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飞机燃油箱气相空间平衡氧浓度理论研究
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摘要：油箱上部空间平衡氧浓度的确定是设计机载油箱惰性化系统的基础。采用微元段计算方法，在考虑载油

量、压力随飞行高度变化、燃油温度和燃油蒸汽压的情况下，建立了油箱上部气相空间平衡氧浓度的数学模型。

首先将模型计算结果与文献公布的数据进行了比较，验证了模型的正确性。然后分析了不同因素对平衡氧浓度

的影响。研究结果表明：不同燃油的氧氮溶解特性会对平衡氧浓度造成直接影响；平衡氧浓度与载油量有关，且

不呈线性关系；燃油温度增加后，平衡氧浓度下降；此外，随着飞行高度增加，由于气相空间总压和氧氮分压下

降，燃油的蒸汽压对平衡氧浓度的影响也越大。研究结果将为惰性化气体流量的估算和设计提供一定的理论基

础。
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国内外大量研究表明，利用机载制氮装置产生

氧浓度较低的富氮气体，并将其输送到油箱气相空

间和燃油中，使氧含量维持在可燃烧极限以下，即

对油箱进行惰性化，是一种切实可行的抑制油箱着

火爆炸的方法。该方法与目前其他方法相比，例如

液氮惰性化、抑爆泡沫填充法等，具有全寿命周期

维护费用低、体积质量小等优势，因此在国外军机

和民机上已被大量采用［１３］
。

机载油箱惰性化主要有两种方式：（１）将富氮

气体通入燃油中，从而将燃油中溶解的氧气加以置

换，该方法通常称为燃油洗涤技术；（２）将富氮气体

通入油箱上部气相空间，将该空间中的部分氧气排

出，该方法称为油箱冲洗技术。洗涤技术大多与冲

洗配合用于军用飞机，而在民机中往往只采用冲洗

技术。

飞机的燃油中不可避免地溶解有一定的气体，

通常的概念中，在海平面高度，若溶解充分即达到

平衡状态，油箱上部气相空间氧氮比例约为２１燉７９

（忽略微量气体及燃油蒸汽压），而燃油中该比例为

３５燉６５。随着飞机爬升，外界压力将逐渐降低，油箱

上部空间氧氮分压也相应降低，燃油和气相空间的

氧氮分压将有一定差别，气体会从燃油中逸出。由

于氧气比氮气溶解度大，因此氧气的体积逸出量会

大于氮气，故油箱上部空间的氧浓度将逐渐升高。

一般认为达到巡航高度时，平衡状态下气相空间的

氧浓度将达到３４％
［４］
，但是从文献检索和作者所进

行的实验结果显示，压力变化后的平衡氧浓度受到

诸多因素的影响，包括巡航高度、燃油类型、油箱载

油量、油箱温度等。而终了氧溶度对油箱惰性化设

计，特别是气相空间冲洗技术中的前期气量估算及

设计具有重要的影响，笼统地认为气相空间终了摩

尔氧浓度为３４％不甚科学。

有鉴于此，本文首先给出了燃油中气体溶解度

计算方法，然后建立了不同高度时开式油箱上部气

相空间平衡氧浓度数学模型，并对此进行了求解，

分析了各因素对平衡氧浓度的影响。

 气体在燃油中平衡时的溶解度

当燃油中气体逸出和上部气相空间气体溶解

相同时，就达到平衡状态。随着燃油馏分组成加重，

黏度、表面张力和密度的增大，气体的溶解度下降。

燃油中的水分会增加气体溶解度，但是考虑到一般

燃油中含水量有限，故本文后续的分析中将不考虑

水分对气体溶解度的影响。

气体在燃油中的溶解度很低，如果将气体视为

溶质，而燃油为溶剂，则可将其视为稀溶液，因此满

足拉乌尔和亨利定律，但为了使用方便，常用本生

或阿斯特瓦尔德系数来表征气体在燃油中的溶解

量大小［５］
。本生系数指溶于单位体积燃油中的气体

换算成牠＝０°Ｃ和牘＝１０１３２５ｋＰａ时的体积，可表

示为

爜＝
爼０

爼１
＝

２７３燈爼２燈牘２

爼１（２７３＋ 牠）（牘ｔ－ 牘ｖ）
（１）

式中：爼０为换算到标准条件下的气体体积；爼１为

饱和温度下燃油的体积；爼２为饱和温度下被吸收

的气体体积；牘２为释放出的气体压力；牘ｖ为饱和温

度下燃油的饱和蒸汽压；牘ｔ为油箱总压。

阿斯特瓦尔德系数指单位体积燃油在气体和

液体规定的气体分压和温度下处于平衡时溶解的

气体体积，可表示为

犝＝
牘ｔ－ 牘ｖ

牘ｔ
燈
２３１（９８０－ 牆）

１０００
ｅ
０６３９（７００－爴）

爴
ｌｎ（３３３３犝０）

（２）

式中：爴为气体和燃油温度；牆为燃油在１５°Ｃ时的

密度；犝０为密度８５０ｋｇ燉ｍ
３的燃油在１５°Ｃ时的阿

斯特瓦尔德系数，氧气为０１６，氮气为００６９。

由燃油的物理特性可知［５］
，海平面时，一般燃

油饱和蒸汽压与总压相比总是很小，参见式（２）可

见，氧氮在燃油中的溶解度主要取决于燃油的密度

和所处温度。图１给出了几种燃油在不同温度下的

阿斯特瓦尔德系数，从图中可见，氧气的溶解度显然

高于氮气，而且随着温度上升，氮气的溶解度增加率

高于氧气，且所有燃油基本均有该特性，因此随着温

度增加，燃油中溶解氧气的摩尔浓度会下降。

图１ 不同燃油溶解度随温度变化关系

 不同高度下平衡氧浓度数学模型

当油箱燃油和气相空间在某一个压力下处于

平衡状态时，改变外界压力，并维持足够长的时间，

将在新的压力下达到平衡，该过程可用图２表示。
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初始状态时油箱上部气相空间的总压为牘ｔ，１，因为

