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内容简介

本书主要论述航空航天器供电系统的基本概念与术语、结构组成与功能、运行原理与特性、技术现状与发

展；同时，对航天器供电系统、飞机直流与交流电源系统、飞机配电系统、飞机供电系统技术要求和工程设计进

行了较为系统的展开与讨论，并列举了不同类型航空航天器供电系统的一些实例。每章最后均列出了复习思

考题。
本书为高等学校航空航天电气工程类相关课程教材，也可作为从事航空航天电气工程科学研究、技术 设

计、生产制造和使用维护工程技术人员的参考书。
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总　　序

国防科技工业是国家战略性产业，是国防现代化的重要工业和技术基础，

也是国民经济发展和科学技术现代化的重要推动力量。半个多世纪以来，在

党中央、国务院的正确领导和亲切关怀下，国防科技工业广大干部职工在知识

的传承、科技的攀登与时代的洗礼中，取得了举世瞩目的辉煌成就；研制、生产

了大量武器装备，满足了我军由单一陆军，发展成为包括空军、海军、第二炮兵

和其他技术兵种在内的合成军队的需要，特别是在尖端技术方面，成功地掌握

了原子弹、氢弹、洲际导弹、人造卫星和核潜艇技术，使我军拥有了一批克敌制

胜的高技术武器装备，使我国成为世界上少数几个独立掌握核技术和外层空

间技术的国家之一。国防科技工业沿着独立自主、自力更生的发展道路，建立

了专业门类基本齐全，科研、试验、生产手段基本配套的国防科技工业体系，奠

定了进行国防现代化建设最重要的物质基础；掌握了大量新技术、新工艺，研

制了许多新设备、新材料，以“两弹一星”、“神舟”号载人航天为代表的国防尖

端技术，大大提高了国家的科技水平和竞争力，使中国在世界高科技领域占有

了一席之地。十一届三中全会以来，伴随着改革开放的伟大实践，国防科技工

业适时地实行战略转移，大量军工技术转向民用，为发展国民经济作出了重要

贡献。
国防科技工业是知识密集型产业，国防科技工业发展中的一切问题归根

到底都是人才问题。５０多年来，国防科技工业培养和造就了一支以“两弹一

星”元勋为代表的优秀的科技人才队伍，他们具有强烈的爱国主义思想和艰苦

奋斗、无私奉献的精神，勇挑重担，敢于攻关，为攀登国防科技高峰进行了创造

性劳动，成为推动我国科技进步的重要力量。面向新世纪的机遇与挑战，高等

院校在培养国防科技人才，传播国防科技新知识、新思想，攻克国防基础科研

和高技术研究难题当中，具有不可替代的作用。国防科工委高度重视，积极探
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索，锐意改革，大力推进国防科技教育特别是高等教育事业的发展。

