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多电式环控系统电动机功率选定
及其经济性分析
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摘　　　要：提出多电式环控系统参数匹配计算模型，获得不同飞行工况下电动机功率的选定值，分析其影

响因素以及系统的经济性．结果表明：对于一定的供气压力，飞行高度越高，电动机功率越大，而同一高度马

赫数越大，电动机功率越小；对于给定的飞行工况，供气压力越高，电动机功率越大；对于相同的供气压力与

飞行工况，多电式环控系统的性能代偿损失比传统环控系统要小，飞行时间越长，系统的经济性越好．
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ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐｅｎａｌｔｙ

　　多电式环控系统以冲压空气为增压供气源而
取消了发动机引气系统及其相关部件，一直备受
人们的广泛关注［１－２］．波音公司在Ｂｏｅｉｎｇ　７８７上

开创性地使用了多电式环控系统，结束了已使用
近７０年的传统客舱增压供气方式．与传统环控系
统相比，多电式环控系统不仅节省了燃油的消耗，
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提高了发动机热力性能，而且减轻了飞机的质量
和寿命期成本，能够实现数字化灵活调节和无污
染供气，而新一代干线客机环境控制系统的设计
又必须体现“更安全、更经济、更舒适、更环保、更
高效”的理念，使得多电式环控系统得到越来越广
泛的应用［３－７］．
由于取消从发电动机引气，交电式环控系统

的能源消耗均来自电能．这对飞机上的电力系统
提出了很大的挑战，作为全机最大的用电系统，在
优化飞机能源消耗方面极具潜力［８－１０］．由于系统
靠电动机驱动增压器为冲压空气增压，提供环控
过程所需的能量，因此电动机功率的选定直接影
响着系统的性能及其能源消耗．本文在传统客机
环控系统的基础上，建立多电式环控系统参数匹

配计算模型，确定了不同设计任务下的电动机功
率值，分析了其影响因素，并讨论了与传统环控系
统相比，多电式环控系统的经济性问题．

１　系统参数匹配与附件数学模型

多电式环控系统与传统环控系统的区别就是

发动机引气被流经电动增压器的冲压空气所取

代．以三轮系统为例，如图１，冲压空气被电动机
驱动的电动增压器压缩后，依次经过各换热器逐
步降温及分离出水分，进入涡轮膨胀降温，在混合
歧管与座舱再循环空气混合后，送入座舱．另一部
分冲压空气经过喷水预冷器冷却，进入初、次级换
热器，冷却来自热路的高温气流．

图１　多电式环控系统原理图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｍｏｒｅ　ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

１．１　参数匹配原理

参数匹配即为获得设计状态系统工况点（０～
１５）湿空气的状态参数（如压力、温度、焓与含湿
量）来确定系统各附件的性能参数．湿空气通过各
个附件所产生的热量交换量或功量交换量，都可
以描述为状态参数焓的关系式［１１］，因此，可以建
立所有附件的焓参数模型，联立求解，即可获得所
有工况点湿空气的焓值．
湿空气的焓值以０℃时的干空气与０℃时的

