: The helicopter’s environmental control system is restricted from drawing more than its engine’s 
maximum allowed bleed air volume to avoid excessive power loss. Considering the effects of flight attitude 
changes on bleed air parameters， this paper proposes the concept of “supercritical nozzle flow factor” and 
derives the corresponding calculation formula. Experimental data show that the deviation between the actual 
measured maximum bleed air volume of the engine and the theoretical calculation value is within 3%， 
validating the accuracy and practicality of this method for limiting engine bleed air flow. The method simplifies 
the testing process， avoids the interference of flow sensors on the characteristics of induced air flow， and 
enhances the test precision. Additionally， to reduce bleed air volume and eliminate safety hazards posed by 
high-temperature bleed air pipes to surrounding equipment， this paper improves insulation measures based on 
practical engineering and studies temperature drop characteristics under different bleed air temperature， 
pressure， and flow conditions at the outlet of the bleed air pipe and the outer surface of the insulation layer. 
These research results help optimize the bleed air pipe design， increase the thermal efficiency， and provide the 
technical reference for safe operation of helicopters.
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直升机环控系统的主要功能包括通风、加温、

制冷、散热和防冰等，这些功能对于确保飞行员的

安全以及电子设备和发动机进气道的有效运行至

关重要。发动机引气主要用于座舱加温系统、发动

机防冰系统和发动机进气道防冰系统。作为机载

重要系统之一，环控系统对座舱热舒适性和飞行安

全有着重要影响［1⁃3］。

直升机发动机在提供推力的同时，还需为机载

系统如空调、防冰等供应特定压力和温度的引气。

合理限制引气流量是确保发动机既满足引气需求

又不致功率损失过多、保障整体性能的关键。过度

提取引气会削弱发动机功率［4］，危及飞行稳定性和

性能。因此，研究引气流量限制对航空飞行器尤其

直升机的安全飞行至关重要。同时，合适的引气流

量与温度能优化机载系统效率，如空调系统依赖特

定引气维持舱温，防冰系统则需高温引气以防

结冰。

从发动机引气会导致发动机功率的显著消

耗。例如，文献［5］指出，随着防冰引气比例的增

加，空气入口性能的畸变以及由此导致的压气机性

能下降愈发明显。因此，直升机发动机通常会规定

环控系统的最大允许引气量。传统的最大引气量

测试方法通常是在引气管路上安装流量传感器，这

种方法不仅影响引气流动特性，而且测量误差

较大。

引气管路是空气管理系统不可或缺的一部分，

负责输送气源并确保能量供应。高温高压引气管

路需要穿过发动机舱、传动平台和机身等多个区

域。高温高压空气在流经引气管路时，会与外界环

境发生热交换，导致温度下降［6］。为了补偿这部分

能量损失，需要增加发动机的引气量。如果引气管

路所在区域温度过高或分布不合理，不仅会给引气

管路周围的设备带来安全风险，还会给相邻系统增

加额外的热负荷，影响其安全性和可靠性。因此，

需要在引气管路外壁上采取隔热处理。

管路隔热保温是确保流体在传输过程中温度

稳定、减少热损失的关键技术。众多学者对此进行

了深入研究，提出了一系列有效的策略和方法［7⁃9］。

例如，引入“热源屏障与降温装备”的多维度热害防

治方法，以提高工作面热害治理能力，并减少不必

要的冷量损失。通过建模分析高温管道对地下热

