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飞机空气导管泄漏特性的试验研究及数值模拟

王合旭暋蒋彦龙暋施暋红暋韩建军
南京航空航天大学,南京,210016

摘要:在研究国内外现有空气导管泄漏探测系统的基础上,搭建了管道泄漏探测试验台,并结合

FLUENT三维泄漏流场的数值模拟,研究了不同导流洞大小、绝热层厚度及泄漏位置情况对泄漏探测

性能的影响。试验结果与FLUENT计算结果表明:绝热层导流洞孔径及绝热层厚度的增大均能一定

程度地增强感温线捕捉泄漏信号的效果;泄漏位置也会影响探测性能。给出了小孔泄漏流量的计算方

法。研究结论可为国内飞机空气导管的相关研究工作提供参考。
关键词:高温压力管道;泄漏探测;试验;数值模拟
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ExperimentandNumericalSimulationonLeakageCharacteristicsofAircraftDuct
WangHexu暋JiangYanlong暋ShiHong暋HanJianjun

NanjingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Nanjing,210016
Abstract:Basedonthestudyoftheductoverheatdetectorofcommercialanddomesticaircraftin

existingcombinedwiththethree飊dimensionflowfieldsimulationoftheleakagebyFLUENT,the
overheatdetectionexperimentalplatformwasbuilt,theinfluencesofthedeflectorsize,thicknessofthe
insulationandtheleakagepositiononthedetectionperformancewereinvestigatedbyexperiments.By
analyzingthetestresultsandFLUENTresults,itisfoundthat,theincreasingofthedeflectorsizeand
theinsulationthicknesswillbothincreasetheabilitytocaptureleakingsignals;theleakageposition
willaffectthedetectionperformancetoo,atthesametime,thecomputingmethodofflowrateofeye灢
letleakisderiveed.Theconclusioncanprovidetechnicalreferencefortherelatedworkuponductsof
domesticaircraft.

Keywords:high飊temperaturepressurepiping;leakagedetection;experiment;numericalsimulation

0暋引言

空气管理系统是飞机的重要机载系统之一,

收稿日期:2013 12 01

它主要包括引气、座舱压力调节、座舱温度调节、
防冰以及为满足地面环境控制要求而设计的辅助

动力装置等子系统,各子系统之间通过空气导管
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进行交联。因此可以说,空气导管是飞机的生命

