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要!以带负载压气机辅助动力装置!

<SW

"为对象%分析了其结构特点与工作原理%针对目前工程上

常用的
<SW

引气性能计算模型的不足%建立了基于
<SW

与空气涡轮匹配的总体性能数学模型和负载压气

机变几何部件特性插值模型'在此基础上%研究了
<SW

功率调节规律%获得了轴功率负载*

<SW

涡轮前温

度*排气温度与负载压气机进口导叶角度之间的匹配关系%进而实现了
<SW

全包线内和全工况下的引气性

能计算'利用
HY[S#!#/&<

试验数据对模型进行了验证%结果表明#引气流量计算误差小于
!g

%引气压力计

算误差小于
"g

&功率保持下的
<SW

涡轮前温度限制值仅与轴功率负载大小有关%与进气温度无关'研究结

论对于带负载压气机
<SW

总体性能计算和调节规律设计提供了参考'

关
"

键
"

词!辅助动力装置&负载压气机&功率保持&导叶调节规律&整机匹配&引气性能
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O8

(T-R

E35N

!

<SW

"

65RM)--B53

C8

-RP(RA63.-53-3

C

53--R53

C

%

NQ-7NRE.NER-.Q6R6.N-R57N5.763BT(R4/

53

C8

R53.5

8

)-(P<SWT5NQ)(6B.(A

8

R-77(RT-R-R-7-6R.Q-B*<A(B-)M67-B(3NQ-A6N.Q53

C

8

R53.5

8

)-M-NT--3<SW63B65R7N6RNNERM53-63B6353N-R

8

()6N5(3A(B-)(P\6R56M)-

C

-(A-NR

O

.Q6R6.N-R57N5.7(P)(6B.(A

8

R-77(RT-R-

8

R-7-3N-B*;3NQ57M6757

%

NQ-R-

C

E)6N5(3)6TM67-B(3

<SWP)6NR6N53

C

T67R-7-6R.Q-B

%

63BNQ-R-)6N5(37Q5

8

6A(3

C

NQ-7Q6PN

8

(T-R)(6B

%

NQ-<SW

NERM53-53)-NN-A

8

-R6NER-

%

NQ--̂Q6E7N

C

67N-A

8

-R6NER-63BNQ-53)-N

C

E5B-\63-63

C

)-(P)(6B

.(A

8

R-77(RT67B-N-RA53-B

%

.(37-

D

E-3N)

O

NQ-<SWM)--B53

C8

-RP(RA63.-T67.(A

8

EN-B6N

\6R5(E77N6N-753P)5

C

QN-3\-)(

8

-*YQ-A(B-)T67\6)5B6N-BT5NQHY[S#!#/&<k7N-7NB6N6*

]-7E)N77Q(T-BNQ6N

%

NQ-B-\56N5(3(P65RM)--B53

C

A677P)(TT67T5NQ53!g

%

TQ5)-NQ-B-\5/

6N5(3(P65RM)--B53

C8

R-77ER-T67T5NQ53"g

&

536BB5N5(3

%

NQ-NERM53-53)-NN-A

8

-R6NER-)5A5N

6NB5PP-R-3N6)N5NEB-7T67(3)

O

R-)6N-BN(NQ-7Q6PN

8

(T-R)(6B

%

MEN3(NN(NQ-53)-NN-A

8

-R6/

NER-*YQ-A(B-)

8

R(\5B-76

C

((BR-P-R-3.-P(R

8

-RP(RA63.-75AE)6N5(363BR-

C

E)6N53

C

)6TB-/

75

C

3(P<SWT5NQ)(6B.(A

8

R-77(R*

JA
SP



航
"

空
"

动
"

力
"

学
"

报 第
!"

卷

9*

2

/"$0+

#
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辅助动力装置!
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<SW

"

本质上是一台小型燃气涡轮发动机%其并不直接

为飞机飞行提供动力%而是为主发动机起动和飞

机环控$液压$电力等系统提供辅助能源+

#/!

