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摘　要：对发动机引气惰化系统及座舱引气惰化系统进行了分析介绍，并对这两种惰化系统的代偿损失进行了计算分析，结

果表明，利用座舱引气来替代发动机引气作为空气分离器（ASM）的分离气源，虽然表面上增加了系统重量，但实际对于飞机

而言，却可以降低系统的总燃油代偿损失约18.3%。就惰化系统而言，座舱引气方式优于发动机引气方式，它不但可以排除

高温气体进入燃油箱的灾难性风险，增加系统在下降阶段的性能，同时能够显著的降低惰化系统对飞机的总燃油代偿损失。

关键词：惰化；空气分离器；引气；座舱；代偿损失

中图分类号：V228；TQ021.4　　 文献标识码：A　　 文章编号：1007-5453（2016）08-0012-04

飞机惰化系统[1] 利用空气分离器从引气中分离出富氮

气体，并将其通入飞机燃油箱内，以降低氧气浓度，防止发生

燃烧或爆炸。惰化系统的引气方式一般分为发动机引气和

座舱引气两种。发动机引气来自于发动机的高压级或者中

压级出口，在经过环控系统的预冷器冷却之后，温度一般降

低到 200℃左右，再通过气源总管分配给惰化系统，具有高

温高压的特点。座舱引气是直接利用飞机客舱的排气作为

惰化系统的气源，温度一般在 20℃ ~26℃之间，压力高度一

般在 0~2000m 之间，具有温度和压力稳定的特点。

不同的引气方式对于惰化系统的设计有重大影响，表

明了惰化系统的两种发展方向。本文就民用飞机惰化系统

的两种引气方式进行分析比较。通过对系统设计、运营和维

修维护过程进行计算和总结分析，全面比较发动机引气惰化

系统和座舱引气惰化系统。

1 发动机引气惰化系统的缺点
目前，在役的民用飞机惰化系统大多采用发动机引气

作为空气分离的气源，包括 B737、B747、B757、A320 等，在

飞机的设计和运营、维修维护过程中发现发动机引气主要会

带来以下 3 方面的问题：

（1）利用高温高压的发动机引气作为惰化系统的气源，

带来了高温气体进入燃油箱这一灾难性危害，当温度超过燃

油燃点的热空气进入燃油箱时，油箱内的燃油可能会马上被

点燃，导致油箱爆炸，机毁人亡。

（2）高温高压的引气会带来高温气体泄漏的危险，

容易引起系统或结构的损坏、着火。出于安全性的考虑，

惰化系统的高温引气管附近需要增加防火探测线，在探

测到有高温气体泄漏时，立即切断高温引气，关闭惰化系

统。这就增加了系统重量和复杂度及飞机的维护时间和 

成本。

（3）地面阶段发动机不工作时，惰化系统将不能得到引

气，无法对油箱进行惰化；在下降阶段，引气流量不足。在

飞机的下降阶段，外界大气压力的持续增加，由于油箱内外

压差的作用，大量的空气会从油箱的通气系统持续进入燃油

箱内。此时油箱内原本已经惰化的气相空间内的氧气浓度

急剧地升高，导致油箱再度回到非惰化的状态，可能给飞机

油箱带来燃烧和爆炸的危险。下降阶段，发动机处于慢车状

态，如果输出过多流量的发动机引气会降低燃油利用率并影

响飞行性能。

2 座舱引气惰化系统
本文初步设计一种座舱引气惰化系统，如图 1 所示。
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图 1　座舱惰化系统原理图