线,其安全性关系到整个空气管理系统功能的实

现[1]。
在飞机空气导管正常运行过程中,由于管道

的腐蚀、外力作用等因素产生的管道泄漏现象会

给管道周围的结构和部件带来安全隐患,若能及

时地发现并维修则能预防更大的泄漏或事故。针

对可能出现的泄漏情况,世界上许多国家都开展

了管道泄漏的检测和定位研究,尝试了许多新方

法和新技术,取得了许多较显著的研究成果,并在

工程实践中得到了一定程度的应用[2飊8]。本文对

管道泄漏特性进行了模拟试验及仿真计算,得出

的结论可为国内相关研究工作提供参考。

1暋飞机空气导管泄漏探测系统

1.1暋泄漏探测系统布置

空气导管的管道泄漏探测系统已成为现代飞

机火警探测系统的重要组成部分,目前的民航客

机如波音737、MD-90、A319、A320、A340等型

号的客机都有相应的空气导管泄漏探测系统,其
典型布置如图1所示。

图1暋典型飞机空气导管管路泄漏探测系统

1.2暋探测系统的工作原理及流程

探测系统的核心元件为感温器。目前飞机上

用于管道泄漏探测的感温器主要是电阻式感温

线,其构造如图2所示。

图2暋感温线构造示意图

电阻式感温线利用浸过低熔点共晶盐的电阻

随温度变化的特性而工作,它包括一根内部镍导

线和镍金属外壳,以及夹在中间的多孔氧化铝陶

瓷。探测系统工作时,感温线合金外壳与内导线

接入探测环路中,正常温度下,陶瓷电阻视为无穷

大,环路断路;发生泄漏时,高温气体经绝热层上

的导流洞弥散,感应到温度变化的感温线段的内

部陶瓷电阻阻值会突然下降,合金外壳与内导线

接通,探测环路产生电流信号,进而监控系统会给

出泄漏警报。图3给出了感温线工作的等效电

路图。当所监控的管路系统没有泄漏时,A、B两

端由陶瓷电阻阻断;当任何一段感温线感应到泄

漏高温气体时,A、B两端的电路就会接通,监控

系统会给出泄漏警报。

图3暋感温线工作等效电路图

1.3暋探测系统的问题及不足

当前国内外飞机空气导管泄漏探测技术的主

要问题在于探测系统的泄漏信号捕捉效果不理

想,其原因是探测系统布置不合理导致泄漏发生

时探测环路不能及时探测到高温并反馈报警信

号。本文就该问题对探测系统进行了试验模拟及

理论研究,本文所指的探测系统主要包括导流洞、
空气绝热层、泄漏孔、感温线等。

2暋泄漏探测性能试验

本文模拟空气导管的泄漏现象,搭建管道泄

漏试验台来对空气导管泄漏特性进行研究,试验

的目的主要是验证不同绝热层导流洞大小、绝热

层厚度及泄漏位置情况对泄漏探测性能的影响,
以期获得探测系统合理的布置方式以保证感温线

所在的位置能准确及时地捕捉到泄漏信号。

2.1暋试验装置与系统

试验系统主要包括空压机、电控加热炉、试验

主管道、空气绝热层、管压调节阀。试验连接示意

图和试验装置布置图见图4和图5。如图4所

示,试验操作时,气体经由空压机引进,通过电控

加热炉加热,送入试验主管道中,通过调节试验主

图4暋试验连接示意图
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管道后阀门的开度来控制管内气体压力。试验

中,试验主管道上开有小孔形式的泄漏孔,空气绝

热层外的护管上有一定数量的导流洞用以进行泄

漏探测。试验主管长2灡5m,内径为100mm,空
气绝 热 层 厚 度 为 12灡7 mm,绝 热 层 的 护 管 长

1灡5m,空气绝热层两侧通过岩棉和704胶混合

进行密封(密封处在后文中称为挡板)。

图5暋试验装置布置图

试验中除图5中描述的主要部件外还有试验

数据采集装置、传感器等设备。

2.2暋数据采集系统

数据采集系统包括传感器、数据采集硬件和

数据采集软件三部分。传感器将采集到的信息传

给数据采集模块,采集模块再与用户编好的数据

采集软件建立实时通信,最后将实时的特性数据

显示给用户,供用户分析。
其中,传感器选用 PT123FB 的压力传感器

和PT100的铂电阻温度传感器;数据采集硬件选

用 ADAM飊4015、ADAM飊4561和 ADAM飊4018+

等系列通信模块;试验数据采集软件采用北京亚

控自动化软件科技有限公司的工业自动化通用软

件“组态王暠,该软件具有丰富的绘图工具、庞大的

图形库,且支持多媒体,支持 ODBC数据库,满足

用户对软件的二次开发要求。

2.3暋试验过程

试验中通过在主管道上设置小孔来模拟泄漏

现象,小孔开在管道长度中央部分;绝热层采用空

气绝热,其外表面护管设置一定数量的导流洞,护
管两端实施密封处理。考虑到现有飞机泄漏探测

系统多为双环路布置[9飊10],两探测环路的间隔一

般为25灡4mm(即偏离导流洞12灡7mm),感温线

设置在管道上方12灡7~25灡4mm 的位置,因此,
试验取偏移导流洞12灡7mm 处的两个测点来考

察感温线处泄漏温度的分布规律;为了做对比试

验,另取导流洞正上方3个测点进行温度测量。
两处导流洞共10个测点的布置示意图见图6,其
中测点4、5、9、10位置对应实际感温线所处位置。
试验步骤如下:

图6暋测试点布置示意图

(1)运行空压机,开启引气阀门供气,控制流

量到250kg/h;启动电控加热炉加热气体,控制管

内温度到170曟。调节试验主管道后阀门开度,
控制管内静压到0灡3MPa。

(2)监测导流洞a、b(测点1~10处)的温度,
测点温度值通过多次测量取平均值获得。

(3)改变导流洞孔径的大小,记录不同孔径下

导流洞a、b(测点1~10处)的温度。
(4)改变绝热层护管的直径,记录不同绝热层

厚度下导流洞a、b(测点1~10处)的温度。
(5)改变泄漏孔与绝热层护管的相对位置,记

录不同泄漏位置下导流洞a、b(测点1~10处)的
温度。

(6)关闭电控加热炉,待管内气体温度降至环

境温度后关闭引气阀门,停止空压机运行。

3暋泄漏探测数值模拟

3.1暋模型结构与网格

为了更加形象深入地了解试验现象,本文对

管道泄漏进行了FLUENT数值模拟。模型结构

和网格划分如图7和图8所示,在ICEM 软件中

对泄漏孔周围、导流洞周围以及壁面处的网格进

行了局部加密处理。

图7暋泄漏模型结构及边界示意

3.2暋FLUENT设置及后处理

设置基于压力的三维定常流动求解器,采用

标准k飊毰方程;设置理想气体为研究对象,管道钢

材料热导率取50W/(m·K);边界条件为,设置

压力出口101325Pa,壁面设置绝热,质量流速为

0灡077kg/s。
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图8暋模型的网格划分

为了清晰地了解测量位置上的温度情况,对
温度场进行了切面,如图9所示。其中X 方向做

两个切面以对比不同位置切面的温度分布。

图9暋温度场的切面处理

管内温度为170曟时不同切面的温度场分布

如图10、图11所示。由图10可知,靠近泄漏孔

位置的两个导流洞气流发生侧向偏移,远离泄漏

孔位置的两个导流洞气流基本垂直向上,并且温

度沿气 流 上 升 方 向 衰 减。由 图 11 可 知,X=
12灡7mm剖面导流洞上方的温度场较X=0剖面

低很多。

图10暋170曟下X=0剖面的温度分布

图11暋170曟下X=12.7mm剖面的温度分布

3.3暋数值模拟结果与试验数据对比分析

分别对不同导流洞大小、不同绝热层厚度以

及不同泄漏位置下导流洞a、b(图6)10个测点处

的温度值进行分析,以期获得压力管道泄漏的温

度规律以及感温线合理的布置方案,从而满足探

测系统的要求。

3.3.1暋导流洞直径对测点温度的影响

由图12可知,导流洞a和b在10个不同测

点处的试验值和计算值的最大误差为14%。导

流洞直径d 的大小对导流洞a和b在图6所示

1、2、3三处正上方位置的温度影响较小,其主要

原因是正上方的三个位置处于泄漏气体的核心区

域,导流洞大小的改变只是改变了该核心区域的

范围并未改变核心区域的温度,而正上方的3个

测量位置处于导流洞附近,扩散的泄漏气体的能

量衰减速度较小。测量点9、10受导流洞大小的

影响较大。由于飞机空气导管双环路布置的要

求,感温线处于偏移导流洞12灡7mm 的位置,因
此,由上述分析可知,导流洞要尽可能大一些,当
然,其大小要同时兼顾无泄漏时感温线的温度不

超过探测温度以防止误报警。

1.计算值(d=4mm)暋2.试验值(d=4mm)

3.计算值(d=8mm)暋4.试验值(d=8mm)

5.计算值(d=12.7mm)暋6.试验值(d=12.7mm)

图12暋不同导流洞直径d下各测量点的温度分布

3.3.2暋空气绝热层厚度对测点温度的影响

由图13可知,导流洞a和b在10个不同测

量位置处的试验值和数值计算值最大误差为

13%。空气绝热层厚度毮对导流洞a在图6所示

1、2、3、4、5这5处位置的温度比对导流洞b相同

位置的温度影响要小。随着绝热层厚度的增大,
测量点7、8、9和10的温度升高,且升幅较大。由

上述分析可知,尤其是在接近泄漏位置处的导流

洞上方区域,绝热层厚度越大区域温度越高。因

此,在设计时,可增大绝热层的厚度来增强探测系

统的探测效果。当然,空气绝热层的厚度设计还

应考虑安装等要求。
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1.计算值(毮=6mm)暋2.试验值(毮=6mm)

3.计算值(毮=8mm)暋4.试验值(毮=8mm)

5.计算值(毮=12灡7mm)暋6.试验值(毮=12.7mm)

图13暋不同绝热层厚度毮下各测量点的温度分布

3.3.3暋不同泄漏位置对测点温度的影响

设泄漏孔中心距挡板的距离为L,如图14所

示,试验取L分别为500mm、300mm、100mm,
则3种情况下的温度结果如图15所示。

图14暋泄漏孔位置变化示意图

1.计算值(L=500mm)暋2.试验值(L=500mm)

3.计算值(L=300mm)暋4.试验值(L=300mm)

5.计算值(L=100mm)暋6.试验值(L=100mm)