高等院校国防特色专业教材及专著是国防科技人才培养当中重要的知识

载体和教学工具，但受种种客观因素的影响，现有的教材与专著整体上已落后

于当今国防科技的发展水平，不适应国防现代化的形势要求，对国防科技高层

次人才的培养造成了相当不利的影响。为尽快改变这种状况，建立起质量上

乘、品种齐全、特点突出、适应当代国防科技发展的国防特色专业教材体系，国

防科工委全额资助编写、出版２００种国防特色专业重点教材和专著。为保证

教材及专著的质量，在广泛动员全国相关专业领域的专家、学者竞投编著工作

的基础上，以陈懋章、王泽山、陈一坚院士为代表的１００多位专家、学者，对经

各单位精选的近５５０种教材和专著进行了严格的评审，评选出近２００种教材

和学术专著，覆盖航空宇航科学与技术、控制科学与工程、仪器科学与技术、信

息与通信技术、电子科学与技术、力学、材料科学与工程、机械工程、电气工程、

兵器科学与技术、船舶与海洋工程、动力机械及工程热物理、光学工程、化学工

程与技术、核科学与技术等学科领域。一批长期从事国防特色学科教学和科

研工作的两院院士、资深专家和一线教师成为编著者，他们分别来自清华大

学、北京航空航天大学、北京理工大学、华北工学院、沈阳航空工业学院、哈尔

滨工业大学、哈尔滨工程大学、上海交通大学、南京航空航天大学、南京理工大

学、苏州大学、华东船舶工业学院、东华理工学院、电子科技大学、西南交通大

学、西北工业大学、西安交通大学等，具有较为广泛的代表性。在全面振兴国

防科技工业的伟大事业中，国防特色专业重点教材和专著的出版，将为国防科

技创新人才的培养起到积极的促进作用。

党的十六大提出，进入２１世纪，我国进入了全面建设小康社会、加快推进

社会主义现代化的新的发展阶段。全面建设小康社会的宏伟目标，对国防科

技工业发展提出了新的更高的要求。推动经济与社会发展，提升国防实力，需

要造就宏大的人才队伍，而教育是奠基的柱石。全面振兴国防科技工业必须

始终把发展作为第一要务，落实科教兴国和人才强国战略，推动国防科技工业
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走新型工业化道路，加快国防科技工业科技创新步伐。国防科技工业为有志