,

'

<SW

诞生于
$%

世纪
1%

年代%最初的目的是为了

满足大推力$功率发动机对起动功率的需求%以取

代质量大的电起动机$液压起动机及其附件系统'

后来随着航空技术的发展和飞机对能源需求的不

断增加%

<SW

功能日趋多元化%已从短时工作的

单一起动装置%演变为可长时间工作的多种能源

输出的动力装置%如提供主发起动用能源*提供飞

机地面短停和检查用能源*提供飞机飞行用应急

能源+

"

,

'

<SW

的应用不仅满足了主发动机快速

起动的需求%还降低了飞机对地面支持设备的依

赖%同时提高了飞行安全%成为现代军民用飞机必

不可少的机载设备之一'截至目前%

<SW

在构型

方面已经很少有新的发展%但是其复杂性却越来

越高以匹配更加先进的飞机'

常用的
<SW

是带整体引气的单轴燃气涡轮

发动机%输出压缩空气和维持
<SW

工作热力循

环所需空气均由同一个压气机压缩后供给%压气

机增压比由飞机对输出压缩空气的压力和温度限

制决定%一般不超过
":1

%该值远小于发动机热力

循环所需最佳增压比和最经济增压比%因而其尺

寸较大*耗油率较高'单轴燃气涡轮在驱动负载

压气机的同时驱动泵和发电机的设计变得越来越

流行%由于使用了专用的负载压气机来满足飞机

引气需求%因此动力段热力循环参数可以根据

<SW

自身需要合理选择%相同输出条件下燃油消

耗率更低'据统计%在相同输出条件下%带负载压

气机型
<SW

燃油消耗量比从压气机后直接引气

型
<SW

低
$%g

+

1

,

'目前%带负载压气机
<SW

已

经成为国内外相关学者和机构研究的热点领域

之一'

文献+

=

,开展了带负载压气机
<SW

的性能

试验%获得了不同条件下
<SW

引气特性曲线'

文献+

>

,建立了带负载压气机的
<SW

仿真模型%

研究了环境温度变化对
<SW

引气特性的影响'

国内也开展了一些带负载压气机
<SW

引气特性

的研究'文献+

0/&

,建立了带负载压气机
<SW

的

引气特性计算模型%重点讨论了负载压气机喘振

控制方法'文献+

#%

,根据已有负载压气机进口导

叶角度对应的负载压气机特性曲线%建立了引气

特性插值表%实现了引气流量的计算'

目前已公开研究中%基本均以
<SW

独立单

元作为研究对象%对于将
<SW

置于整个辅助动

力系统环境下%综合考虑
<SW

与空气涡轮匹配

特性的研究还比较匮乏'另外%带负载压气机

<SW

的调节规律具有其特殊性%虽然相比涡扇*

涡轴发动机简单%但由于其既要输出轴功率%又要

输出压缩空气%且工作状态受到引气下游空气涡

轮和飞机(功率保持)的约束%给
<SW

部件匹配

和调节规律设计带来较大难度'功率保持是指飞

机在一定的环境温度和高度范围内需求功率保持

不变%由于飞机提取轴功率不受
<SW

控制%当

<SW

在输出引气同时提取的轴功率过大%排气温

度会超过限制值'为此%负载压气机进口设置了

可调导叶!

