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摘　　　  要：    为分析飞机第二动力系统的整体工作特性，采用部件级建模方法和多种群遗传算法对包含辅

助动力装置（APU）、引气管路和空气涡轮起动机（ATS）在内的第二动力系统进行稳态建模。利用参考数据

对比验证了仿真模型的可靠性，仿真结果误差小于 3.5%。仿真计算得到引气管路的损失特性和 APU、ATS

的工作特性，针对整体系统开展仿真分析得到系统的温度特性、高度 -速度特性、负载特性，结果表明引气管

路的效率会随引气参数发生显著变化，第二动力系统各部件工作存在耦合关系，系统的当量功率等总体性能

参数随高度增加而衰减，系统效率随飞行速度的增加而下降，研究结论为先进第二动力系统设计提供参考。
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Abstract:   In  order  to  analyze  the  overall  working  characteristics  of  the  second  power  system  of

aircraft, a component-level modeling method and multi-population genetic algorithm were used to model

the second power system, which consisted of the auxiliary power unit (APU), exhaust pipe and air turbine

starter (ATS). The reliability of the simulation model was verified by comparison with the reference data,

and the error of the simulation results was less than 3.5%. The loss characteristics of the bleed air pipeline

and the working characteristics of APU and ATS were obtained by simulation calculation. The temperature

characteristics,  altitude  velocity  characteristics  and  load  characteristics  of  the  system  were  obtained  by

simulation analysis for the whole system. The results showed that the efficiency of the bleed air pipeline

changed significantly with the bleed air parameters, and there existed a coupling relationship between the

components  of  the  second  power  system.  The  overall  performance  parameters  such  as  the  equivalent

power  of  the  system decreased  with  the  increase  of  altitude,  and  the  efficiency  of  the  system decreased

with  the  increase  of  flight  speed.  The  research  conclusion  can  provide  a  reference  for  the  design  of

advanced second power system.
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第二动力系统（second power system）是飞机