饱和水为基准点，且比焓、温度、含湿量与饱和含
湿量有如下函数关系［１２］：
当水蒸气不饱和时，

ｈ＝ｃｐ，ａｔ＋ｄ（ｃｐ，ｖｔ＋ｒ） （１）

　　当水蒸气饱和且有游离水滴时，

ｈ＝ｃｐ，ａｔ＋ｄｓ（ｃｐ，ｖｔ＋ｒ）＋Δｄｗｃｗｔ （２）

　　当水蒸气饱和且有游离冰粒时，

ｈ＝ｃｐ，ａｔ＋ｄｓ（ｃｐ，ｖｔ＋ｒ）－Δｄｉ（ξ－ｃｉｔ）
（３）

上述各式中ｈ为湿空气的比焓（单位：ｋＪ／ｋｇ）；ｔ为湿
空气温度（单位：℃）；ｃｐ，ａ，ｃｐ，ｖ，ｃｗ，ｃｉ分别为干空气、

水蒸气、水、冰的比热容（单位：ｋＪ·ｋｇ－１·℃－１）；

ξ，ｒ分别为冰的熔化潜热和２７３Ｋ时水的汽化潜
热（单位：ｋＪ·ｋｇ－１）；ｄ，ｄｓ，Δｄｗ，Δｄｉ分别为含湿
量、饱和含湿量、游离水量和游离冰量（单位：ｋｇ·

ｋｇ－１）．
湿空气饱和水蒸气分压力采用如下形式［１３］：

ｐｓ＝ｅｘｐ　２９．０５７　４５－
６　２１１．８７６
ｔ＋２７４．（ ）３５４　２

（－１００℃ ≤ｔ≤０．０１℃） （４）

５１７
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ｐｓ＝ｅｘｐ　２３．２９９　０２－
３　８９０．９３９
ｔ＋２３０．（ ）３９８　０