53)-N

C

E5B-\63-

%

GH'

"%通过关联
GH'

角度和排气温度的关系%保证排气温度不超限%并

维持轴功率优先输出'目前%国外在研在役带负

载压气机
<SW

大多采用了这种调节规律%如霍

尼韦尔的
HY[S#!#/&<

和汉胜
<S9!$%%

%而国内

对这方面的应用研究较少%可借鉴的经验比较

匮乏'

本文根据工程应用需要%对目前应用广泛的

带负载压气机
<SW

总体性能计算方法进行了深

入研究后%发现其有一些明显的缺点%如只能单点

计算%且需反复修正迭代%严重制约了该方法的工

程运用'为此%本文提出了带负载压气机
<SW

与空气涡轮匹配的总体性能计算方法%并建立了

数学模型%对功率保持下的
<SW

调节规律和引

气性能进行了计算分析'结果表明%基于
<SW

和空气涡轮匹配工作的部件级模型不但能够克服

传统模型的缺点%而且还能够为
<SW

工作机理

分析*特性计算*控制规律设计和方案设计提供一

种实用工具'

:

"

负载压气机
).P

建模方法

图
#

为带负载压气机
<SW

的结构原理图%

负载压气机!

)(6B.(A

8

R-77(R

"与动力压气机!

-3/

C

53-.(A

8

R-77(R

"均为单级离心压气机%共用一个

进气道%负载压气机进口设置了可调导叶'负载

%>1$
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压气机与动力段同轴%涡轮在驱动负载压气机*动

力压气机的同时%还通过齿轮系驱动安装于齿轮

箱上的发电机和液压泵'

图
#

"

带负载压气机
<SW

结构原理图

_5

C

*#

"

9.Q-A6N5.B56

C

R6A(P<SWT5NQ)(6B.(A

8

R-77(R

对于图
#

所示研究对象%可采用部件法建立

数学模型+

##/#$

,

%相应的计算程序以气动热力过程

的变比热比计算和部件特性插值为基础'当负载

压气机输出引气时%无论是到环控系统!

-3\5R(3/

A-3N.(3NR()7

O

7N-A

%

@[9

"的冷却空气涡轮或是

到发动机起动系统!

A653-3

C

53-7N6RN53

C

%

Z@9

"

的冲击空气涡轮%其涡轮导向器喉部均处于堵塞

状态%导向器喉部的
K

!

(

"

c#

%通过空气涡轮导向

器喉部的换算流量
&

-

(6

%

.(R

保持不变%即

&

-

(6

%

.(R

.

&

-

(6

E

(6

$槡 $00:#1

6(6

$

#%#!$1

.

.(37N

!

#

"

式中
&

-

(6

为空气涡轮导向器喉部处空气流量&

E

(6

为空气涡轮导向器喉部处空气总温&

6(6

为空气涡

轮导向器喉部处空气总压'

空气涡轮导向器喉部的空气流量为

&

-

(6

.

%:%"%"8

(6

6(6

E槡 (6

!

$

"

式中
8

(6

为空气涡轮导向器喉部面积'

联合式!

#

"和式!

$

"可得

&

-

(6

%

.(R

.

$"#:$8

(6

!

!

"

""

从式!

!

"可知%空气涡轮导向器喉部是
<SW

的重要限流部位%在不考虑引气管路损失的情况

下%其几何面积
8

(6

决定了
<SW

的引气换算流量

和共同工作线'因此%无论是从压气机后直接引

气的
<SW

或是从负载压气机引气的
<SW

%其性

能建模均需要考虑这一因素%即
<SW

与空气涡

轮匹配%否则无法获得准确的
<SW

引气特性'

综上所述%带负载压气机
<SW

的共同工作

条件见表
#

所示'表中
&

-

Q

8

%

.(R

和
&

-

)

8

%

.(R

分别为

<SW

涡轮*空气涡轮进口换算流量猜测值&

&

-

L

Q

8

%

.(R

和
&

-

L

)

8

%

.(R

分别为
<SW

涡轮*空气涡轮进口

换算流量计算值&

M

Q

8

N

为
<SW

涡轮功率&

M

Q

8

.

和

M

)

8

.

分别为动力压气机和负载压气机耗功率&

6>

和
6>#

分别为
<SW

尾喷管进口压力*空气涡轮喷

管进口压力&

6>R

和
6>#R

为假设进口流量通过时计

算的
<SW

尾喷管进口压力*空气涡轮喷管进口

压力&

M

8

-̂N

为附件轴功率提取&

"

#

$

"

1

为残差方

程组'

表
:

"

带负载压气机
).P

的残差方程与变量

<&8'*:

"

Q*+10#&'*

R

#&31"%+&%0G&$1&8'*+"().P/134

'"&0-">

,

$*++"$

变量 方程 控制参数

3

).