青年展示才华，实现志向，提供了缤纷的舞台，希望广大青年学子刻苦学习科

学文化知识，树立正确的世界观、人生观、价值观，努力担当起振兴国防科技工

业、振兴中华的历史重任，创造出无愧于祖国和人民的业绩。祖国的未来无限

美好，国防科技工业的明天将再创辉煌。

３



前　言

本书是国防科工委“十五”重点建设教材，根据１９９０年版《飞机供电系统》（国

防工业出版社）和１９９５年版《航空航天器供电系统》（航空工业出版社）在实际教

学中的使用情况和经验积累，由三校（西北工业大学、南京航空航天大学、北京航

空航天大学）二所（原航空６０３所、航空３０１所）组成编写组，经过讨论，提出修改

意见后统一撰写。本书针对工程类专业课程的特点，突出了工程观念和工程意识

的建立，增设了工程设计章节；又按照航空航天器供电系统的课程定位，特别强调

了系统的观念与概念，以当代现役武器装备型号中的供电系统为对象，展开了有

关工程技术问题与相关理论的讨论。本书安排有一定比例的新技术与发展动态

介绍，以开阔读者思路，跟踪相关学科与技术发展的前沿。
全书共分８章。第１章概论，主要介绍航空航天器供电系统的基本概念与定

义，以及系统的组成、类型与参数；第２章航天器供电系统，主要介绍航天器供电

系统的组成与特点，以及航空航天器用的化学电源与特种电源；第３章飞机直流

电源系统，以低压直流系统为主，介绍系统及其组成环节的结构特点，控制保护，
并联运行和起动发电，同时对高压直流系统也作了简要介绍；第４章飞机交流电

源系统，以恒速恒频和变速恒频为主要内容，介绍其结构组成与原理，并联运行和

控制保护等有关技术；第５章飞机配电系统，主要介绍飞机供电系统中配电与供

电的相关技术与理论，并列入了电气系统综合控制管理的相关技术；第６章飞机

供电的特性及其技术要求，从飞机供电系统的基本参数出发，对飞机供电特性要

求和系统的相容性作了介绍；第７章飞机供电系统的工程设计，主要介绍飞机供

电系统工程设计的要求、原则与程序；第８章航空航天器供电系统举例，具有手册

类型性质，以有助于读者建立航空航天器供电系统的完整概念。
本书第１章由沈颂华编写，第２章由袁海文编写，第３、５章由张晓斌、吴小华

编写，第４章由谢少军编写，第６章由王守芳编写，第７章由马述训编写，第８章由

马齐爽编写，由沈颂华担任主编。空军工程大学严东超教授、南京航空航天大学

严仰光教授和西北工业大学李颂伦教授审阅了全书，提出了极为宝贵意见，北京

航空航天大学出版社蔡喆和韩文礼编辑也付出了很多心血，为提高本教材质量作



出了贡献，在此深表谢意。本书在编写过程中还得到了我国航空航天有关部门和

厂、所专家的帮助与指导。付晓余、曹宇、何凯和邹勇等同志为成稿也做了大量工

作，在此一并表示感谢。
由于水平有限，书中缺点错误敬请广大读者批评指正。

编　者

２００５年６月
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第１章　概　论

１．１　航空航天器能源与电气系统

１．１．１　航空航天器能源

在地球大气层内离开地面运动的物体被称作航空器；而在地球大气层外运动的物体则被

称为航天器。航空器和航天器统称为航空航天器。它们离开地面，分别在大气层内和大气层

外运动，这都需要做功，做功的能量则要由能源来提供。同时，航空航天器中装有诸多设备，各

种设备都要完成一定功能，也都需要能量，这同样要由能源来提供。上述能源都要由航空航天

器自身载有，称之为航空航天器能源。航空航天器上的动力装置，能利用所载有的蕴藏能量的

物质（通常称为燃料）直接产生航空航天器所需的能量，这种动力装置就称为航空航天器的一

次能源装置或设备。航空器中的飞机，装备有航空发动机，它是飞机的动力装置，通过消耗航

空燃油使叶轮转动，产生飞机所需要的推力、拉力或升力，同时还可以满足机上设备对能量的

某些需求，航空发动机就是飞机上的一次能源设备。航天器离开地面进入太空预定轨道，是由

运载火箭（亦称导弹）实现的，导弹上装备有火箭发动机，通过消耗火箭燃料产生内部物质的喷

射，形成反作用力，促使运载火箭连同航天器的飞行运动，火箭发动机就是航天器的一次能源

装置。进入轨道后，航天器将与运载火箭脱离，其在外层空间的轨道运动基本上由天体力学规

律确定，一般不需要其他能量的供给。然而，航空航天器上的设备装置，包括发动机，要完成其

特定的功能，如发动机点火等，都需要一定能量，且所需能量类型可能与一次能源直接提供的

能量类型不同。为此，航空航天器上还需配备其他类型的能源。根据具体情况，其他类型能源

的种类可能需要有多种，如电能，液压能，气压能等。航空航天器上的其他能源统称为航空航

天器的二次能源。在航天器上，其二次能源，除由变换一次能源设备提供的一次能源来获得之

外，还可通过变换航天器外部能源来获得，如卫星上的太阳能电池，使卫星不必携带大量的能

源设备，可大大减轻其质量。
飞机起落架的收放，舱门的启闭，飞机操纵面的控制，目前绝大部分都采用液压作动机构，

需要液压能类型的二次能源。液压作动机构具有出力大，响应快，体积小和工作平稳等特点；
而其正常工作须有高压液压源，蓄压器及其相应的输油管路和控制保护阀，以构成完整的液压

能源系统。飞机机轮的刹车，弹药的传输则都用气压能，由机载气压能源提供；机翼的防冰，座

舱的温度调节有不少是靠提取发动机压气机增压后的空气来实现，需要的也是机载气压能源。
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飞机上还有大量设备靠电能工作，需要有机载电能类型的二次能源。所以，当代飞机上同时存