环境的影响，有助于制定地面温度监测方案，从而

成功识别并修复管道绝缘损伤。利用 ANSYS 
Fluent 软件，不同保温材料的性能得到了评估。此

外，针对特定应用场景的研究也取得了进展。例

如，在高温管道穿透高温反应堆下罐壁的保温及导

热设计方面进行了创新性探索［10］。同样地，对于

直升机引气管路而言，隔热保温措施也至关重要，

因为它直接关系到引气温度控制，进而影响机载系

统（如空调、防冰系统）的工作效率及直升机飞行性

能。高温引气流经引气管路时也会向外部环境释

放热量，在极端条件下或长时间运行后，会对直升

机主减舱、电子设备舱造成一定影响。因此，合理

设计和有效实施隔热保温措施对于提升系统整体

效能具有重要意义。

目前关于引气系统的研究主要侧重于引气系

统的故障模式仿真和健康监测等方面，也有采用基

于模型的系统工程方法，以需求为基线进行高速飞

行器引气系统逻辑架构、物理架构和组件方案的设

计［11］。然而，有关通过限制发动机引气源头降低

发动机功率损失并改进最大引气量的测试方法的

研究较少。因此，深入研究引气流量限制与温降特

性，不仅能提升系统效率、降低能耗成本，还能避免

因控制不当导致系统故障，增强系统可靠性和耐

久性。

1 发动机引气限流

1. 1　引气限流计算方程

引气限流环采用超临界喷嘴（出口与进口压力

比≤0.528［12］），超临界喷嘴是流通面积变化的一段

导管，如图 1 所示。

当气体通过超临界喷嘴时，其压力、温度、密度

及速度参数会在不同截面发生变化。随着流通面

积逐渐缩小，气体流速逐步加快，直至在喉部（最狭

窄的部分）达到临界流状态，此时气体的速度等于

该处的音速。在这种情况下，即使入口压力增加，

喉部的流速也会保持不变，即流过超临界喷嘴的气

体体积流量保持恒定。流经超临界喷嘴的最大质

量流量计算公式为

图 1 引气限流环（超临界喷嘴）安装示意图

Fig.1 Schematic diagram of the bleed airflow limitation 
ring (supercritical nozzle) on the engine

237



第 57 卷南京航空航天大学学报（自 然 科 学 版）

GL =

A
2γ

γ - 1 ⋅ p2 ⋅ ρ2

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú( )2
γ + 1

2
γ - 1

- ( )2
γ + 1

γ + 1
γ - 1

=

( 2
γ + 1 )

γ + 1
2( γ - 1 )

⋅ A ⋅ γ ⋅ p2 ⋅ ρ2 （1）

则超临界喷嘴喉部横截面积为

A = GL

( )2
γ + 1
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⋅ γ ⋅ p2 ⋅ ρ2

（2）

超临界喷嘴喉部通径为

d = 4 ⋅ A
π （3）

式中：GL 为从发动机提取的最大引气流量，单位为

kg/s；A 为超临界喷嘴喉部横截面积，单位为 m2；γ

为空气绝热指数，1.4；p2 为发动机引气压力，单位

为 Pa；ρ2 为发动机引气密度，单位为 kg/m3；d 为超

临界喷嘴喉部直径，单位为 m。

经 过 计 算 ，当 发 动 机 的 绝 对 引 气 压 力 为

800 kPa，引气温度为 310 ℃ 时，单发最大允许引气

量为 100 g/s。如果将单发引气流量限制在 60 g/s
以内，使用该引气量和以上引气压力、引气温度计

算得出超临界喷嘴喉部的通径为⌀7.53 mm。

1. 2　引气限流试验研究

1. 2. 1　引气限流测试方法

为了验证超临界喷嘴是否满足最大引气量的

要求，考虑到⌀7.53 mm 超临界喷嘴对加工精度和

工艺的要求高，在实际应用中选择⌀8 mm 的超临

界喷嘴作为试验用喷嘴，尽管其尺寸略大于理论计

算值，但可确保引气量不超过发动机规定的最大

值，还留有一定的余量，同时还保证了加工的可行

性和经济性。

试验原理图如图 2 所示，高压、常温的空气由

气源提供，经过孔板流量计 2、3 和高压表 1 之后，

进入加热器 4。高压空气被加热变为高温高压空

气后，再流经超临界喷嘴。在超临界喷嘴的入口处

布置了高压表 5 和温度传感器 6，以根据发动机的

引气参数来调整超临界喷嘴 7 入口处空气的压力

和温度。

1. 2. 2　试验结果及分析

试验中用单管水柱式压力计测量孔板前后的

压差，气源提供的空气质量流量计算公式为

GS = 6.016
( )p1 + p0 ⋅ ΔH

287 × ( )273 + t1
（4）

式中：GS 为试验时气源提供的实际风量，单位为

kg/h；ΔH 为单管水柱式压力计水柱高度，单位为

mm；p0 为环境大气压，单位为 Pa；p1 为紧贴孔板前

的空气压力，单位为 Pa；t1 为管内空气温度，单位

为℃。

直升机在飞行过程中，姿态不断变化，发动机

的引气参数也随之变化。为了更全面地研究不同

状态下超临界喷嘴的限流规律，本文引入“超临界

喷嘴流量因子”概念，并通过其理论值和试验值来

推算引气量在不同引气状态下的理论值和试验值。

将式（1）左右两边同时乘以
T 2

p2
，即

GL ⋅ T 2

p2
= ( 2

γ + 1 )
γ + 1

2( γ - 1 )