*

3

Q.

*

E

5N

*

3

N

%

Q

8

*

3

N

%

)

8

"

#

c

!

&

-

Q

8

%

.(R

?&

-

o

Q

8

%

.(R

"$

&

-

Q

8

%

.(R

"

$

c

!

&

-

)

8

%

.(R

?&

-

o

)

8

%

.(R

"$

&

-

)

8

%

.(R

"

!

c

!

M

Q

8

N

?M

Q

8

.

?M

)

8

.

?N

8

-̂N

"$

M

Q

8

N

"

"

c

!

6>

?

6>R

"$

6>

"

1

c

!

6>#

?

6>#R

"$

6>#

B

Q

*

B

)

""

从表
#

可知%带负载压气机
<SW

的性能计

算模型共存在
1

个共同工作方程
"

#

$

"

1

%分别是#

<SW

涡轮进口流量平衡方程*空气涡轮进口流量

平衡方程*

<SW

转子功率平衡方程*

<SW

尾喷管

流量平衡方程*空气涡轮尾喷管流量平衡方程'

在进行
<SW

性能计算时%给定
<SW

物理转速

!

B

Q

"和空气涡轮物理转速!

B

)

"的控制规律下%还

需要猜测五个变量%即负载压气机压比
3

).

*动力

压气机压比
3

Q.

*涡轮前温度
E

5N

*

<SW

涡轮落压

比
3

N

%

Q

8

*空气涡轮落压比
3

N

%

)

8

'共同工作条件组

成五元非线性方程组%采用
+-TN(3/]6

8

Q67(3

方

法进行迭代求解残差方程%进而获得
<SW

非设

计点的性能参数和负载压气机工作点'需要说明

的是%给定
B

)

的控制算法具有实际意义%这是因

为空气涡轮峰值功率点通常对应某一固定的物理

转速%该点一般作为空气涡轮设计点'

?

"

变几何部件特性插值模型

现代航空发动机多级轴流压气机第一级或前

面几级采用了可调
GH'

技术%通过调节
GH'

角

度%减小进入转子叶片的气流攻角%改善多级压气

机各级之间的气动匹配%从而避免压气机在非设

计工况下发生失速或喘振+

#!/#"

,

'

<SW

结构力求

简单可靠%大多采用离心压气机%离心压气机不存

在多级轴流压气机的级间匹配困难%因此具有更

#>1$
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高的喘振裕度和旋转失速裕度%通常是不需要使

用可调
GH'

来避免喘振问题的'但考虑到带负

载压气机
<SW

的特殊性%进口设置
GH'

是有必

要的%这其中除了维持轴功率优先输出外%还有以

下三点原因#一是
<SW

经常会在不同状态之间

骤然切换%例如从工作状态!

@[9

或
Z@9

状态"

直接切换到空载状态!不输出引气"%导致负载压

气机工作点跨度较大%可能发生喘振&二是
<SW

起动过程中%

GH'

角度关小%尽量减少起动加速

过程中负载压气机功率消耗%缩短起动时间&三是

GH'

调节还可以避免因导叶前后压差过大而发

生叶片断裂问题'

无论轴流压气机还是离心压气机%特性图对

于固定的进口气流角是唯一的%此时压气机的压

比
3

.

和效率
*

.

可表示为相对换算转速
B

.(R

和换

算流量
&

-

6

%

.(R

的函数%如下式所示#

3

.

.

$#

!

&

-

6

%

.(R

%

B

.(R

"

*

.

.

$$

!

&

-

6

%

.(R

%

B

.(R

2

.

/

"

!

"

"

""

对于式!

