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摘要 闪电击穿电压是飞机遭遇闪电雷击时会否在燃油箱内产生电火花的重要评判指标。为研究飞机燃油

箱内典型燃油管路安装间隙下的闪电击穿电压,搭建了闪电击穿电压测试台架,并采用可调冲击电压发生器

模拟出符合标准《SAE
 

ARP5412B》要求的闪电电压波形。实验发现:安装间隙为3
 

mm时,实验室环境下测

得的最小临界耐受击穿电压值为9.0
 

kV,飞机燃油箱内燃油管路周围部件的种类和燃油管路的安装形式对

闪电击穿电压的影响不大,燃油管路的管径大小以及管路表面的油漆层对闪电击穿电压的影响可忽略不计,
保持3

 

mm安装间隙不变,在部件表面涂覆1
 

mm厚密封胶,耐受击穿电压值从9.9
 

kV跃增至22.5
 

kV,安
装间隙击穿所需的电压幅值大幅提高。实验结果表明:在燃油管路表面涂覆密封胶是减缓小间隙处发生闪

电击穿风险的一种有效措施,可为飞机燃油管路安装间距选取和闪电防护设计提供参考和依据。
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Abstract Lightning
 

breakdown
 

voltage
 

is
 

a
 

significant
 

parameter
 

in
 

judging
 

whether
  

lightning
 

spark
 

is
 

en-
abled

 

to
 

generate
 

in
 

the
 

fuel
 

tank
 

when
 

an
 

aircraft
 

is
 

struck
 

by
 

lightning.
 

To
 

investigate
 

the
 

lightning
 

breakdown
 

voltage
 

of
 

small
 

gaps
 

in
 

aircraft
 

fuel
 

pipes
 

installation,
 

a
 

test
 

setup
 

is
 

built,
 

and
 

an
 

adjustable
 

impulse
 

voltage
 

generator
 

is
 

adopted
 

to
 

generate
 

the
 

lightning
 

voltage
 

waveform
 

in
 

accordance
 

to
 

the
 

stand-
ard

 

SAE
 

ARP5412B.
 

The
 

test
 

results
 

show
 

that
 

the
 

minimum
 

value
 

of
 

critical
 

withstood
 

breakdown
 

volt-
age

 

measured
 

in
 

the
 

laboratory
 

environment
 

is
 

9.0
 

kV
 

at
 

the
 

installation
 

gap
 

of
 

3
 

mm.
 

The
 

types
 

of
 

com-
ponents

 

around
 

the
 

fuel
 

pipes
 

in
 

fuel
 

tank
 

and
 

the
 

installation
 

forms
 

of
 

the
 

fuel
 

pipes
 

are
 

almost
 

not
 

affect-
ed

 

by
 

the
 

lightning
 

breakdown
 

voltage
 

of
 

the
 

installation
 

gap.
 

The
 

effects
 

of
 

the
 

lightning
 

breakdown
 

volt-
age

 

on
 

the
 

fuel
 

pipes
 

in
 

diameter
 

and
 

on
 

the
 

surface
 

of
 

fuel
 

pipes
 

paint
 

layer
 

are
 

negligible.
 

The
 

installation
 

gap
 

of
 

3
 

mm
 

should
 

be
 

in
 

good
 

keep.
 

The
 

withstood
 

breakdown
 

voltage
 

value
 

increases
 

from
 

9.9
 

kV
 

to
 

22.5
 

kV
 

by
 

applying
 

1
 

mm
 

thick
 

sealant
 

on
 

the
 

component
 

surface,
 

showing
 

that
 

the
 

voltage
 

amplitude
 

re-



quired
 

for
 

gap
 

lightning
 

breakdown
 

is
 

greatly
 

increased.
 

The
 

researches
 

indicate
 

that
 

coating
 

sealant
 

on
 

the
 

surface
 

of
 

fuel
 

pipes
 

is
 

an
 

effective
 

measure
 

to
 

reduce
 

the
 

risk
 

of
 

lightning
 

breakdown
 

in
 

small
 

gaps.
 