除主发动机外的动力装置组成的系统，它是飞机

飞行保障系统中的一个组成单元，具有起动主发

动机、提供环控系统所需的气源、提供液压能、

提供辅助功率和应急功率等功能[1-4]。

目前常用的第二动力系统主要由辅助动力装

置（auxiliary power unit,  APU）、空气涡轮起动机

（air turbine starter, ATS）和相连接的管路和阀等部

分组成。随着航空技术的发展，出于飞行性能和

安全性考虑，先进战机对辅助动力和主发动机起

动能力提出了更高的要求[5]。

国内针对第二动力系统的研究以仿真建模分

析为主。赵运生等人[6] 通过分析民用飞机广泛采

用的带负载压气机 APU的结构形式和气动热力

过程，采用 C++编程语言，搭建了辅助动力装置的

部件级数学模型，通过与 APU设计点性能参数对

比验证了模型的准确性，进一步进行了非设计点

的稳态计算，得到了该型 APU在飞机环控模式和

起动主发动机模式下的性能参数以及不同温度、

海拔及负载工况下的特性。常博博等人[7] 以带负

载压气机的 APU为研究对象，建立了动态数学模

型，采用牛顿－拉夫逊法求解，对典型工作点进

行计算，并将仿真结果与实际试车数据进行了对

比。苏三买等人[8] 介绍 APU的结构与引气工作

特点，采用部件法进行引气特性计算建模，讨论

了 APU共同工作方程和负载压气机喘振控制方法。

殷海涛等人[9] 采用粒子群优化算法（particle
swarm optimization），对两款 APU以耗油率为目

标进行了多参数的优化设计，取得了有效的优化

结果。计算结果表明基于粒子群优化算法的优化

方法，可以在多参数、较大范围内搜索解空间并

能以较快的收敛速度提供满足设计要求的最优解。

胡冬等人[10] 同样使用粒子群算法对部件级 APU
模型进行求解，采用自适应加速因子和叛逆粒子

对基本粒子群算法进行相应的改进。

刘然[11] 进行了带负载压气机的 APU和 ATS
的联合仿真，但对引气管路的损失特性进行了简

化，仅考虑流量对总压恢复系数的影响。刘伟等

人[12] 使用建模仿真方法对航空发动机空气起动

系统进行了性能匹配计算，分析了空气起动系统

在飞行包线内的性能。

可以看到，现有研究多是针对 APU等部件的

单独建模仿真，少有针对包括 APU、引气管路、

ATS在内的整个第二动力系统的建模及性能分

析。第二动力系统作为一个整体工作，各部件的

工作特性存在相互影响，比如 ATS工作状态、引

气管路损失等因素都会影响 APU的工作状态。

因此，有必要对第二动力系统开展更全面的整体

建模，分析环境条件、负载等参数对整体系统工

作性能的影响规律。 

1    系统建模方法

第二动力系统如图 1所示，包括辅助动力装

置、引气管路、空气涡轮起动机等部件。系统建

模采用航空发动机广泛采用的部件级建模方

法[13-14]，分别搭建 APU、ATS中各部件的模型，然

后通过气动、机械等共同工作的约束条件，求解

各部件的工作状态。
  

进气道 压气机

燃烧室

涡轮 尾喷管
传动轴

APU

进气 排气

涡轮
ATS引气管路

尾喷管

主发转子
传动轴

排气

图 1    第二动力系统组成示意图

Fig. 1    Schematic diagram of the second power system
  

1.1   辅助动力装置

辅助动力装置（APU）本质上是一台燃气涡轮

发动机，一般为单转子结构，引气方式包括从动

力压气机引气和负载压气机引气两种形式[15-16]。

对于动力压气机直接引气的 APU，气体由进气道

进入，经由压气机增压，部分气体引出作为空气

涡轮起动机的高压气源，部分气体在燃烧室燃烧

进入涡轮膨胀做功为 APU提供动力。带负载压

气机 APU的动力压气机流量全部供应燃烧室和

涡轮产生动力，由负载压气机产生高压气体引气

至 ATS。 

1.1.1    进气道

Ma σi

在进气道模型中，根据环境压力温度、飞行

马赫数 和进气道总压恢复系数 ，计算出进气
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T ∗1 p∗1道出口即压气机进口的总温 和总压 。