"

"%采用二元插值方法%即根据
B

.(R

和
3

.

从特性图上插值换算得到压气机的流量和

效率'由于
GH'

角度调节计划是随
B

.(R

变化的%

这样形成了一个复合的压气机特性图%每条转速

线对应唯一的
GH'

角度'如果换一种方式%

GH'

的调节计划是可变的%比如在低空*高空和瞬态时

具有不同的调节计划%则
GH'

角度就可以作为一

个额外的特性图的独立变量加入其中'这实际上

使用了多个压气机特性图%每个特性图对应一个

设定的
GH'

角度%而流量*压比和效率通过插值

方法读取+

#1/#=

,

'为此%本文引入
GH'

角度!

)

"作

为另一个变量%采用三元插值方法替代传统二元

插值方法进行求解%函数关系如下式所示#

3

.

.

$#

!

&

-

6

%

.(R

%

B

.(R

%

)

"

*

.

.

$$

!

&

-

6

%

.(R

%

B

.(R

%

)

2

.

/

"

!

1

"

""

利用式!

1

"%首先根据
<SW

设计点要求%确

定负载压气机
GH'

基准角度%并获得该角度下对

应部件特性图'然后根据
<SW

设计点负载压气

机换算流量*压比和效率得到对应的耦合系数%利

用耦合系数对负载压气机各角度特性图进行比例

变换得到实际特性图'非设计点计算时%根据给

定的负载压气机
GH'

角度*转速和压比进行三元

插值即可得到负载压气机的流量*压比和效率'

考虑到
<SW

工作包线宽广%在轴功率优先

输出时
GH'

是无级可调的%部件试验无法录取全

部
GH'

可调范围内的部件特性图%采用式!

1

"进

行特性插值计算时%会存在一定偏差'为此%本文

在已有
GH'

角度的特性图基础上%对流量*压比

和效率进行修正+

#=/#>

,

$&

-

.

#

,

(

#

)

$

#%%

$

*

.

#

2

(

$

)

$

$

#%%

$

3

.

#

,

(

!

)

$

2

.

/

#%%

!

=

"

式中
$&

-

*

$

*

*

$

3

分别为流量*效率*压比的修正系

数&

(

#

*

(

$

*

(

!

分别为流量*效率*压比与
GH'

角

度的折合系数'

为获得合理的折合系数%本文分别取
)

c&>d

%

0>d

下的负载压气机压比
/

换算流量和效率
/

换算流

量的特性数据%通过试验数据对比%得到
(

#

c

#:%#

%

(

$

c%:%$

%

(

!

c#:%$

'

则给定
GH'

角度下的部件特性为

&

-

)

.

$&

-

&

-

)

%

B-7

*

)

.

$

*

*

)

%

B-7

3

)

.

#

,

$

3

!

3

)

%

B-7

2

#

2

.

/

"

!

>

"

式中
&

-

)

%

B-7

*

*

)

%

B-7

*

3

)

%

B-7

表示
)

c0>d

下的流量*效率

和压比&

&

-

)

*

*

)

*

3

)

表示待求角度下的流量*效率和

压比'

由于单级离心压气机不存在轴流压气机多级

匹配的问题%且由于负载压气机
GH'

角度可调区

间较窄%因此%采用经验系数修正的精度是可以接

受的'图
$

为
GH'

为
&>d

的特性图%对应
@[9

状

态确定的基准特性%图中
B

Q

%

.(R

为
<SW

换算转速&

图
!

为
GH'

为
0>d

的特性图%对应
Z@9

状态确定

的基准特性&

GH'

为
&$d

的特性图则是根据式

!

1

"

$

式!