图15暋不同泄漏位置下各测量点的温度

如图15所示,导流洞a和b的10个不同测

量位置的试验值和计算值最大误差为15%。不

同泄漏位置引起的泄漏对 X=12灡7mm 的剖面

温度影响较大,并且泄漏位置越靠近挡板,测量点

4、5、9、10的温度越低。其主要原因是,对于上述

布置方式,泄漏孔越靠近挡板,泄漏的气流衰减的

能量越大。因此,在设计时应考虑挡板设置对泄

漏信号捕捉效果的影响,充分保证任一点的泄漏

都能反馈出报警信号。
需要指出的是,在上述分析过程中,试验值和

FLUENT理论计算值存在一定的误差。误差的

来源主要有以下几个方面:栙在数值模拟时,挡板

是完全密封的,然而在试验过程中,存在一定量的

微小泄漏;栚在泄漏孔和导流洞的打孔过程中,孔
的中心存在一定的偏差;栛试验中温度测量尽管

采用多次测量取平均值的方法,但仍有一定的人

为误差,包括测量点高度的定位误差等。

4暋泄漏流量计算模型

除上述影响因素之外,管道本身的泄漏情况

包括泄漏流量大小、泄漏气体特征等都会影响探

测效果,本文针对小孔泄漏流量的计算给出了数

学模型推导。
考虑图16所示的气体泄漏模型,管内气体绝

对压力、气体温度、气体密度分别为p1、t1、氀1,管
外气体绝对压力、气体温度、气体密度分别为p2、

t2、氀2,气体由小孔泄漏。

图16暋 管内气体泄漏模型

如图16所示,点1处于管内流体区域且在泄

漏口的垂直下方,点2处于泄漏口正中间。为了

推导小孔泄漏的流量计算公式,作如下假设:栙
管内为等温流动,泄漏处做等熵流动;栚 模型为

一维流动模型[11飊12]。
气体的一维流动欧拉方程为

dp
氀

+udu=0 (1)

式中,p为空气绝对压力;氀为空气密度;u为断面气流的

平均速度。

假设泄漏为等熵过程,因此有

p
氀k =C (2)

式中,k为空气的等熵指数,取值1灡4;C为常量。

空气看作理想气体,所以

p
氀

=ZRT
M

(3)

式中,R为气体常数,取8灡314J/(mol·K);T 为气体温

度;Z为压缩因子;M 为气体的分子量。

将式(2)和式(3)代入式(1)并在点1和点2
积分,整理可得

u2
2 -u2

1

2 = k
k-1

ZRT1

M
[1-(p2

p1
)
k-1
k ] (4)

式中,u2 为点2在泄漏面的平均流速;u1 为点1在管内沿
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泄漏面垂直方向的流速。

一般情况下,u1 比u2 小很多,可以忽略不计,
因此式(4)可简化为

u2 = 2k
k-1

ZRT1

M
[1-(p2

p1
)k-1

k ] (5)

则泄漏口流体的质量流量为

qm =C0A氀3u3 (6)

式中,C0 为流量系数,对于小孔该系数为1灡0;A为泄漏处

面积。

联立式(1)~ 式(6)可得到如下表达式:

qm =C0Ap1
2k

k-1
M

ZRT1
[(p2

p1
)2
k -(p2

p1
)k+1

k ] (7)

孔口处气体泄漏的速度取决于气体在孔口处

是临界流还是非临界流。考虑飞机空气导管管路

泄漏多数属于临界流,因此式(7)可整理成

qm =C0Ap1
M

ZRT1
( 2
k+1

)k+1
k-1 (8)

由此可见,在飞机空气导管发生泄漏时,泄漏

部位面积、管道气体温度及压力都会影响泄漏流

量,进而会对探测系统的探测效果产生影响。

5暋结论

本文通过搭建管道泄漏试验台,考察不同导

流洞大小、绝热层厚度及泄漏位置时各测量点的

温度变化情况,结合 Fluent数值模拟,得出如下

结论:
(1)绝热层导流洞孔径的增大可以一定程度

地增强感温线捕捉泄漏信号的效果,但孔径过大

会导致热流动损失加大以及出现误报警的情况,
设计时应综合考量。

(2)绝热层厚度的增大可以一定程度地增强

感温线捕捉泄漏信号的效果,但过厚的绝热层会

带来管道安装布置上的不便,设计时应综合考量。
(3)泄漏发生在越靠近挡板的位置,则感温线

捕捉到泄漏信号的概率越低。
(4)导流洞正上方区域温度明显高于偏移

12灡7mm 处剖面的温度,实际探测系统布置时可

减小感温线间隔,使其尽可能地靠近导流洞中

轴线。
(5)泄漏空气温度的迅速衰减是泄漏信号捕

捉不到的主要原因,实际探测系统布置时可在导

流洞外设置引流装置,使泄漏空气直接喷射到感

温线上,减少空气温度损耗,从而增强泄漏信号捕

捉效果。
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