处于平衡状态，故燃油中氧氮摩尔浓度牅Ｏ，１和牅Ｎ，１与

氧氮分压牘Ｏ，１和牘Ｎ，１满足亨利定律
［６］
，即

牅Ｏ，１＝ 爣Ｏ牘Ｏ，１

牅Ｎ，１＝ 爣Ｎ牘
烅
烄

烆 Ｎ，１

（３）

式中爣Ｏ和爣Ｎ为氧氮的亨利系数。

图２ 压力改变后的油箱参数变化示意图

当外界压力减少至牘ｔ，２时，气相空间氧氮分压

减小至牘Ｏ，２和牘Ｎ，２，显然式（３）不再成立。因此氧氮

从燃油中溢出，直至其摩尔浓度达到牅Ｏ，２和牅Ｎ，２，从

而建立新的平衡关系，在这个过程中，逸出的氧氮

气在气相空间中需要增加额外的容积Δ爼Ｕ，总的气

相空间容积变为爼Ｕ＋Δ爼Ｕ，气相空间的氧氮总质

量变为爭Ｕ，ｍｉｘ和爫Ｕ，ｍｉｘ，然后气相容积恢复到爼Ｕ，该

过程中氧氮成比例排出。若采用微元段计算方法，

使每次总压变化量很小，故Δ爼Ｕ也很小，则可得到

较真实的氧浓度平衡关系。

在建立数学模式前，作如下假设：

（１）外界压力每次变化幅度足够小，且变化后

静止时间足够长，从而使气液充分传质，达到平衡

状态，即溶解的氧气完全逸出；

（２）气相空间与燃油温度相同，即爴Ｕ＝爴Ｆ；

（３）氧氮在燃油溶解量可按照阿斯特瓦尔德

系数计算；

（４）气相空间和燃油中各处物性参数均匀；

（５）由于氧氮在燃油中溶解的摩尔数很小，因

此油面上部的燃油蒸汽压用同温度下的饱和蒸汽

压代替。

压力变化后，燃油中氧氮的析出质量分别为

Δ爭Ｆ＝ 爭Ｆ，１－ 爭Ｆ，２＝
犝Ｏ牘Ｏ，１爼Ｆ

爲Ｏ爴Ｆ
－
犝Ｏ牘Ｏ，２爼Ｆ

爲Ｏ爴Ｆ

（４）

Δ爫Ｆ＝ 爫Ｆ，１－ 爫Ｆ，２＝
犝Ｎ牘Ｎ，１爼Ｆ

爲Ｎ爴Ｆ
－
犝Ｎ牘Ｎ，２爼Ｆ

爲Ｎ爴Ｆ

（５）

式中：爼Ｆ为燃油体积；爲Ｏ，爲Ｎ为氧氮气体摩尔常

数；爴Ｆ为燃油温度。

新的压力下，气相空间氧氮质量为

爭Ｕ，ｍｉｘ＝ 爭Ｕ，１＋ Δ爭Ｆ＝
牘Ｏ，１爼Ｕ

爲Ｏ爴Ｕ
＋

犝Ｏ爼Ｆ

爲Ｏ爴Ｆ
（牘Ｏ，１－ 牘Ｏ，２） （６）

爫Ｕ，ｍｉｘ＝ 爫Ｕ，１＋ Δ爫Ｆ＝
牘Ｎ，１爼Ｕ

爲Ｎ爴Ｕ
＋

犝Ｎ爼Ｆ

爲Ｎ爴Ｆ
（牘Ｎ，１－ 牘Ｎ，２） （７）

式中：爼Ｕ为气相空间体积；爴Ｕ为气相空间温度。

由于氧氮成比例排出，因此新压力下氧氮分压

比应该与气相空间氧氮摩尔比相同，即

爭Ｕ，ｍｉｘ

爲Ｏ

爫Ｕ，ｍｉｘ

爲Ｎ

＝

爭Ｕ，２

爲Ｏ

爫Ｕ，２

爲Ｎ

＝
牘Ｏ，２

牘Ｎ，２
（８）

初始和终了情况下，总压与分压的关系为

牘ｔ，１＝ 牘Ｏ，１＋ 牘Ｎ，１＋ 牘ｖ （９）

牘ｔ，２＝ 牘Ｏ，２＋ 牘Ｎ，２＋ 牘ｖ （１０）

将式（６，７，９，１０）代入式（８）并化简，可得

牘Ｏ，１（爼Ｕ＋ 犝Ｏ爼Ｆ）－ 犝Ｏ牘Ｏ，２爼Ｆ

（牘ｔ，１－ 牘Ｏ，１）（爼Ｕ＋ 犝Ｎ爼Ｆ）－ 犝Ｎ（牘ｔ，２－ 牘Ｏ，２－ 牘ｖ）爼Ｆ
＝

牘Ｏ，２

牘ｔ，２－ 牘Ｏ，２－ 牘ｖ
（１１）

令

爛＝ 爼Ｆ（犝Ｏ－ 犝Ｎ）

爜＝ （牘ｖ－ 牘ｔ，１）（爼Ｕ＋ 爼Ｆ犝Ｎ）＋

爼Ｆ（牘ｔ，２－ 牘ｖ＋ 牘Ｏ，１）（犝Ｎ－ 犝Ｏ）

爞＝ 牘Ｏ，１（牘ｔ，２－ 牘ｖ）（爼Ｕ＋ 爼Ｆ犝Ｏ

烅

烄

烆 ）

（１２）

则式（１１）可简化为

爛牘
２