Fig.1　Cabine bleed air inerting system

由于座舱内气体的压力较小，座舱引气需要加压后才

能达到空气分离器（ASM）的工作压力要求，因此需要利用

空气压缩机来提高气流的压力。虽然座舱内气体温度较低，

但压缩机在增加气体压力的同时也提高了气体的温度，所以

采用座舱引气方式，仍然需要对气源进行冷却。

为了降低压缩机噪音对乘客和机组的影响，座舱空气

首先通过压缩机消音器，降低压缩机的噪音传递。随后安装

的座舱切断阀用于在异常情况下切断对座舱的供气。座舱

气流接着进入压缩机进行压缩，气流增温增压。

对于压缩机的选择，航空规则制定咨询委员会（ARAC）

工作组在报告中指出，可以使用往复式、离心式、螺杆式这 3

种压缩机。离心式压缩机具有重量轻的特点，更适合用于机

载环境。为了实现闭环控制，需要在压缩机电机上设置温度

传感器和速度传感器，用于采集电机的数据并对电机的转速

进行相应调控。在压缩机气流出口设有温度传感器，用于监

控压缩机出口的温度数据，在系统异常的情况下这些传感器

可以命令系统关闭。

从压缩机流出的气流在进入换热器前设有应急排气

阀，用于在切断压缩气流或换热器堵塞的情况下进行应急排

气，防止超压的气流对设备和管路造成超压损坏。

冲压空气在经过冲压空气单向阀后进入冷边流量控制

阀。单向阀可以防止特殊情况下气流反向，冷边流量控制阀

可以控制冷却气流的流量，调节热边换热气流的出口温度，

保证 ASM 内的气流温度在合适的温度范围内。

分离切断阀安装在换热器热边出口的下游，用于在系

统异常情况下切断气流。分离切断阀的下游是空气过滤器，

能够去除空气中的油气、水蒸气、二氧化碳等杂质气体和微

小灰尘颗粒，防止对 ASM 造成污染和损坏。

ASM 是惰化系统的核心部件，它利用空气分离膜对氧

气、氮气等气体不同的渗透性，可以分离制得出纯度较高的

富氮气体（NEA）。ASM 的数量同需要惰化的油箱体积成

正比，不同机型的 ASM 数量和需要惰化的油箱体积如表 1

所示。B787 飞机由于需要惰化的油箱很大，需要采用 5 个

ASM，采用座舱引气可以节约可观的发动机引气代偿损失。

表 1　不同机型惰化系统的ASM数量

Table 1　The quantity of ASM in different aircraft inerting system

机型 惰化的油箱体积 /L ASM 数量

B787 89491 5

B747 63177 3

B737 16933 1

B757 26210 2

A320 8250 1

ASM 的富氧气体排入大气，富氮气体通入油箱。ASM

出口的下游分别安装有流量传感器和氧气浓度传感器，用

于监测 NEA 的流量和氧气浓度，对 ASM 的健康状况进行

监控，在设备性能显著降低的时候，维护系统将提醒需要对

ASM 进行更换。接着 NEA 流入双流量切断阀。双流量切

断阀在飞机下降时开启大流量模式，为油箱提供更多流量的

NEA，防止过多的空气进入油箱，防止油箱内气相空间氧气

浓度的急剧提高，但此时 NEA 的氧气浓度会稍有增加。

在 NEA 排入油箱前，需要在油箱外安装排漏阀，用于

排放倒流进入气体分配管路的燃油，防止其倒流进入设备。

3 座舱引气的优势
座舱引气惰化系统由于不使用高温高压的发动机引

气，排除了高温引气泄漏和进入油箱的危险，同时使用的座

舱引气可在地面或下降阶段调节流量，不会对飞机带来过大

的影响，可以避免上述发动机引气带来的弊端。

利用座舱引气替代发动机引气可以降低惰化系统的代

偿损失。座舱引气是利用电动压缩机对座舱引气进行加温

加压，使分离的气源达到 ASM 入口的温度和压力要求。发

动机引气的温度在 260℃左右，机载 ASM 的稳定工作温度

在 65℃左右，将发动机引气作为机载制氮系统的气源，需要

对利用换热器带走大量热能，即增加了冲压空气的流量、增

大了换热器的重量，也浪费了较多的引气能量，带来了较大

的代偿损失。如果使用座舱引气，可以利用电能替代对引气

能量的消耗，同时降低了对冷却空气流量的要求，降低了换

热器的重量，节约了引气能量。
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的气源，可以降低惰化系统的总燃油代偿损失。