T ∗0 = T0

(
1+

k−1
2

Ma2

)
（1）

p∗0 = p0

(
1+

k−1
2

Ma2

) k
k−1

（2）

T ∗1 = T ∗0 （3）

p∗1 = σi p∗0 （4）
 

1.1.2    压气机

nc,cor πc

Wc,cor ηc

根据压气机换算转速 和压比 ,由压气机

特性线插值求得换算流量 和效率Wc,cor = f1（nc,cor,πc）

ηc = f2（nc,cor,πc）
（5）

进而求得压气机出口流量、总温和功率

Wa2 =Wc,cor
p∗2

101 325

√
288
T ∗2

（6）

T ∗3 = T ∗2

π
k2−1

k2
c −1
ηc

+1

 （7）

Nc =Wa2（h3−h2） （8）
 

1.1.3    燃烧室

ηb α f

L0

给定燃烧室总压恢复系数为常数，燃烧室出

口总温为迭代计算的初猜参数。燃烧室的燃烧效

率 与余气系数 、油气比 、恰当反应时的空燃

比 满足以下关系式[17]：

ηb = 1−0.8
(

ṁ3

0.05T ∗3 p∗1.25
3

)2 1+ (
1− 3.0
α

)22

（α ⩽ 3.0）

ηb = 1−0.8
(

ṁ3

0.05T ∗3 p∗1.25
3

)2 [
1+

(
1− α

3.0

)2
]2

（α > 3.0）

（9）

f

ṁg

确定油气比 之后即可得到燃烧室出口的燃

气的质量流量 ：

ṁg = ṁa（1+ f） （10）
 

1.1.4    涡　轮

nt,cor πt

Wt,cor ηt

根据涡轮换算转速 和落压比 ，由涡轮特

性线插值求得换算流量 和效率Wt,cor = f3（nt,cor,πt）

ηt = f4（nt,cor,πt）
（11）

进而求得涡轮出口流量、总温和功率

Wg5 =Wt,cor
p∗4

101 325

√
288
T ∗4

（12）

T ∗5 = T ∗4

[
1−

(
1−πt

1−k4
k4

)
ηt

]
（13）

Nt =Wg4（h4−h5） （14）
 

1.1.5    尾喷管

APU采用扩散喷管，给定排气装置的总压恢

复系数：

p∗8 = σnozzle p∗5 （15）

T ∗8 = T ∗5 （16）

由于排气处于亚临界状态，应膨胀到大气压

力，所以尾喷管出口静压满足下式：

ṁ = K
p∗8√
T ∗8

q（λ8）A8 （17）

p8 = p∗8

(
1− γ−1
γ+1

λ2

) γ
γ−1

（18）
 

1.2   引气管路

引气管路将 APU压气机引出的高压气源引

至 ATS进口。由于 APU与 ATS距离较远，引气

管路曲折，长度较长，且存在阀门等局部损失，造

成的流动损失较大。

管路的沿程损失和阀门的局部损失与引气压

力、引气温度、引气流量等参数有关。引气管路

包括压气机引出管道、单向阀门、ATS支路管道、

起动控制阀门等，本文采用一维管路及阀门流动

损失模型对管路进行模拟计算，得到引气管路的

压力损失系数随引气压力、引气温度、引气流量

的变化规律。

使用三维数值模拟对一维管路模型进行校验，

其中一段管路三维数值模拟模型如图 2所示，将

一维管路损失模型的仿真结果与数值模拟结果进

行对比，如表 1所示，总压恢复系数的仿真误差

在 0.13%以内。 

1.3   空气涡轮起动机

空气涡轮起动机本质上是一个动力涡轮，高

压气体在 ATS涡轮中膨胀做功，输出轴功，带动

主发动机转子起动。

空气涡轮起动机建模原理与APU的涡轮相同。 
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1.4   主发动机转子

