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大孔径限流装置损失特性分析

沈燕良， 王建平， 曹克强
(空军工程大学工程学院，陕西西安 710038) 

摘 要:对大孔径限流装置的损失特性进行了分析，对比分析了大孔径限流装置与小孔节流的压力

损失机理，用试验的方法，找出了大孔径限流装置的局部损失系数随限流孔径的变化规律，这一规

律在某型飞机地面压力加油系统的流量平衡设计中被再次证实。
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飞机地面压力加油时，各油箱的满油时间差应控制在 1min 以内，即满足文献[lJ和文献 [2J提出的飞机

地面压力加油系统的设计应保证在理论上同时满油的要求。地面压力加油系统的同时满油设计，也就是燃油

系统设计中所说的系统流量平衡设计，即在通往油箱的相关支路中，设置孔径合适的限流装置，用以调节各

支路中的流量，使系统各支路的流量达到各油箱理论上同时满油所需要的流量(流量平衡状态)。系统的流量

平衡，可以保证系统的设计满足国军标和战技指标的要求，但更重要的是，按流量平衡设计的压力加油系统，

系统的加油时间最短，这也是国军标提出系统设计要求理论上同时满油的原因。

在系统流量平衡设计中，采用圆孔式锐边型限流装置来调节各支路中的流量，因孔式锐边型限流装置的

损失特性在各资料中都有详细的阐述CN]，但是这种阐述都是基于小孔节流的基础上进行的，即圆孔的孔径

应远小于限流装置上下游导管的内径。但是，根据系统设计目的的要求，部分支路仅需增加小的压力损失，此

时，如采用圆孔式锐边型限流装置，圆孔孔径不可能远小于限流装置上下游导管的内径，在这种情况下，若采

用小孔节流方法计算限流装置的孔径，必将产生较大的误差，有时甚至会有荒谬的结果。因此，如何确定大孔

径限流装置压力损失与流量、限流尺寸之间的变化规律，是解决系统流量平衡设计的关键。而国内其它机种

的地面压力加油系统设计没有进行同时满油设计，很大部分原因，就是没有解决大孔径下限流装置压力损失

与孔径的关系问题。

1 大孔径限流装置压力损失机理

限流装置的损失特性，就是液流通过限流装置时，

其压力损失与流量、限流孔尺寸之间的变化规律。

当液流流经限流装置时(如图 l 所示) .液流由截

面 1 开始向限流孔加速流动.其流线是→组曲线，由于

液流质点具有惯性，使液流在限流孔处不能很快转折，

因此，液流从限流孔射出来时，其流束截面将会继续缩

小，直至截面 2 处达到最小值。
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图 1 液流流经限流装置示意图

限流装置由 1 截面到 2 截面，压力损失与流量的关系为 Q[3]Q = CdAO ~一川/ρ (1) 

式中 .Cd 为节流系数 .A。为限流孔面积。

对于小孔径限流装置，流束从截面 2 继续射出时，与下游区的液体产生剧烈的搅动。同时，下游处紧邻流
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束周围的液体会被流束带着一起运动，因而造成低压区。这样，离节流孔较远的下游区的液体，将流向低压

区，故使节流孔下游处的液体几乎都处于剧烈的扰动和搅合之中，其结果使液体温度升高，即内能增加。而增

加的这部分内能是由液体的动能转变过来的(动能是在加速过程中从压力能转换过来的) ，既然动能已经消

耗，它就不能再恢复为压力能。因而截面 2 处的压力就近似地等于截面 3 处的压力，此时，小孔径限流装置压

力损失与流量的关系为 Q = CdAO J2c户j - P3)!ρ 
然而，对于大孔径限流装置，由于限流孔孔径较大，限

流孔下游处的液体并未完全处于剧烈的扰动和搅合之

中，流束从截面 2 继续射出时，液流逐渐扩散至整个截

面(如图 2 所示) ，在这段距离内，逐渐扩散的流线边界

与管壁之间部分的液体处于璇涡状态，在此过程中，加

速过程中从压力能转换过来的功能，部分使内能增加

而消耗，另一部分重新恢复为压力能。因而截面 2 处的
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图 2 液流扩散示意图

压力小于截面 3 处的压力。因此，如仍采用小孔限流公式，则大孔径限流装置压力损失与流量的关系为

(2) 