（０℃ ≤ｔ≤３００℃） （５）

　　湿空气的饱和含湿量

ｄｓ＝０．６２２ｐｓ／（ｐ－ｐｓ） （６）
上述各式中ｐ，ｐｓ分别为湿空气的压力与饱和水
蒸气分压力（单位：Ｐａ）．
根据所有附件焓参数模型联立求得的各工况

点的焓值以及式（１）～式（６），即可实现湿空气各
状态点温度、含湿量与比焓的相互转换，最终获得
各点湿空气的所有状态参数．

１．２　附件数学模型

如图１所示，整个环控系统主要是由换热器、
水分离器、涡轮组件与电动增压器构成，各附件进
出口湿空气焓值数学模型建立如下．

１．２．１　换热器数学模型

本文中初／次级换热器、回热器、冷凝器的冷
边流量均大于或等于热边流量，于是其焓参数模
型如下［１４］：
焓效率关系

ηｈｘ＝ （ｈｈｏｔ，ｉｎ－ｈｈｏｔ，ｏｕｔ）／（ｈｈｏｔ，ｉｎ－ｈｃｏｌｄ，ｉｎ）
（７）

　　能量守恒关系

ｑｈｏｔ（ｈｈｏｔ，ｉｎ－ｈｈｏｔ，ｏｕｔ）＝ｑｃｏｌｄ（ｈｃｏｌｄ，ｏｕｔ－ｈｃｏｌｄ，ｉｎ）
（８）

上式中ηｈｘ表示换热器焓效率；ｑ表示空气质量流
量（单位：ｋｇ／ｓ）；下标ｈｏｔ，ｃｏｌｄ，ｉｎ，ｏｕｔ分别表示
换热器热边与冷边，进口与出口．

１．２．２　水分离器数学模型

湿空气流经水分离器时，认为其比焓值不变，
于是其焓参数模型如下，下标数字０～１５为系统
备附件进出口工况点具体参考图１．

ｈ６ ＝ｈ７ （９）

１．２．３　涡轮组件数学模型

根据组件中涡轮、压气机、风扇同轴且转速一
致，涡轮膨胀功为压气机和风扇提供动力，根据能
量守恒，其焓参数模型如下．
涡轮组件中压气机，风扇，涡轮功率

Ｐｃ＝ｑｃ（ｈ３－ｈ２） （１０）

Ｐｆ＝ｑｆ（ｈ１５－ｈ１４） （１１）

Ｐｔ＝ｑｔ（ｈ８－ｈ９） （１２）

　　涡轮组件功率分配关系

Ｐｃ＝ （１－β）ηｍＰｔ （１３）

Ｐｆ＝βηｍＰｔ （１４）

式中Ｐ为功率（单位：ｋＷ）；β为风扇功率分配比；

ηｍ分别为涡轮轴机械效率；下标ｃ，ｔ，ｆ分别为压
气机、涡轮与风扇．

１．２．４　电动机功率数学模型

电动增压器消耗电功率将冲压空气增压到系

统所需供气压力，其焓参数模型如下：
电动增压器功率

Ｐｅ＝ｑ０（ｈ１－ｈ０） （１５）

　　增压器进出口温度关系

Ｔ１ ＝Ｔ０｛１＋［（ｐ１／ｐ０）０．２８６－１］／ηｅ｝
（１６）

　　联立式（１）、式（１５）、式（１６）可得

Ｐｅ＝ｑ０Ｔ０
（１．０１＋１．８４ｄ０）［（ｐ１／ｐ０）０．２８６－１］

ηｅ
（１７）

其中冲压空气进气口参数关系［１５］

Ｔ０ ＝Ｔｈ（１＋０．２　Ｍａ２ｈ）／（１＋０．２　Ｍａ２ｉｎ）
（１８）

ｐ０ ＝σｐｈ（１＋０．２　Ｍａ２ｈ）３．５／（１＋０．２　Ｍａ２ｉｎ）３．５

（１９）

ｄ０ ＝ｄｈ，Ｍａｉｎ＝ （０．３～０．５）Ｍａｈ
（２０）

式中Ｍａ为飞行马赫数，σ为总压恢复系数，ηｅ为
增压器绝热效率，下标ｅ，ｈ，ｉｎ分别表示增压器，
机外环境与进气口．

１．２．５　附加数学模型

以下数学模型用于求焓以外其他状态参数．
涡轮组件进出口温度关系

Ｔ３ ＝Ｔ２［１＋（π０．２８６ｃ －１）／ηｃ］ （２１）

Ｔ１５ ＝Ｔ１４［１＋（π０．２８６ｆ －１）／ηｆ］ （２２）

Ｔ９，ｄｒｙ＝Ｔ８［１－ηｔ（１－π－
０．２８６
ｔ ）］ （２３）

　　水分离器湿参数关系

ｄ６ ＝ｄｈ－（ｄｈ－ｄ１０）／［（１－ｄ１０）ηｗｓ］（２４）

ｑ６ ＝ｑ１０／［１－（ｄｈ－ｄ６）ηｗｓ］ （２５）

ｑｗ ＝ｑ６（ｄｈ－ｄ６）ηｗｓ （２６）

　　系统冷边参数关系

ｈ１１ ＝ｈ１２ （２７）

ｑ１１ｄ１１＋ηｎｑｗ ＝ （ｑ１１＋ηｎｑｗ）ｄ１２ （２８）

上式中πｃ，πｆ，πｔ，ηｃ，ηｆ，ηｔ为压气机、风扇增压比，
涡轮膨胀比及其对应的绝热效率；ηｗｓ，ηｎ 为水分
离器除水效率，喷水效率；ｑｗ 为冷凝水流量（单
位：ｋｇ／ｓ）；Ｔ９，ｄｒｙ为干况涡轮出口温度（单位：Ｋ）．

６１７
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２　系统参数匹配实例

已知多电式环控系统主要附件的性能参数

如表１，典型客机飞行剖面及逐时总热载荷分别
如图２、图３，机外环境参照地理纬度与我国相近
的美国标准 ＭＩＬ－ＳＴＤ－２１０Ａ，如图４［１２］．假设在
整个飞行任务内，系统供气压力保持不变，且飞
机内部环控区域热天温度为２２～２６℃，冷天为

１５～２２℃，相对湿度３０％～７０％，压力为８１．４６～
１０１．３ｋＰａ［１５］．

表１　附件性能参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

性能参数 数值

压气机绝热效率 ０．７２

增压器绝热效率 ０．８８

涡轮绝热效率 ０．７８

风扇绝热效率 ０．３２

回热器焓效率 ０．４５

冷凝器焓效率 ０．４０

换热器水当量比 １．９

风扇功率分配比 ０．１

水分离器效率 ０．９５

喷水效率 ０．９８

涡轮轴机械效率 ０．９５

供气量／（ｋｇ／ｓ） １．４２３

图２　飞机飞行剖面图

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｉｇｈｔ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ａｉｒｃｒａｆｔ

以近地面制冷工况为例，取初、次级换热器的
焓效率分别为０．９７，０．９８，系统供气压力ｐ１＝４００

ｋＰａ时，根据以上参数匹配原理与已知参数，求得
系统参数的匹配结果如表２所示．

图３　飞机逐时总热载荷图

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｔｏｔａｌ　ｈｅａｔ　ｌｏａｄ

ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ａｉｒｃｒａｆｔ

图４　飞行环境温湿度图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｉｇｈｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｈｕｍｉｄｉｔｙ
ｒａｔｉｏ　ｄｉａｇｒａｍ
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表２　系统参数匹配结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｍａｔｃｈｉｎｇ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｓｙｓｔｅｍ

湿空气

工况点

压力／

ｋＰａ

温度／

℃

比焓／

（ｋＪ／ｋｇ）
含湿量／

（ｇ／ｋｇ）
流量／

（ｋｇ／ｓ）

０　 ９９．３０　 ４０．００　 ８９．３０　 １９．００　 １．４２３

１　 ４００．０　 ２１４．２２　 ２７１．３５　１９．００　 １．４２３

２　 ３９６．０　 １２０．００　 １７２．９０　１９．００　 １．４２３

３　 ６０２．１　 １８９．４６　 ２４５．４８　１９．００　 １．４２３

４　 ５９６．１　 ５２．４０　 ９２．４２　 １４．８６　 １．４２３

５　 ５９０．１　 ３９．７９　 ６２．１５　 ７．８１　 １．４２３

６　 ５８４．２　 １８．５５　 ２５．１４　 ２．０１　 １．４２３

７　 ５７８．４　 １８．９２　 ２５．１４　 ２．３７　 １．４００

８　 ５７１．６　 ４７．９１　 ５５．９１　 ２．９１　 １．４００

９　 １３４．０ －２９．４５ －３０．３６　０．１９　 １．４００

１０　 １３１．３ －０．０２　 ７．２５　 ２．９１　 １．４００

１１　 ９９．３０　 ４０．００　 ８９．３０　 １９．００　 ２．６８１

１２　 ９９．３０　 ２７．５０　 ８９．３０　 ２３．９８　 ２．７０４

１３　 ９８．３１　 ９６．１６　 １６９．８５　２７．１７　 ２．７０４

１４　 ９７．３２　 １４５．０５　 ２２１．６７　２７．１７　 ２．７０４

１５　 ９８．３７３　 １４９．０５　 ２２５．９１　２７．１７　 ２．７０４

３　功率影响因素及系统经济性分析

分析以上数学模型可知，电动机功率的选定
主要取决于系统的供气压力与飞行工况（飞机的
飞行速度以及飞行环境条件），同时需讨论所选电
动机功率使得多电式环控系统相对于传统系统而

言，是否具有良好的经济性．

３．１　飞行工况对电动机功率选定的影响

当系统供气压力为４００ｋＰａ时，在整个飞行
剖面内，冷热天所需电动机功率值如图５所示．由
图可知，飞机在起飞、爬升、巡航、降落等阶段对电
动机功率的需求量表现为随着飞行高度的增加而

增大，同一高度则随马赫数的增大而减小．这是因
为随着飞行高度的增加，供气压力不变，而环境压
力、温湿度均下降，根据式（１７）～式（２０），环境压
力下降会导致增压器功率增加，而温湿度下降则
导致增压器功率减小，但环境压力比温湿度对增
压器功率的影响更大，因此，总体表现为电动机功
率随高度的增加而增大；而对于同一高度，环境压
力、温湿度均不变，根据式（１７）～式（２０），此时增压
器功率由马赫数确定，且随马赫数的增加而减小．

对于同样的供气压力与飞行剖面，热天制冷
工况电动机功率的需求量大于冷天加温工况．因
为热天设计环境温度和含湿量都比冷天高，根据
式（１７）～式（２０），电动机功率需求量正比于环境
温度与含湿量，因此功率需求热天要多于冷天．

图５　飞行任务内电动机功率的选定

Ｆｉｇ．５　Ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｏｔｏｒ　ｐｏｗｅｒ　ｉｎ　ｆｌｉｇｈｔ　ｍｉｓｓｉｏｎ

３．２　供气压力对电动机功率选定的影响

根据式（１７），若供气流量保持恒定，供气压力
越高，电动增压器在同样飞行剖面与环境条件下
的电功率消耗越多，因此在满足环控要求的前提
下，系统供气压力越低，电功率消耗越少．
对于给定的飞行剖面与环境条件，系统供气