The
 

tests
 

results
 

and
 

research
 

conclusions
 

of
 

this
 

paper
 

are
 

available
 

for
 

reference
 

and
 

basis.
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  闪电雷击是民航飞机安全运营中的一项重大威

胁[1-3]。当飞机遭遇闪电雷击时,闪电将在飞机燃油

箱结构和油箱内的燃油管路上传导并产生感应电流

和电压。如果飞机燃油管路设计未保持合适的闪电

防护隔离间距,将可能在充满燃油蒸气的燃油箱内

发生电压击穿产生电火花,导致飞机燃油箱爆炸,进

而引发严重的航空事故[1,3-6]。因此,国内外各航空

监管机构均对飞机燃油箱点火源防护提出了严格的

适航要求[6-9]。

飞机燃油箱内燃油管路大多沿飞机翼展方向布

置,连接跨距大,在穿舱过肋时产生的安装间隙多。

因此,燃油管路与其周围肋板、支架、管路以及其他部

件之间容易产生电势差,是飞机燃油箱内发生电压击

穿产生电火花的高危区域。国内外机构学者均对此

开展了相应研究,空客、波音以及日本三菱等公司开

展了燃油箱闪电仿真计算和分析研究[10-12]。文献[6]

指出小间隙电压击穿实验是表明飞机燃油系统闪电

防护适航符合性的方法之一。文献[13]指出飞机闪

电防护设计是现代飞机设计的一个重要组成部分,必

须通过可靠的闪电防护保证飞机的飞行安全。文献

[14]指出飞机燃油管路安装布置设计中需确保燃油

管路与其附近设备、管路和结构之间的间隙。文献

[15~16]采用仿真分析与实验相结合的方法对飞机

油箱内部结构和燃油管路的闪电电流和电压分布进

行了初步研究。但上述研究均未针对燃油管路安装

间隙及闪电击穿电压开展进一步的深入研究。本文

针对飞机燃油箱内典型的燃油管路安装间隙开展闪

电击穿电压研究,以期为飞机燃油管路安装隔离和

闪电防护设计提供参考和依据。

1 研究内容

1)研究燃油管路穿过油箱肋板结构通孔安装形

式下间隙的闪电击穿电压,燃油管路外周面与肋板

结构通孔边缘的实验间距为3
 

mm。

2)研究燃油管路与燃油管路贴近安装形式下间

隙的闪电击穿电压,2根燃油管路外周面之间的实

验间距为3
 

mm。

3)研究通气管路端口贴近油箱蒙皮结构安装形

式下间隙的闪电击穿电压,其中,通气管路端口平

整,无翻边,也没有加装隔离衬垫,管口边缘与上蒙

皮的实验间距为3
 

mm。

4)研究燃油管路贴近油箱结构支架安装形式下

间隙的闪电击穿电压;燃油管路外周面与结构支架

之间的实验间距为3
 

mm。

5)研究燃油管路与油箱结构支架之间涂覆密封

胶后间隙的闪电击穿电压,其中,结构支架表面均匀

涂覆1
 

mm厚度的密封胶,结构支架上密封胶外表

面与管路外周面的实验间距为2
 

mm。

2 闪电击穿电压实验装置及方法

2.1 实验装置及实验件布置

将实验件放置在绝缘实验台上,并用绝缘支撑

块、绝缘支架和绝缘夹具进行固定,图1~图3为几

种典型的实验布置示意图。
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图1 燃油管路穿过油箱肋板通孔的实验布置
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图2 燃油管路与燃油管路贴近安装的实验布置
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图3 通气管口贴近蒙皮结构安装的实验布置

采用可调冲击电压发生器模拟出符合实验标准

《SAE
 

ARP5412B》要求的闪电电压波形[17],将冲击

电压发生器的高压输出端通过线缆连接至其中一个

实验件,将冲击电压发生器的接地端通过线缆连接

至另一个实验件。实验前,使用楔形塞尺测量和调

整好2个实验件的安装间隙距离并调整好相机的参

数设置和拍摄角度,采用延时曝光模式对实验件之

间小间隙处可能产生的电压火花进行捕捉拍摄。实

验过程中,使用测量系统对实际作用在实验件上的

电压波形进行采集和记录。

2.2 闪电电压波形及实验要求

参照标准《SAE
 

ARP5416A》的实验要求,小间

隙闪电击穿电压实验采用的电压波形分别为电压波

形2和电压波形4,每个电压波形的正极性和负极

性各进行5次实验[18]。实验过程中,通过逐步升高

电压波形的幅值,直到2个实验件之间的小间隙处

发生电压击穿。此时,可检测到实验电压波形产生

畸变,同时相机可拍摄到小间隙处的电压火花。实

验前后,需分别测量和记录实验室内的温度、湿度、
大气压和海拔高度等数据;实验时,需清理和确保实

验区域周围2
 

m范围内无不相关的金属物体,防止

闪电感应影响实验结果的准确性。此外,在闪电实

验放电过程中不允许实验室内同时开展其他闪电放

电实验,以减少电磁干扰。

2.3 实验过程

闪电击穿电压实验的布置实物图,如图4所示。
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图4 管路穿过肋板通孔实验布置实物图