>

"计算得到的%从特性图的变化情况可

以看出%本文所建立的变几何部件特性插值方法

基本合理可行'

图
$

"

不同
GH'

角度下压比
/

换算流量特性

_5

C

*$

"

SR-77ER-R6N5(/.(RR-.N-BA677P)(T53

B5PP-R-3NGH'63

C

)-7

从图
$

可以看出%

GH'

角度调节改变了特性
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图的走势%

GH'

角度关小使得特性图中换算转速

线向左下方几乎平移%同时抬高了喘振边界线%这

种趋势对高换算转速线的影响更加明显'同时由

于空气涡轮导向器喉部堵塞%其流通能力固定%负

载压气机工作线也唯一确定%因此虽然
GH'

角度

变化改变了特性图走势%但负载压气机工作线仍

是唯一的'

从图
!

可以看出%

GH'

角度关小使得不同换

算转速下的效率线向左侧平移%峰值效率基本保

持不变%但从负载压气机上的工作点可以看出%随

着
GH'

角度关小%相同换算转速下的效率有所提

高'分析认为是由于
GH'

角度关小%离心压气机

进口流量和压比均降低%进口气流马赫数降低%气

体流动损失减小%另外根据负载压气机的设计特

点%关小
GH'

角度会使比转速更加靠近最佳值%

综合使其效率提高'

图
!

"

不同
GH'

角度下效率
/

换算流量特性

_5

C

*!

"

<B56M6N5.-PP5.5-3.

O

/.(RR-.N-BA677P)(T

53B5PP-R-3NGH'63

C

)-7

D

"

功率保持调节规律

当
<SW

稳定工作时%控制系统会根据飞机

环控指令*主发动机起动指令以及
<SW

排气温

度对
GH'

角度进行闭环控制'排气温度作为负

载压气机
GH'

控制参数是为了保证
<SW

结构强

度和寿命的同时%维持轴功率优先输出%即功率保

持%调节原理见图
"

'

功率保持实际上是通过关联
GH'

角度和排

气温度的关系%实现对
<SW

工作状态的控制%体

现了
<SW

对应状态下的极限性能'为了探索功

率保持的调节规律%本文提出了研究思路如下'

首先%在确定的
GH'

角度下%根据
<SW

性能

模型计算获得不同环境条件下%

<SW

排气温度限

制值!

-̂Q6E7N

C

67N-A

8

-R6NER-)5A5N

%

@HYI

"与涡

图
"

"

<SW

功率保持调节规律原理图

_5

C

*"

"

9.Q-A6N5.B56

C

R6A(P<SWP)6NR6N53

C

R-

C

E)6N53

C

RE)-7

轮前温度限制值的关系%这是因为涡轮前温度

!

NERM53-53)-NN-A

8

-R6NER-

%

YGY

"是发动机结构

强度和寿命的重要表征参数%而带负载压气机

<SW

的一个重要特性是
@HY

!

-̂Q6E7N

C

67N-A/

8

-R6NER-

"随着环境条件和状态的变化而变化%

YGY

却基本维持不变%基于此%可以获得
<SW

极

限性能下的
YGYI

!

NERM53-53)-NN-A

8

-R6NER-)5A5N

"'

然后%由于控制系统是通过检测
@HY

调节

GH'

角度%而
YGY

难以测量'因此%当
<SW

达到

YGYI

对应的
@HYI

时%如果继续增加轴功率就

会关小
GH'

角度'通过模型计算获得不同条件

下最大轴功率与
GH'

角度的对应关系%可为
GH'

调节规律的设计提供依据'

最后%根据获得的
YGYI

下的轴功率和
GH'

角度对应关系%重新匹配计算
<SW

不同条件下

的引气特性%即可获得了满足功率保持下的
<SW

实际引气特性%为
<SW

选型和性能评估提供

参考'

E

"

算例与分析

E;:

"

模型校验

利用
HY[S#!#/&<

多状态点的试验数据对

模型进行校验%试验中%

<SW

负载压气机引气出

口设置了引气调节阀%以模拟空气涡轮导向器喉

部特性%保证不同高度温度下的引气换算流量基

本一致'图
1

所示为
<SW

引气流量和引气压力

计算值与试验值的对比'从图可以看出%计算值

与试验值的吻合度较高%引气流量最大计算误差

为
$:$g

%引气压力最大计算误差为
!:>g

%模型

的计算精度可以满足工程应用要求'