Ｏ，２＋ 爜牘Ｏ，２＋ 爞＝ ０ （１３）

求解式（１３），可得

牘Ｏ，２＝
－ 爜－ 爜

２槡 － ４爛爞

２爛
（１４）

此外，外界环境压力与飞行高度关系为
［７］

０ ｍ≤ 牎＜ １１０００ｍ

牘ｔ＝ １０１３２５× １０
５
（１－ ０２２５５７７× １０

－４
牎）
５２５５８８

１１０００ｍ≤ 牎＜ １２１７３ｍ

牘ｔ＝ ２２６３２０４× １０
４
ｅ
－１５７６８８５×１０

－４

烅

烄

烆 （牎－１１０００）

（１５）

对于任意一个计算微元段，只要知道初始高度

牎１，就可求得初始的总压牘ｔ，１，然后选择一个合适高

度计算间隔Δ牎，计算终了高度牎２＝牎１＋Δ牎，则可求

得该计算微元段的终了总压牘ｔ，２，同时根据初始的

氧分压力牘Ｏ，１，用式（１４）可求得高度牎２下的平衡氧

浓度，同时也可通过模型计算每个高度下燃油中氧

含量和逸出量。
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此外，计算的初始条件为

牎＝ ０ｍ

牘Ｏ，１｛ ＝ ２１％
（１６）

 模型求解和计算结果分析

由模型的推导过程可知，选取不同的高度间隔

Δ牎将会影响最终计算的结果和精度。图３给出了

几个不同计算间隔下平衡氧浓度的变化规律，从图

中可见，当计算间隔小于１００ｍ时，对计算结果基

本无影响，但若计算间隔太大，计算终了的氧浓度

偏低。本文后续计算中，取高度计算间隔 Δ牎为

１０ｍ。

图３ 不同计算间隔下的平衡氧浓度变化规律

图４首先给出了文献［４］所提供的气相氧浓度

随高度的变化关系，从曲线上可见，在飞行高度为

１１０００ｍ时，得到通常概念中平衡氧摩尔浓度约

为３４％的结果。然后，选取了几种不同的航空燃油，

并设定油箱载油量为９０％，用本文所推导的数学模

型计算了平衡氧浓度变化，从图中可见，虽然选取

的燃油类型、初始载油量等参数不同，但本文的计

图４ ９０％载油量时气相空间平衡氧浓度与高度关系

算结果与文献［４］中所给的结果仍十分接近，故可

认为所推导的数学模型基本正确。从计算结果可

见，随着飞行高度的增加，气相空间的平衡氧浓度

增加，但每种燃油由于氧氮的溶解度和逸出量不

同，因此氧浓度也有差异。例如，大庆ＲＰ３和美国

ＪＰ４燃油在 １２０００ｍ时，其平衡氧浓度相差约

２５％。

图５选择了两种燃油并且改变初始载油量，得

到了平衡氧浓度与飞行高度的关系。从图中可见，

随着载油量减少，在同一飞行高度下，平衡氧浓度

也减少，且其减少值与载油量并不呈线性关系。而

且，载油量越少，则不同燃油间的平衡氧浓度差别

也越少。因此在估算巡航高度下的平衡氧浓度时，

应当考虑初始载油量。

图６给出了不同温度下，平衡氧浓度与飞行高

度的关系。从图中实线可见，当燃油温度增加时，平

衡氧浓度减少，结合图１可知，其主要原因在于，虽

然温度增加后，氧氮溶解度都增加，但两者溶解度

差别减少，即随着温度增加，氧气与氮气的溢出量

之差趋小，因此气相空间中平衡氧浓度变低。

图５ 不同载油量时气相空间平衡氧浓度与高度关系

但是，这并不是唯一的原因，图 ６中还计算了

完全忽略燃油蒸汽压后的计算结果，从结果可见，