Ter ner

发动机转子可以看作是一种负载，在发动机

起动阶段，转子受到自身惯性阻力与气动阻力两

部分阻力。惯性阻力约与转速呈正比关系，而叶

片等部件的气动阻力约和转速呈平方关系。其扭

矩 与转速 相关：

Ter =C1 ·ner+C2 ·n2
er （19）

C1 C2

对于本研究中的涡扇发动机高压转子，取

=0.035， =0.000 004 1[11]。 

1.5   稳态共同工作条件

第二动力系统各部件的工作要遵循以下共同

工作条件：

Wg5 Wg4

Wats

Wbleed

1） 质量流量连续，由涡轮特性图求得的涡轮

流量 应等于燃烧室出口流量 ，由 ATS特性

图求得的 ATS流量 应等于引气管路出口流量

；

Wg4−Wg5

Wg5
= 0 （20）

Wbleed−Wats

Wats
= 0 （21）

pg6

pats pg8

2） APU排气出口压力 和 ATS排气出口压

力 应等于环境压力 ；

pg6− pg8

pg8
= 0 （22）

pats− pg8

pg8
= 0 （23）

3） 涡轮和它所带动的压气机的物理转速相等；

Nc Nex

Nt

4） 压气机功率 和提取的轴功率 与涡轮

产生功率 平衡；

ηmNt−Nc−Nex

Nt
= 0 （24）

对于动力压气机引气的第二动力系统，选取

压气机压比、引气流量比、涡轮前总温、APU涡

轮落压比、ATS涡轮落压比 5个值作为初猜变量，

对于负载压气机引气的第二动力系统，选取压气

机压比、负载压气机压比、涡轮前总温、APU涡

轮落压比、ATS涡轮落压比 5个值作为初猜变量，

初猜值由引气流量比变为负载压气机压比。计算

涡轮流量、轴功率平衡、引气流量、APU排气出

口和 ATS排气出口静压的残差。 

1.6   迭代方法

航空发动机及辅助动力装置的稳态建模最常

采用的迭代算法是牛顿-拉夫森（newton-raphson）
算法，但是牛顿-拉夫森算法存在对迭代初值的选

取依赖度较高的问题，如果选取初值离最终值较

远，可能导致迭代不收敛。为克服牛顿-拉夫森算

法的不足，有研究将粒子群和遗传等进化算法引

入到非线性方程的求解中[18]，取得一些效果。粒

子群算法具有初期收敛速度快、运算简单等优点，

但存在计算效率偏低、收敛精度低于牛顿-拉夫

森算法等问题。

遗传算法是一种借鉴生物界自然选择和进化

机制发展起来的高度并行、随机、自适应的全局

优化概率搜索算法[19]。相较于牛顿-拉夫森算法，

由于优化时不依赖于梯度，具有很强的鲁棒性和

全局搜索能力，可用于第二动力系统的迭代求解。

针对基本遗传算法容易过早收敛的问题，本

研究采用多种群遗传算法，在求解时引入多个种

群（population）来同时进行优化搜索，不同的种群

赋以不同的控制参数，实现不同的搜索目的。各

个种群之间通过移民算子进行联系，实现多种群

的协同进化。

多种群遗传算法计算过程如图 3所示，定义

单个种群规模和种群数量，对于动力压气机直接

引气的 APU，将压气机压比、引气流量比、涡轮

前温度、涡轮落压比、ATS涡轮落压比 5个初猜

值作为种群个体，对于带负载压气机的 APU，初

猜值由引气流量比变为负载压气机压比。

 

图 2    引气管路数值模拟示意图

Fig. 2    Schematic diagram of numerical simulation of

bleeding pipe

 

表 1    引气管路模型仿真校验

Table 1    Bleed air pipeline model simulation and verification

工况 数值结果 模型结果 误差/%

1 0.995 0 0.993 7 0.13

2 0.994 9 0.993 6 0.13

3 0.994 8 0.993 6 0.12
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通过随机函数创建初始种群，带入第二动力

系统部件级模型中计算涡轮流量、轴功率、引气

流量、尾喷管出口静压、ATS排气出口静压 5个

残差值，将残差绝对值之和作为适应度函数，计

算每个个体的适应度，记录每一代适应度最高（残

差之和最小）的个体。之后进行选择、交叉、变异，

并移民各种群的最优个体至其他种群，以寻找全

局最优解。当残差保持一定代数不再减小视为计

算收敛。 

1.7   性能参数

APU引气当量功率：APU压气机输出到引气

管路的高压气体等熵膨胀至大气压力所做的功率。

W = ṁCpT ∗3

1−
(

p∗3
p8

)− k−1
k

 （25）

ATS功率即为 ATS涡轮发出的功率，其定义

式如式（14）所示。

系统效率为 ATS功率与 APU引气当量功率

之比。 

2    仿真结果及验证

第二动力系统公开文献中的研究对象大多为

带负载压气机的辅助动力装置，选用带负载压气

机的 APU数据 [11] 进行仿真结果验证，部件特性

采用文献中提供的特性曲线。验证结果如表 2所

示，作为设计状态的工况 1，仿真精度在 1%以内，

工况 2和工况 3仿真精度在 3.5%以内。

对于动力压气机直接引气的第二动力系统，

采用某型第二动力系统参考数据进行验证，模型

所用部件特性来源于实际部件特性。表 3为 3种

工况下的 APU涡轮前温度、排气温度、引气压力、

引气温度以工况 1的参数值进行归一化处理的仿

真结果，3种工况下的仿真精度均控制在 3.5%
以内。

上述结果验证了本文建立的仿真模型的准确

性，为进一步利用模型进行系统仿真分析提供了

可靠保障。 

3    仿真分析
 

3.1   引气管路特性仿真分析

引气管路特性是管路总压恢复系数（效率）随

引气流量、压力、温度的变化规律。图 4（a）为设

计引气温度下，管路效率随引气压力和引气流量

 