压力需要通过以上参数匹配方法与飞机增压、制
冷、供暖要求以及环控系统的流程与附件性能参
数相匹配．由于系统供气压力一旦确定，在整个飞
行过程中需保持恒定．因此，需要对系统的流程和
附件的性能参数进行优选，匹配出满足整个飞行
过程环控要求的最小系统供气压力．
以热天为例，当系统供气压力分别４００，４５０，

５００ｋＰａ时，均能满足全程环控要求（其中４００ｋＰａ
为本例中迭代寻优的最小值，不同系统流程可能
存在更小值），其飞行任务内的电动机功率选定如
图６所示．由图可知，满足同样的环控要求，存在
最小供气压力使得电动机功率最小，且供气压力
越高，所需电动机功率也越大．

３．３　多电式环控系统经济性分析

本文中环控系统优劣的评价方法选择起飞总

质量法［１２］．假定多电飞机与传统飞机发动机性能
参数均一致，且整个飞行过程保持不变，其值如文
献［１２］，两种环控系统固定装置质量均取定为

７１４．５ｋｇ［１６］（假设多电式环控系统增加的电动机
质量与取消的发动机引气系统及附件的质量相
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当），以热天供气压力等于４００ｋＰａ为例，求得整
个飞行任务结束时，两种系统的各项性能代偿损
失如表３，逐时起飞总质量如图７．

图６　不同供气压力下电动机功率的选定

Ｆｉｇ．６Ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｏｔｏｒ　ｐｏｗｅｒ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｉｒ　ｓｕｐｐｌｙ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

表３　多电式与传统式环控系统起飞总质量

Ｔａｂｌｅ　３　Ｔａｋｅ　ｏｆｆ　ｇｒｏｓｓ　ｗｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ　ａｎｄ　ｍｏｒｅ

ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

代偿损失／ｋｇ 传统式 多电式

系统固定装置质量 ７１４．５　 ７１４．５

固定质量燃油代偿损失 ３５１．５９　 ３５１．５９

冲压空气进气燃油代偿损失 １４４．０６　 ２１９．９４

发动机输出功率燃油代偿损失 ０　 ２６９．９７

发动机引气燃油代偿损失 ４８３．７４　 ０

系统起飞总质量 １　６９３．９　 １　５５６

图７　传统引气与多电式环控系统逐时起飞总质量

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｔａｋｅ　ｏｆｆ　ｇｒｏｓｓ　ｗｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ

ａｎｄ　ｍｏｒｅ　ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ

ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

根据表３，由于多电式环控系统冲压空气进

气量比传统系统大，因此冲压空气进气燃油代偿
损失大，但因为多电式环控系统从发动机输出功
率比传统系统从发动机引气的燃油代偿损失小，
使得起飞总质量要比传统环控系统小约９％．
根据图７可知，多电式环控系统起飞总质量

增加量小于传统引气系统，两种系统的起飞总质
量差值随时间变大．同样条件下，延长飞行时间，
求得系统的起飞总质量如图８，比较可知，飞行时
间越长，多电式环控系统与传统系统相比，起飞总
质量相对越小，节省的燃油就越多，即多电式环控
系统的经济性越好．

图８　不同飞行时间下两种环控系统的起飞总质量

Ｆｉｇ．８　Ｔａｋｅ　ｏｆｆ　ｇｒｏｓｓ　ｗｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ　ａｎｄ　ｍｏｒｅ

ｅｌｅｃｔｒｉｃ　ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｌｉｇｈｔ　ｔｉｍｅｓ

４　结　论

本文根据建立的多电式环控系统参数匹配数

学模型，获得了系统参数匹配结果，分析了多电式
环控系统电动机功率选定的影响因素及系统的经

济性问题，结论如下：

１）对于一定的供气压力，电动机功率随飞行
高度增加而增加；同一飞行高度，则随马赫数的增
加而减小．
２）对于给定的飞行工况，在满足系统环控要
求的前提下，供气压力越高，电动机功率越大．
３）对于相同的供气压力与飞行工况，多电式
环控系统性能代偿损失比传统环控系统要小，而
且随飞行时间的增加，性能代偿损失相对越小．
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