虽然不考虑燃油蒸汽压后，仍然是温度增加，平衡

氧浓度减少，但减少的幅度较考虑蒸汽压小很多。

从式（２，１１）可知，燃油蒸汽压不仅影响氧氮溶解

度，同时还影响平衡关系，由于燃油温度一定，且氧

氮实际溶解的摩尔量很小，如本文假设所述，燃油

实际蒸汽压用饱和蒸汽压代替，因此在任意飞行高

度下，蒸汽压保持一致，当飞行高度较高时，气相空

间总压较低，这时蒸汽压相对于氧氮分压已不能被

忽略，否则将带来较大的计算误差，且温度越高，该

误差越大。以巡航高度１２０００ｍ，燃油温度５０°Ｃ为
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图６ 蒸汽压和温度对前苏联ＰＴ燃油平衡氧浓度的影响

例，在考虑或忽略蒸汽压作用这两种不同情况下，

气相空间的平衡氧摩尔浓度相差近５％。

表 １中计算了油箱容积 １００ｍ
３
，载油量为

９０％，温度为２０°Ｃ，巡航高度为１２ｋｍ时，不同燃

油在海平面和巡航高度下单位体积燃油中溶氧质

量及在这两种高度下的总逸出量。从表中可见，不

同燃油的差别较大。

表 °Ｃ时燃油在两种典型高度下的氧溶解量和逸出量

燃油类型
燃油中溶氧量燉（ｇ·ｍ－３）

海平面 巡航高度

海平面至巡航高度

氧总逸出量燉ｋｇ

新疆ＲＰ１ ６２１ １２８ ４９３

胜利ＲＰ１ ６０３ １２８ ４７５

大庆ＲＰ２ ６２９ １２９ ５００

大庆ＲＰ４ ６５２ １１９ ５３２

孤岛ＲＰ６ ４６０ １３２ ３２８

美国ＪＰ４ ６８２ １９６ ４８６

前苏联ＰＴ ６５３ １８６ ４６６

 结 论

不同飞行高度下的平衡氧浓度直接影响油箱

惰性化系统的惰化气量计算和设计。本文的研究结

果显示，笼统地认为１１～１２ｋｍ巡航高度下气相空

间氧摩尔浓度为３４％是不恰当的。理论数学模型的

计算结果表明：

（１）由于每种燃油的氧氮溶解特性不同，因此

会造成同一飞行高度下平衡氧摩尔浓度有差异。以

本文选择的几种燃油为例，在１２０００ｍ时，最大和

最小值之间相差可达２５％左右。

（２）油箱的载油量对平衡氧浓度有重要影响，

因此脱离载油量来估算巡航高度平衡氧浓度是不

恰当的。而且，从研究结果可知，载油量与平衡氧浓

度不是简单的线性关系。随着载油量减小，平衡氧

浓度急剧降低。

（３）当燃油温度增加后，由于氧氮溶解度差异

减少，因此同一飞行高度下，平衡氧浓度也降低，且

随着飞行高度增加，温度的影响也越大。

（４）在飞行高度较高时，气相空间中燃油蒸汽

压对平衡氧浓度的影响较大，因此不宜忽略燃油蒸

汽压对溶解度及平衡关系的影响。

本文计算中所采用的燃油蒸汽压为里德蒸汽

压数据及公式，即气液比为４时的蒸汽压，但是实

际蒸汽压与气液比有直接关系，随着气液比减少，

蒸汽压也上升，因此对平衡氧浓度的影响也增加。

此外，实际工作过程中，燃油总在不断消耗，且本文

仅考虑了开放式油箱，如果为军机闭式油箱，则上

部气相空间与外界环境存在一定的压差，故后续工

作中需要考虑更多因素对平衡氧浓度的影响。
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