表 2    仿真结果验证（1）

Table 2    Verification of simulation results （1）

工况 参数 参考值 仿真值 误差/%

1

负载压气机功率/kW 209.0 210.2 0.6

动力压气机功率/kW 620.0 616.8 0.5

引气压力/kPa 313.0 311 0.6

引气温度/K 458.0 455.8 0.5

ATS流量/（kg/s） 1.038 1.035 0.3

ATS功率/kW 90.0 89.9 0.1

2

引气压力/kPa 299.0 300.1 0.4
引气温度/K 473.0 468.4 1.0

ATS流量/（kg/s） 0.970 0.984 1.4

ATS功率/kW 84.0 84.91 1.1

3

引气压力/kPa 339.0 335 1.2
引气温度/K 435.0 419.91 3.5

ATS流量/（kg/s） 1.14 1.15 0.9

ATS功率/kW 98.0 100.0 2.0

 

表 3    仿真结果验证（2）

Table 3    Verification of simulation results （2）

工况 参数 参考值 仿真值 误差/%

1

涡轮前温度 1.000 1.015 1.5

排气温度 1.000 1.002 0.2

引气压力 1.000 1.023 2.2

引气温度 1.000 1.033 3.2

2

涡轮前温度 0.996 1.009 1.3
排气温度 0.992 0.995 0.2

引气压力 0.906 0.919 1.5

引气温度 0.988 1.018 4 3.0

3

涡轮前温度 0.992 1.001 0.9
排气温度 0.986 0.984 0.2

引气压力 0.819 0.825 0.8

引气温度 0.973 1.008 2 3.4
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图 3    多种群遗传算法示意图

Fig. 3    Diagram of multi-island genetic algorithm
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的变化规律，管路的总压恢复系数随引气压力的

减小而减小，随引气流量的增大而减小，140%设

计引气流量，62%设计引气压力时，总压恢复系

数下降至设计状态时的 42%。

图 4（b）为设计引气流量下管路效率的随引

气压力和引气温度的变化规律，总压恢复系数随

引气温度的增大而减小，108%引气温度时，总压

恢复系数最低降至设计状态的 81%。这主要是由

于温度的升高、压力的下降都会导致气体密度的

下降，为保持质量流量不变，会使引气流速增加，

进而增加了引气管路的沿程损失和局部损失，导

致引气的总压恢复系数下降。
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(a) 管路效率随引气压力和引气流量的变化规律

(b) 管路效率随引气压力和引气温度的变化规律
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图 4    引气管路损失特性

Fig. 4    Loss characteristics of bleeding pipe
  

3.2   ATS仿真分析

图 5为一定引气温度下，ATS效率、ATS功

率和扭矩随引气压力变化的仿真结果，ATS转速

设定为 100%转速不变，改变引气压力。流量由

ATS涡轮特性匹配得到。图 5（a）纵坐标为以设

计点归一化处理后的 ATS效率，可以看到，在给

定的引气压力范围内，ATS效率先升后降，这主

要是由 ATS涡轮设计参数决定的。引气压力过

小时，ATS的流量较小，ATS涡轮的速度三角形

偏离设计状态较远，涡轮中的叶形损失较大，随

着引气压力的增大，流量增大，速度三角形接近

设计状态，效率达到最高，当流量继续增大，叶形

损失再次增加，同时涡轮导向器出口的马赫数进

一步提高，从而使转静之间的激波系增强，涡轮

通道内的激波损失、二次流损失等均会增加，导

致涡轮效率进一步下降。

随着引气压力增加，ATS功率和扭矩均有所

增加，由式（14）可知，ATS涡轮产生的功率与流

量及涡轮进出口的焓值有关，随着引气压力增大，

ATS涡轮的流量及进口焓值均增加，所以 ATS输

出功率增加。输出功率为转速与扭矩的乘积，转

速不变时，所以 ATS扭矩随功率增加而增加。

ATS作为一台单级涡轮，在不同的来流条件

下有不同的流量通过能力，ATS流量随引气压力

和温度的变化如图 6所示。引气流量随引气温度

的增大而减小，随引气压力的增大而增大。ATS

涡轮在工作中处于堵塞状态，压力和温度对换算

流量影响不大，由式（12）可知，换算流量计算实际
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图 5    ATS引气压力特性

Fig. 5    ATS bleed air pressure characteristics
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流量时，压力升高使得实际流量增大，温度升高