⋅ A ⋅ γ ⋅ ρ2 ⋅ T 2

p2
（5）

式中 T 2 为发动机引气温度，单位为 K。

根据理想状态方程

p2

ρ2 ⋅ T 2
= R g （6）

式中 R g 为气体常数，单位为 J/（kg·K）。

联立式（5，6），得到

GL ⋅ T 2

p2
= ( 2

γ + 1 )
γ + 1

2( γ - 1 )

⋅ A ⋅ γ
R g

（7）

取 ḠL = GL ⋅ T 2

p2
，且称 ḠL 为超临界喷嘴的理

论流量因子，单位为 10-6 （m⋅K0.5⋅s）。则试验流量

因子为

ḠS = GS ⋅ T 3

p3
（8）

式中：T 3 为超临界喷嘴入口温度，单位为 K；p3 为超

临界喷嘴入口压力，单位为 MPa。
对试验数据进行整理后得到⌀8 mm 超临界喷

嘴试验与理论流量因子曲线，如图 3 所示。从图 3
中可以看出，超临界喷嘴的流量因子随进出口绝对

图 2 超临界喷嘴限流试验装置示意图

Fig.2 Schematic diagram of flow limiting experiment de⁃
vice of supercritical nozzle
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压力之比的增加而逐渐增大，当压比达到一定值

后，流量因子趋于稳定。当流量因子保持不变时，

⌀ 8 mm 超临界喷嘴流量因子的试验值为 ḠS =
7 585，理论值为 ḠL = 7 386，单位为 m⋅K0.5⋅s⋅10-6。

通过图 3 中的理论和试验流量因子，可以得到

发动机绝对引气压力分别为 400，600，800，950 kPa
时的引气量，如图 4 所示。从图 4 中可以看出，当引

气温度保持不变时，引气量随引气压力的降低而减

小；当引气压力保持不变时，引气量随引气温度的

降低而增大，且⌀8 mm 超临界喷嘴流量因子理论

值与试验值之间的相对误差小于 3%。该偏差表

示实际测量值与理论计算值之间有一定的差距，但

在实际工程应用中，特别是对于直升机环控系统设

计和优化来说，偏差控制在 5% 以内是可以接

受的。

2 引气管路温降特性

2. 1　引气管路传热过程

在进行人工冻土灌注桩热性能测试时，冷却管

的所有外表面都使用隔热泡沫包裹（内部含有空

气），以减少试验过程中冷却管与周围空气之间的

热交换［13］。在防止热量向工作区域扩散方面，空

气夹层具有良好的保温隔热效果。相比于传统墙

体，在夏季使用空调制冷时，采用空气夹层可以实

现 38%~60% 的节能［14］。因此，带有空气夹层的

维护结构已经被广泛应用于现代建筑中。同样，在

引气管路的保温设计中，选择合适的保温材料和空

气夹层可以显著提高保温效果，减少热量损失，从

而减小引气管路的温降。引入空气夹层可以显著

减少热传导，减轻重量，提高保温层的隔热性能，有

助于保持引气管路内部温度稳定，减少外部环境对

引气温度的影响。

热空气流经引气管路时，由于其温度与周围环

境温度不同，会发生热交换，从而使管内空气温度

发生变化，其传热过程为：热量首先由热空气以对

流换热的方式传递给不锈钢管壁的内侧表面，然后

通过不锈钢管、空气夹层和隔热套管以导热的方式

传递给隔热套管的外侧表面，最后由外侧表面以热

对流和热辐射的方式传递给周围环境［15⁃16］，如图 5
所示。图中：ϕ = ϕ 1 + ϕ 2，ϕ 为发动机引气与周围

环境总的热交换量，单位为 W；ϕ 1 为通过热对流带

走的热量，单位为 W；ϕ 2 为通过热辐射方式散发的

热量，单位为 W；t in 为引气管路进口处的空气温度，

单位为℃；tex 为引气管路出口处的空气温度，单位

为℃。

2. 2　流动与传热控制方程

假定引气管路内的流体为定常、不可压缩、牛

顿黏性流体，在求解区域内应用质量守恒定律、动

量守恒定律和能量守恒定律这 3 个基本物理规律，

可得到如下控制方程［17⁃18］

divU= 0 （9）

图 5 引气管路的热传递过程

Fig.5 Heat transfer process in the bleed-air pipeline

图 4 ⌀8 mm 超临界喷嘴试验与理论引气量曲线

Fig.4 Comparison curves between experimental and theo⁃
retical bleed-air of ⌀8 mm supercritical nozzle