实验过程如下:

1)打开可调冲击电压发生器进行参数设置,启
动实验波形测量系统。

2)控制冲击电压发生器进行充电和空载放电,
对电压波形2(正极性和负极性)和电压波形4(正极

性和负极性)进行实验波形校准。若电压波形不符

合实验标准《SAE
 

ARP5412B》规定的要求,则需对

冲击电压发生器进行参数调节和重新校准,直到符

合标准要求。

3)按照实验布置要求对实验件和实验设备进行

安装布置和电连接。

4)根据经验,预估一个闪电击穿电压值,调节设

置好冲击电压发生器的电压波形和电压幅值,进行

闪电实验充、放电,读取实验采集的电压波形,并记

录实验数据。

5)通过相机拍摄的照片检查小间隙是否发生电

压击穿,若发生电压击穿,则减小实验电压值,重复

进行充、放电实验5次,直到连续5次实验中小间隙

均未发生电压击穿,并将该电压值作为实验初始电

压值V0;若小间隙在连续5次放电中未发生击穿,
则将该电压值直接作为实验初始电压值V0。

6)按照实验初始电压值20%V0 的步进提高冲

击电压发生器的输出电压,并重复进行5次充、放电

实验。

7)通过相机照片检查小间隙是否发生电压击

穿。若5次实验中均未发生电压击穿,则记录实验

电压,并重复步骤6,直至5次充、放电实验中至少

发生1次电压击穿;若5次实验中发生至少1次电

压击穿(击穿电压值记为V1),则减小实验电压,减
小幅值为初始电压值V0 的10%,并进行5次放电

实验;若5次实验中均未发生电压击穿,则将该电压

值V1-10%V0 记录为最大耐受电压值;否则,将该

间隙下5次未击穿时的实验电压值V1-20%V0 记

录为最大耐穿电压值。

8)分别将冲击电压发生器输出调整为电压波形

2负极性、电压波形4正极性和电压波形4负极性,
重复实验步骤4~步骤7。

3 实验结果及讨论

3.1 实验波形记录及实验现象

以燃油管路穿过油箱肋板通孔安装形式下的闪

电击穿电压实验为例。波形测量系统对可调冲击电

压发生器的校准电压波形和发生电压击穿时的实验
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波形采集记录,如图5所示。
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(b)电压击穿时电压波形(电压波形4正极性)

图5 闪电电压击穿实验波形

实验过程中闪电电压击穿瞬间高速相机捕捉拍

摄的电火花如图6所示,电压击穿实验后的燃油管

路外观照片如图7所示。

图6 电压击穿瞬间拍摄的电火花

图7 电压击穿实验后燃油管路外观

3.2 闪电击穿电压实验数据

将本文研究内容的实验数据及结果汇总如表1
所示。其中,最大耐受电压值是在不同电压波形的

正、负极性下分别测得的不会导致安装间隙发生击

穿的最大电压,将其中的较小值记为临界耐受击穿

电压值;当安装间隙的电压超过临界耐受电压值时,

意味着在闪电环境下安装间隙处将有可能因电压击

穿而产生电火花。

表1 实验数据及结果统计

序号 实验类别
电压

波形
极性

最大耐受

电压值/kV

临界耐受击穿

电压值/kV

1
管路穿肋

板通孔

波形2

波形4

+ 10.8
- 11.7
+ 11.7
- 10.8

10.8

2
燃油管路贴

近燃油管路

波形2

波形4

+ 11.7
- 11.7
+ 10.8
- 10.8

10.8

3
通气管路端

口贴近蒙皮

波形2

波形4

+ 10.8
- 9.0
+ 9.9

 