使得实际流量减小。由于 APU和 ATS工作时存

在气动连接，APU压气机引出气流的压力、温度

会影响进入 ATS做功的气体流量，同时 ATS引

出流量的多少又会影响 APU的工作状态，两者的

工作通过引气互相影响。所以对包括 APU、引气

管路、ATS在内的第二动力系统整体进行仿真较

单独建模仿真 APU更能反映实际情况。 

3.3   系统整体仿真

在对引气管路和阀和 ATS分别进行了仿真

分析的基础上，对第二动力系统进行整体仿真。

仿真时，APU采用不带负载压气机的构型，动力

压气机和涡轮特性分别给定特性线数据；通过一

维管路损失模型对引气流量、引气温度和引气压

力的大量参数组合仿真得到引气管路和阀的损失

特性；ATS涡轮给定特性线数据。 

3.3.1    温度特性

图 7为环境温度对引气压力和引气温度的影

响。可以看到，在环境温度较低时，随着环境温

度的升高，引气压力基本不变；当环境温度较高

时，引气压力随环境温度升高而降低。而引气温

度随环境温度的升高而升高。引气温度的变化主

要是由于 APU进气的总温变化导致的。而引气

压力的变化主要是由于主压气机的工作点导致的。

由于进气总温升高，主压气机的换算转速降低，

因此引气压力随之发生变化。 

3.3.2    进排气损失特性

图 8为引气压力和引气温度随 APU进气总

压恢复系数的变化规律。设定 APU排气总压恢

复系数为 0.99，大气压力为 101 325 kPa，大气温度

为 288.15 K。APU及 ATS给定设计转速值。

可以看到，随着进气总压恢复系数的降低，引

气压力降低，引气温度小幅升高。这是由于 APU
进气总压恢复系数降低时，压气机的进气条件变

差，必须提高压气机通道的流通能力，压气机工

作点沿等转速线向堵点方向移动。导致引气的压

力降低，同时，压气机的效率降低，导致引气温度

有小幅度的升高。但是由于引气压力降低，即压

气机的压比降低，因此引气温度的变化程度不大。

图 9为 APU排气总压恢复系数对引气压力

和引气温度的影响。可以看到，随着 APU排气总

压恢复系数的降低，引气压力有所增加，引气温

度小幅增加。由于排气总压恢复系数降低会使排

气管出口的总压降低，此时难以满足排气管出口

与大气静压平衡的条件，因此 APU的主压气机压

比有所增加。但由于 APU的排气总压恢复系数

主要影响 APU的工作状态，对压气机的影响较小，

因此引气压力和引气温度对 APU排气总压恢复

系数的敏感性较低。
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图 6    引气流量随引气压力和温度的变化

Fig. 6    Change of bleed air flow with bleed air pressure

and temperature
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图 7    环境温度对引气压力和引气温度的影响

Fig. 7    Influence of ambient temperature on bleeding

pressure and temperature
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图 8    APU进气总压恢复系数对引气压力和温度的影响

Fig. 8    Influence of APU inlet total pressure recovery coefficient

on bleeding pressure and temperature
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图 9    APU排气总压恢复系数对引气压力和温度的影响