图 3 ⌀8 mm 超临界喷嘴试验与理论流量因子曲线

Fig.3 Comparison curves between experimental and theo⁃
retical flow factors of ⌀8 mm supercritical nozzle
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U ⋅ div U= div ( ν ⋅ grad U ) - 1
ρ

div P （10）

div (UT ) = div ( λ
ρCp

grad T )+ ST

ρ
（11）

式中：U为流体速度；ν 为流体的运动黏度；ρ 为流

体密度；P 为流体的压力；T 为流体温度；λ 为导热

系数；Cp 为比热容；ST 为源项。

2. 3　边界条件

在设计引气管路时，一般要求管内平均流速限

制在 Ma≤0.2［19］。保温层选用标准的隔热套管，为

了便于安装和拆卸，隔热套管和引气管路之间留有

1 mm 的空气夹层。模拟的物理对象为 1 m 长的

G20×1.0 mm 不锈钢材外敷设隔热套管。为了准

确获得引气管壁、空气夹层、保温层内外表面的温

度值，对这些区域进行了网格加密处理，而其余区

域则进行了网格粗化处理［20］，如图 6 所示。

2. 4　计算结果

不同厚度的隔热套管使得引气管路出口温度

和保温层外表面温度呈现出规律性的变化，计算结

果见图 7。从图 7 中可以看出，在相同的边界条件

下，保温层外表面温度随保温层厚度的增加而降

低，而引气管路出口温度则随保温层厚度的增加而

缓慢升高。

2. 5　引气管路温度随边界条件变化

2. 5. 1　引气温度影响

引气管路出口和保温层外表面温度随引气温

度变化结果见图 8。从图 8 中可以看出，在相同的

边界条件下，引气管路出口和保温层外表面的温度

均随引气温度的升高而升高。

2. 5. 2　引气压力影响

引气管路出口和保温层外表面温度随引气压

力变化的结果见图 9。从图 9 中可以看出，在相同

的边界条件下，引气管路出口和保温层外表面的温

度随引气压力的升高而基本保持不变。

2. 5. 3　引气流量影响

引气流量增大导致管内空气流速增加，进而使

得导管内表面对流换热系数增大，因此向外传递的

热量也随之增加，结果见图 10。从图 10 中可以看

出，在相同的边界条件下，引气管路出口和保温层

外表面的温度均随引气流量的增大而升高，且两者

的变化幅度逐渐变得平缓。

图 6 引气管路边界示意图

Fig.6 Schematic diagram of boundaries of bleed-air pipeline

图 7 不同保温层厚度下引气管路出口和保温层外表面温

度变化曲线

Fig.7 Temperature variation curves of the outlet of the 
bleed-air pipeline and the outer surface of the insula⁃
tion layer under different thicknesses

图 8 不同引气温度下引气管路出口和保温层外表面温度

变化曲线

Fig.8 Temperature variation curves of the outlet of the 
bleed-air pipeline and the outer surface of the insula⁃
tion layer under different bleed-air temperatures

图 9 不同引气压力下引气管路出口和保温层外表面温度

变化曲线

Fig.9 Temperature variation curves of the outlet of the 
bleed-air pipeline and the outer surface of the insula⁃
tion layer under different bleed-air pressures
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3 结　　论

通过对发动机引气限流规律和引气管路温降

特性的研究，得出以下结论：

（1） 发动机引气限流规律。超临界喷嘴的最

大引气量随引气温度的升高而减少，随引气压力的

增加而增加；超临界喷嘴的流量因子随进出口压力

比的增加而上升，当压力比达到一定值后，流量因

子达到最大值并保持稳定； 推导出的超临界喷嘴

流量因子计算公式简化了发动机最大允许引气量

的计算和机上测试方法，同时保留了引气流动特

性，提高了测试准确性，可作为有量纲的准则数使

用，具有一定的工程应用价值。

（2） 引气管路的温降特性。在相同边界条件

下，引气管路出口和保温层外表面的温度随引气温

度的升高而升高；在相同边界条件下，引气管路出

口和保温层外表面的温度随引气压力的增加基本

保持不变；在相同边界条件下，引气管路出口和保

温层外表面的温度随引气流量的增加而增加，而且

变化趋势逐渐趋于平稳。

以上研究方法和结论为未来直升机环控系统

设计提供了引气系统参数预测和优化策略，有助于

提升发动机引气使用效率和环控系统运行稳定性。
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