以安装单个 ASM 的惰化系统为例，对发动机引气惰化

系统和座舱引气惰化系统的燃油代偿损失分别进行计算比

较，计算的相关发动机和飞行参数如表 2 所示。

表 2　发动机和飞行参数

Table 2　The parameters of engine and flight

名称 数值 单位

 飞行速度 295.04  m·s-1 

 计算飞行时间 2.5  h 

飞机气动质量 6  kg 

燃油比耗 0.1225 kg·（Nh）-1 

发动机涡轮入口燃气温度 1350  K 

 燃油单位燃烧值 4.4×106  J·kg-1 

 压气机进口温度 284  K 

 压气机增压比 2.92  

 燃油完全燃烧系数 0.98  

 燃气比热 1130 J（kg·K）-1

系统设计相关参数如下：发动机引气的温度为 260℃，

压力为 276000Pa（40 Psia），分离空气源的压力为 276000Pa。

座舱为恒温气密舱，其排气的温度为 26℃，起飞初期压力为地

面大气压 101325Pa，随飞行高度的升高逐渐降低至为 75266Pa

（8000ft），然后保持恒定。ASM 需要的引气流量为 0.0317kg/s，在

发动机引气方式下需要的冷却空气流量为 0.1890kg/s。发

动机引气和座舱引气两种惰化系统所共有的系统重量为

40kg（包括设备和管路）。

座舱引气系统需要压缩机对气体进行压缩，从气体与

外界的热交换程度出发， 分别考虑充分热交换与绝热两个

极端情况， 可确定封闭气室热力学过程介于等温过程与等

熵过程之间， 多变指数取值范围为 1.0 ~ 1.4[2]。 在地面和

巡航阶段，分别按照多变指数为 1.3 和 1.4 的单机压缩进行

计算，得到压缩机的出口气流温度见表 3（在此仅按照单

级压缩机进行计算）。当压缩机出口气流温度大于 120℃

时，需要在高温管路外加装隔热层，防止管路外表面对周

围的系统附件和结构造成热损伤；当气流温度进一步升高

时，具体的热防护措施需要根据飞机的安全性要求来进行 

设计。

表 3　多变指数对压缩机出口气流温度的影响

Table 3　 The polytropic index effect on the temperature of 
compressor outlet

参数 地面阶段 巡航阶段

多变指数 n 1.3 1.4 1.3 1.4

座舱压力 /Pa 101325 101325 75266 75266

压比 2.724 2.724 3.667 3.667

压缩机出口温度 /℃ 103.8 125.1 130.5 160.4

本文选取多变指数 n=1.3 来进行后继的计算分析，此

时压缩机出口气流温度为 130.5℃。ASM 的正常工作范

围在 65℃左右，不考虑换热效率的差异，座舱引气需要的

冷却冲压空气量和发动机引气的冷却冲压空气量比值见 

式（1）：

ram air

air

ram

 （1）

计算得出座舱引气方式下需要的冲压空气流量为 0.0635kg/s。

假设压缩机的电能利用效率为 η，压缩机输入功率为

wn/η。wn 为压缩机输出功率，计算见式（2）：

 （2）

计算飞行器的燃油代偿损失，比较常用的是当量质量

法、起飞质量法和当量阻力法。本文采用起飞质量法进行计

算。起飞质量法是把系统的固定质量、可变质量、冲压空气、

轴功率和发动机压气机引气等折算为对飞机的总燃油起飞

质量的影响，系统的总燃油起飞质量越小越好。计算过程可

参见文献 [2]，计算结果如表 4 所示。

从表 4 可以看出在座舱引气方案下，虽然增加了（5+ 

5.85+3）-（5.25+1.7+1）=5.9kg 的系统重量，但由于座舱引

气温度的显著降低，换热器冷边流量下降到 33.6%，节约

了 28.69-9.645 =19.045kg 的代偿损失重量。最终对整个惰

化系统而言，虽然表面看系统重量增加了 5.9kg，但是惰化

系统实际对飞机的影响是：降低惰化系统总燃油代偿损失

14.9kg。表 4 的计算结果表明，对于单个空气分离器的惰化

系统而言，采用座舱引气代替发动机引气可以降低系统的总

燃油代偿损失约 18.3%。
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表 4　代偿损失计算比较

Table 4　Fuel penalty compariaon

代偿损失来源 座舱引气系统 发动机引气系统 单位

冲压空气流量 0.0635 0.1890 kg · s-1 

引气流量 0.0317 0.0317 kg · s-1

系统共有重量 40 40 kg

压缩机电能 3.232 0 kVA 

系统

重量

差异

热交换器 3 5.25 kg

压缩机 5.85 0 kg

电机 5 0 kg

防火探测线 0 1 kg

臭氧转换器 0 1.7 kg

冲压空气代偿损失 9.645 28.69 kg

引气代偿损失 0 4.82 kg

压缩机耗电代偿损失 3.083 0 kg

系统总燃油代偿损失 66.578 81.46 kg

5 结论
座舱引气惰化系统顺应了飞机多电化的发展趋势，多

电飞机要求尽量使用电力作为二次能源，降低对引气的直接

依赖，可以加强对能源的综合管理，能够方便、有效的协调能

源的分配和使用，节约飞机能源。

本文认为对于惰化系统而言，座舱引气方式优于发动

机引气方式，它不但可以减少惰化系统的高温气体进入燃油

箱的灾难风险，增加系统在下降阶段的性能，同时能够显著

降低惰化系统的总燃油代偿损失。 
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