Q > CdAO J2(户 j - P3)!ρ (3) 
孔径越大，限流孔下游液体因动能转化为内能而消超部分越小，用小孔限流公式计算误差越大。这种大孔径

限流装置产生的压力损失的机理相当复杂，很难用流体力学基本理论建立数学模型并得出压力损失与流量、

孔径之间的数学关系，故本文采用试验的方法来确定大孔径限流装置的压力损失特性。

2 大孔径限流装置损失特性的试验分析

2. 1 试验目的

大孔径限流装置损失特性试验的

目的，在于找出液流通过限流装置时，

液流压力损失与流过限流装置的流

量、限流装置孔径之间的关系。

2. 2 试验装置

试验装置如图 3 所示。开关调节

支路流量，涡轮流量计、压力传感器分

别测量通过限流装置的流量及限流装

置前后压力，并通过转换电路由计算

机记录各压力、流量值。

2.3 试验内容

试验中，连接限流装置的导管直

径为 40 mm，限流片的直径分别为

8 mm、 12 mm 、 16 mm 、 20 mm、

L土」

24 mm、 28 mm、 32 mm 、 36 mm。将 图 3 试验原理因

流量调节至 500 L/min 左右，分别记

录不同限流孔径时通过限流装置的流量及限流装置前后压力。

利用局部损失公式 I1p = S'. p(Q!Aj)2!2 (4) 

式中 ， Aj 为限流装置进口端面积，S'为限流装置局部损失系数。

计算各种孔径下限流装置的局部损失系数，每一限流片分别试验三次，局部损失系数取三次试验的均

值，试验结果如表 l 所示。

2.4 试验结果分析

典型的小孔节流，实际上是局部损失装置的一种特殊形式，故节流公式同样可用局部损失公式表示町，

联立公式(2) 、 (4) ，即可得出节流公式局部损失公式表示时限流装置局部损失系数~'的表达式

S" = AUCM~ (5) 
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表 1 限流装置局部损失系戴试验结果在同样孔径下，试验所得的局部损失

系数结果与换算结果之间的误差为 do/d, 0.20 0.30 0.40 0.50 0.60 0.70 0.80 0.90 

8 = \(" - Og\ X 100% (6) 

在限流片的直径为表 1 所列的情况

下，按小孔节流公式计算所得的限流

装置局部损失系数1;'及试验结果与计

算结果之间的误差如表 2 所示。

~ 1 670 322 86.1 29.4 11.6 4.32 1. 53 0.386 

比较表 1、表 2 可以发现，试验所

表 2 限流装置局部损失系敛计算结果及误差

do/d, 0.20 0.30 0.40 0.50 

1674 

lJ / 'yo O. 23 

330 

2. 3 

104.6 42.86 

20.9 45.8 

O. 60 0.70 O. 80 

20.67 11. 2 6. 54 

78.2 159.3 327.5 

O. 90 

4.08 

957 

得大孔径限流装置的局部损失系数 C 均小于相同孔径时由节流公式计

算而得的局部损失系数1;' ，可见本文所分析的大孔径限流装置的损失

特性，即所得的公式 (3)是正确的。

表 3 局部损失系数对比

从表 2 可见，限流孔径与进口端通油孔径比值为 O. 3 时，计算得到

的限流装置局部损失系数t'及试验结果的误差为 2.3% ，但当比值为

0.4 时，其误差达 20.9% 。为此，加试了限流片直径为 13 mm 、 14 mm、

do/d , 
C 
~' 

lJ / 'yo 

0.325 

222. 5 

240. 1 

7.9 

O. 35 O. 375 

159 116 

178.5 135.5 

12.3 16. 6 

15 mm 的限流装置损失特性，其结果如表 3 所示。可见，在限流孔径与进口端通油孔径比值小于 O. 3 时，计

算所得的限流装置局部损失系数 C及试验结果的误差很小，即可认为当限流孔径与进口端通油孔径比值小

于 O. 3 时，限流装置属于小孔节流，否则，如用节流公式计算，必将产生较大的误差，甚至会有荒谬的结果。

3 应用及结论

3. 1 应用

在对某型飞机的地面压力加油系统进行流量平衡设计时应用了本文的试验结果。该型飞机的地面压力

加油系统由八条支路组成，为达到流量平衡，即使各条支路的流量达到或接近设计值，在其中七条支路中加

装了限流装置，按各支路所需附加的阻尼，加装大孔径限流装置，一次性使各油箱组的满油时间差仅为55s ，

取得了设计的成功，同时也说明本文所进行的试验结果是可信的。

3.2 结论

当限流孔径与进口端通油孔径的比值小于 O. 3 时，可认为其为小孔节流，使用小孔节流公式分析其损失

特性，否则，使用小孔节流公式必将产生较大的误差。本文用试验的方法得出了一组大孔径限流装置的局部

损失系数，可用于指导孔径较大的大孔径锐边型限流装置局部损失系数的确定。
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Loss property analysis of throttle with large aperture 
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Abstract. The 10ss property of throttle with 1arge aperture IS ana1ysed. The princip1e of 10ss property of 

thrott1e with large aperture and litt1e aperture IS compared. The relationship between 10ss coefficient and 

throttle aperture is found out. This relationship was proved in discharge equilibrium design of an alrcraft's 

pressure refuel system. 
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