!>1$
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图
1

"

引气参数计算值与试验值对比

_5

C

*1

"

[(A

8

6R57(3(PM)--B53

C8

6R6A-N-R7M-NT--3

.6).E)6N5(363BN-7NB6N6

图
=

"

HY[S#!#/&<

的稳态过程
@HYI

_5

C

*=

"

@HYI(37N-6B

O

7N6N-(PHY[S#!#/&<

E;?

"

ST<N

与
<O<N

的对应关系

图
=

所示为
HY[S#!#/&<

根据使用高度

!

O

"设置的
@HYI

%可以看出%不同使用工况下

<SW

设置了不同的
@HYI

%即对应不同的
YG/

YI

'这是考虑到
<SW

在高原*高空使用时%存

在性能衰减%为满足飞机功率需求%特别是飞行中

的应急功率需求%随着高度增加
@HYI

增大'

从图
=

可以看出%曲线
&$

曲线
*

基本以平

行趋势变化%说明各条曲线的调节规律是类似的'

为了说明%选取其中任一曲线进行研究%以获得

@HYI

与
YGYI

的对应关系%结果见图
>

'

图
>

"

不同进气温度下
YGYI

随
@HYI

的变化趋势

_5

C

*>

"

YR-3B(PYGYIT5NQ@HYI6NB5PP-R-3N

53)-NN-A

8

-R6NER-

从图
>

可以看出%不同高度下
YGYI

仅与轴

功率加载大小有关%而与进气温度无关'说明

<SW

实际上是根据
@HY

换算出
YGY

%然后控制

YGY

在一个合理的范围内'因此可以确定%图
=

中各条曲线对应的
YGYI

是不同的定值'

<SW

产生这种特性现象的原因是由于
<SW

采用恒物理转速控制%在相同的高度下%随着进气

温度的增加%换算转速降低%负载压气机和动力压

气机的负荷均减小%涡轮输出功率减小%为了满足

功率平衡关系%当提取所需的轴功率时%必然增加

供油量%以提高涡轮做功能力%从而导致
YGY

升

高%总可以找到某一高度下的进气温度对应于

YGYI

%当进气温度继续增加时%为满足功率保持%

开始关小
GH'

角度%否则
YGY

会超过
YGYI

'

由于
<SW

与空气涡轮的存在匹配关系%随

着环境条件和工作状态的变化%

<SW

引气流量*

引气压力*引气温度的变化仍需满足式!

#

"

$

式

!

!

"的约束%因此实际过程不存在引气流量或引气

压力保持不变%而同时满足功率保持的情况'

E;D

"

基于功率保持的
).P

引气特性

在获得了轴功率优先输出的调节规律后%利

用本文开发
<SW

性能计算模型和变几何部件特

性插值模型%开展
HY[S#!#/&<

辅助动力装置的

总体性能评估'假设
<SW

在
04A

及以下高度为

飞机提供
#%%4K

轴功率%对应
YGYI

为
#!01:#1
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V

&

04A

以上高度为飞机提供
&%4K

轴功率%对应

YGYI

为
#!&1:1V

'计算时保持
<SW

物理转速

和空气涡轮转速都为
#%%g

设计转速%负载压气

机
GH'

基准角度为
&>d

%计算结果见图
0

$

图
##

'

图
0

"

不同高度下负载压气机特性图上共同工作线

的变化

_5

C

*0

"

'6R56N5(3(PT(R453

C

)53-53)(6B.(A

8

R-77(R6N

B5PP-R-3NQ-5

C

QN7

图
&

"

不同高度和进气温度下
YGY

的变化

_5

C

*&

"

'6R56N5(3(PYGY6NB5PP-R-3NQ-5

C

QN7

63B53)-NN-A

8

-R6NER-7

从图
0

可以看出%不同高度下的负载压气机

工作线基本重合%这是因为不同条件下空气涡轮

导向器喉部始终处于堵塞状态%这与文中第
!