- 9.0

9.0

4

管路(6.35
 

mm)

贴近结构

支架

波形2

波形4

+ 11.7
- 11.7
+ 9.9
- 9.9

9.9

5

管路(63.5
 

mm)

贴近结构

支架

波形2

波形4

+ 11.7
- 10.8
+ 9.9
- 9.9

9.9

6

管路(63.5
 

mm)

贴近结构

支架(1
 

mm
密封胶)

波形2

波形4

+ 22.8
- 22.5
+ 22.5
- 22.5

22.5

3.3 实验结果讨论

1)对比表1中不同实验类别下测得的临界耐受

击穿电压值发现,实验1~实验5的临界耐受击穿

电压值基本相当,最大为10.8
 

kV,最小为9.0
 

kV,

表明飞机燃油箱内燃油管路与其周围肋板、管路、蒙

皮和支架等部件的安装间隙相同时,则临界耐受击

穿电压值基本相当,周围部件的种类和管路安装形

式的变化对闪电击穿电压值的影响不大。

2)对比表1中实验4和实验5发现,直径为

6.35
 

mm的燃油管路和直径为63.5
 

mm的燃油管

路分别贴近结构支架(安装间隙3
 

mm)测得的临界

耐受击穿电压值相同,表明燃油管路的管径大小对

闪电击穿电压影响极小,可忽略不计。

3)如图8所示,是在实验5基础上,将结构支架

表面均匀涂覆1
 

mm厚度密封胶后电压击穿瞬间相

机拍摄的电火花。

图8 涂覆密封胶后电压击穿瞬间相机拍摄的电火花
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对比表1中实验5和实验6,可以发现在相同

的隔离间距下,当在燃油管路与结构支架的安装间

隙中涂覆1
 

mm厚度的密封胶后,临界耐受击穿电

压值从9.9
 

kV跃增为22.5
 

kV,使相同的安装间隙

耐受闪电击穿电压的能力翻倍,表明涂覆密封胶是

减缓闪电电压击穿风险的一种有效措施。
4)对多组发生电压击穿现象的实验数据比对发

现,5次重复实验中的电压击穿值非常接近,例如实

验2,在电压为-12.6
 

kV的电压击穿实验中,5次重

复实 验 均 发 生 电 压 击 穿 现 象,击 穿 电 压 分 别 为

-12.38
 

kV、-12.38
 

kV、-12.46
 

kV、-12.42
 

kV、
-12.50

 

kV。其中,第1次发生电压击穿前管路表

面油漆层完好,第2~5次电压击穿发生前管路上击

穿点的油漆层已被高温熔解,而5次重复实验的击

穿电压值基本相同,表明燃油管路表面的油漆层对

闪电击穿电压的大小无影响。
5)此外,本文在实验室环境(气压为97.2

 

kPa)
下对极限安装间隙(3

 

mm)测得的最小临界耐受击

穿电压值为9.0
 

kV。参照标准《SAE
 

ARP5416A》
关于飞行高度和气压修正的指导,将实验测得值转

化为飞机最大飞行高度(约12
 

km)对应气压下的临

界耐受击穿电压值为2.3
 

kV。
对于采用传统铝合金油箱结构的飞机,油箱内

燃油管路安装间隙的电势差通常不超过100
 

V[17],
远小于上述临界耐受击穿电压值。因此,在金属燃

油 箱 内 燃 油 管 路 的 闪 电 防 护 隔 离 间 距 保 持 在

10
 

mm以上,具有较大的安全裕度。

4 结论

1)飞机燃油箱内燃油管路周围部件的种类和燃

油管路的安装形式对安装间隙的闪电击穿电压影响

较小。
2)实验结果表明,燃油管路管径的大小以及管

路表面的油漆层对安装间隙闪电击穿电压的影响极

小,可忽略不计。
3)在金属部件表面涂覆密封胶,可以大幅提高

安装间隙击穿所需的电压幅值。涂覆密封胶是减缓

安装间隙闪电击穿风险的一种有效措施。
4)在燃油系统闪电防护安装设计中需重点关注

和控制闪电防护隔离间隙的大小,当因空间受限导

致燃油管路安装间隙无法满足闪电防护隔离间距要

求(通常为12.7
 

mm[16])时,可通过在间隙处涂覆密

封胶减缓小间隙闪电击穿风险。
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