Fig. 9    Influence of APU outlet total pressure recovery

coefficient on bleeding pressure and temperature
  

3.3.3    高度-速度特性

高度-速度特性是指第二动力系统的主要参

数随飞行高度和飞行马赫数的变化。本文对第二

动力系统在一定工作高度范围内开展整体性能仿

真，APU及 ATS给定设计转速值。管路损失由引

气压力、温度和流量通过管路模型计算确定。

图 10（a）和图 10（b）分别为引气压力和引气

温度随飞行高度和速度的变化情况。由图可知，

随着飞行高度增加，引气压力和引气温度降低，

这是由于随着飞行高度的升高，环境压力和环境

温度降低，APU进气总温总压随之降低。随着飞

行速度增加，引气压力和引气温度增大，这是由

于飞行速度越快，冲压作用使得 APU进气总温和

总压越大。

图 10（c）和图 10（d）分别为 APU当量功率和

ATS功率随飞行高度和速度的变化情况，APU当

量功率和 ATS功率均是随飞行高度的增大而减

小，随飞行速度的增大而增大。由 APU当量功率

的定义式可知，当量功率与引气温度和引气压力

有关，引气压力和温度随高度-速度的变化共同造

成了 APU当量功率的变化趋势。

图 11为系统效率随飞行高度-速度的变化情

况，系统效率定义为 ATS功率与 APU引气当量

功率之比。横坐标为飞行高度，纵坐标为以设计

点（0 km、Ma=0）系统效率归一化处理后的系统效

率。由图可知，在低马赫数下，系统效率变化不

大，Ma=0.8时系统效率略微减小。图 12为某高

度下 Ma=0至 Ma=0.8飞行速度的 ATS工作点，由

图可知 Ma=0.6以下 ATS涡轮工作在特性线较为
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图 10    高度-速度特性

Fig. 10    Altitude-speed characteristic
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平坦的设计点附近，所以效率变化不大，Ma=0.8

时的工作点偏离设计点较多，所以效率下降。

从气动的角度分析，相同飞行高度下，APU

进口总压随飞行速度的增大而增大，引入 ATS的

气体压力也随之增大，造成 ATS涡轮的落压比增

大。过高的落压比会使涡轮严重偏离设计状态，

一方面涡轮速度三角形（主要是出口截面）偏离设

计工况，引入更大的叶型损失和二次流损失，另

一方面涡轮导叶出口和动叶出口的 Ma数增加，

激波损失显著增加，使得涡轮效率沿等转速线向

下偏移。

在第二动力系统总体设计时应考虑 APU压

气机、引气管路和 ATS涡轮的匹配特性，经压气

机增压和管路输送的高压气体应使 ATS涡轮工

作在高效率的设计点附近，如果偏离设计点过远，

可能造成 ATS效率过低，输出功率不足。
 

3.3.4    负载特性

ATS功率随转速增大而小幅增大，由于功率

一定时扭矩与转速成反比关系，所以 ATS扭矩随

转速增大而减小，如式（19）所示，主发动机转子的

扭矩随转速的增大而增大。开始起动时 ATS提

供的扭矩大于主发动机转子需求的扭矩，ATS和

主发一起加速，随着 ATS扭矩的减小、主发扭矩

的增大，ATS与主发转速达到稳定，达到当前状

态下第二动力系统起动主发的最大起动转速。

不同高度-速度下的起动转速如图 13所示，

横坐标为飞行高度，纵坐标为进行归一化处理后

的相对转速，如图所示，最大起动转速随飞行高

度的增大而减小，飞行高度 4 km时的最大起动转

速只有设计转速的 79%，在高空工作时的起动性

能有所衰减。
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图 13    负载特性

Fig. 13    Load characteristic
  

4    结　论

本文通过对包含辅助动力装置（APU）、引气

管路和空气涡轮起动机（ATS）在内的第二动力系

统进行稳态建模与仿真分析，获得以下结论：

1）  通过两种结构形式的第二动力系统的参

考值与仿真结果的对照，系统各参数的相对误差

保持在可接受范围内，验证了仿真程序的可靠性。

2）  引气管路效率在不同工况下会随引气压

力、温度等参数发生显著变化，与固定总压恢复

系数为定值相比更能反映实际情况，说明了将引

气管路作为一个部件与 APU、ATS进行整体仿真

的必要性。

3）  第二动力系统各部件工作时存在气动上

相互影响，选取各部件参数时需要综合考虑 ，

APU压气机、ATS涡轮等部件的设计点要相互匹

配，以使系统达到较好的共同工作状态。

4）  在不同高度、速度下 APU涡轮、ATS涡

轮等部件会工作在不同的工作点，高空工作时引
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图 11    系统效率随飞行高度-速度的变化

Fig. 11    System efficiency varies with flight altitude-speed
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图 12    某高度下 ATS工作点

Fig. 12    ATS operating point at a certain altitude
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气压力、功率、效率等性能参数都有不同程度的

衰减。设计时要综合考虑地面起动和空中起动性

能，以获得工作包线内较好的综合性能。
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