节

结论一致%说明模型计算满足了负载压气机与空

气涡轮的匹配关系'

从图
&

可以看出%

<SW

在海平面及使用温度

范围内%可以同时满足飞机对引气和轴功率的需

求%由于
YGY

未达到
YGYI

%

GH'

角度是全开的'

随着高度和进气温度的增加%

YGY

逐渐达到
YG/

YI

%根据
<SW

功率保持的调节规律%为保证不

超过
YGYI

%开始逐渐关小
GH'

角度'

从图
#%

可以看出%当
<SW

工作在
$4A

*

!#0:#1V

时%开始达到
YGYI

%此时
GH'

角度应关

图
#%

"

不同高度和进气温度下
GH'

角度的调节规律

_5

C

*#%

"

'6R56N5(3(PGH'63

C

)-6NB5PP-R-3NQ-5

C

QN7

63B53)-NN-A

8

-R6NER-7

图
##

"

不同高度和进气温度下轴功率加载变化

_5

C

*##

"

'6R56N5(3(P7Q6PN

8

(T-R6NB5PP-R-3NQ-5

C

QN7

63B53)-NN-A

8

-R6NER-7

小
#d

%实现了功率保持%但引气流量和引气压力

有所降低%当
<SW

工作在
!$0:#1V

时%

GH'

应关

小
>:$d

%随着
<SW

工作高度的继续增加%

GH'

角

度关小幅度增加%当
<SW

工作在
#$4A

时%在使

用温度范围内均需关小
GH'

角度'当进气温度

大于
$"0:#1V

时%

GH'

角度应关至最小为
1d

%即

便如此%飞机也应逐渐减小轴功率提取%否则可能

会触发
<SW

超温保护停车%见图
##

'需要指出

实际中
GH'

小角度一般出现在起动过程%且不会

完全关闭%主要是出于两个方面的考虑#一是根据

导叶机构设置%

GH'

角度不能完全关闭%需要有

部分流量通过负载压气机%否则可能造成导叶前

后的压差过大%出现因气动载荷过大而叶片断裂&

二是负载压气机流过部分气流%可以对转子和轴

承等进行散热'

需要说明的是%本文计算中设置的高度范围

和环境温度范围+

#0

,已经超出了
HY[S#!#/&<

实

1>1$

JA
SP
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卷

际的轴功率保持能力%导致其
GH'

角度调节范围

较大%而实际在引气过程中
GH'

导叶角度调节范

围较窄!

?#1d

&)&

#1d

"%因此%本文开发的变几

何部件特性插值方法可以满足工程应用的需求'

A

"

结
"

论

建立了几何可调的带负载压气机
<SW

与空

气涡轮匹配工作的总体性能数学模型%研究了功

率保持调节规律%获得了功率保持下的
<SW

涡

轮前温度限制值与轴功率*环境温度的关系'通

过本文研究%得出以下结论#

#

"通过与
HY[S#!#/&<

多状态点试验数据

对比%本文所建模型引气流量计算误差小于
!g

%

引气压力计算误差小于
"g

%满足工程应用需要%

能够为
<SW

总体性能计算*评估及调节规律研

究等提供有效的分析工具&

$

"空气涡轮导向器喉部处于临界或超临界

状态%这是
<SW

和空气涡轮共同工作的重要条

件%导向器喉部面积决定了
<SW

的引气换算流

量和共同工作线&

!

"带负载压气机
<SW

具有功率保持的调节

规律%通过关联
GH'

角度和排气温度的关系%可

以实现对
<SW

工作状态的控制%进而实现功率

保持%基于功率保持下的
<SW

涡轮前温度限制

值仅与轴功率大小有关%与进气温度无关'
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