在有三种二次能源，使飞机内部管路与电路纵横交叉，错综复杂，导致了飞机的工艺性、可维护

性和可靠性的降低。
第二次世界大战期间，出现了一些大量使用电能的飞机，其起落架收放、舱门启闭、飞机舵

面控制等都采用了电动机构。近３０多年来，电工技术有突破性发展，新电工材料和电工器件

不断涌现，微型计算机技术也迅速发展，使新型机电作动机构具有足够的技术支撑，以取代液

压和气压作动机构。因此，飞机二次能源的统一问题已摆在航空电气工程技术人员面前。航

天器进入大气层外的运行轨道后，不再需要一次能源，其所载设备必须要有专门的二次能源来

提供能量，其中电源是航天器上常用的二次能源。早期的人造地球卫星都采用化学电池，即原

电池或蓄电池；后来，则以应用太阳能电池作为卫星电源的居多；飞船和航天飞机上的电源，一

般采用燃料电池和蓄电池；宇宙探测器和某些军用卫星，常采用核能电源。在航空航天器正常

工作期间，直接供应其用电设备电能的装置称为主电源，组成的相应系统就称为主电源系统。

１．１．２　航空航天器电气系统

航空航天器电气系统由供电系统和用电设备组成。其中，供电系统要向用电设备提供电

能，而用电设备则消耗供电系统所提供的电能，以完成其特定的功能。供电系统要向用电设备

提供电能，必须具有电能产生与变换和电能传输与分配的功能。实现电能产生与变换功能的

环节与设施称为电源系统；而实现电能传输与分配功能的环节与设施则称为输配电系统。航

空航天器中的供电系统，其电能传输的路径短，一般将其输配电系统简称为配电系统。航空航

天器的供电系统由电源系统和配电系统组成，它包含从电源到用电设备输入端的全部环节。
其中，电源到电源汇流条之间的部分是电源系统，电源汇流条到用电设备输入端之间的部分是

配电系统。航空航天器的用电设备是指航空航天器上所有使用电能的设备，装置和系统。
随着航空航天技术的不断发展，航空航天器用电设备的种类和数量也在不断增加。按照

其所实现的特定功能，飞机上的用电设备有：

① 发动机和飞机的操纵控制设备，如发动机的起动、喷油、点火设备，发动机推力或转速

控制设备，飞机仪表、飞行控制、导航、通信和燃油供给设备，起落架收放和舱门启闭设备等；

② 机上人员生活和工作所需设备，如座舱环境控制系统、照明与加温设备、氧气设备、安

全与救生设备等；

③ 完成飞行任务所需的设备，这与飞机的类型、用途有关，如军用机有火力控制设备、投

弹瞄准设备、照明侦察设备等，民用机有客舱照明设备和厨房设备等。
飞机上还有不少靠液压能和气压能工作的设备，前者称为液压设备，后者称为气压设备。

航天器上的用电设备按功能分为：

① 动力装置的操纵控制设备；

② 导引、飞行控制、姿态控制和通信设备；
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③ 定时引信设备；

④ 装载实验的用户设备等。
用电设备按用电种类可划分为直流用电设备和交流用电设备。例如，直流电动机只有在

直流供电时才能工作，异步电动机只在交流供电时才能旋转，三相异步电动机则必须有三相对

称交流供电才能正常运行。有的用电设备（例如白炽灯）既可在直流电源供电时工作，也可由

交流电源供电，且对电源频率没有严格要求；但有的设备（如电动陀螺仪和某些电动仪表）要求

提供频率十分稳定、波形为正弦的三相交流电。因此，用电设备可分为直流、交流和交直流两

用三种类型。交流用电设备又可分为与频率无关或关系不大的设备、要求电源频率稳定的设

备以及要求电源频率相当稳定的设备。从交流电相数来看，有的用单相交流电，有的则必须用

三相交流电。
用电设备一般按照其实现功能的性质及其重要性进行分类，以确定其获得电能的质量要

求和优先等级。例如，飞机上的用电设备分为三类，即一般用电设备、重要用电设备和关键用

电设备。一般用电设备是指改善飞行条件而不影响飞行任务和安全的设备，如生活设施等；重

要用电设备是指完成飞行任务所必需的设备，如火控等；关键用电设备是指安全飞行和着陆所

必需的设备，如飞行控制、飞行指示、应急通信和着陆系统等。在航空航天器的电气系统中，用

电设备对供电系统提供电能的质量有一定的要求；同样，供电系统，尤其是电源系统，对其用电

设备也有一定的要求。对于飞机，已有国家军用标准 ＧＪＢ１８ｌＡ—２００３《飞机供电特性》作出了

规定，此标准也被航天器电气系统参照并应用。

１．２　航空航天器供电系统基本类型及其基本参数

１．２．１　基本类型

航空航天器供电系统的基本类型一般有两种划分方法：一是按照其主电源电能的形式与

特性来划分；二是按照其主电源系统电能传输分配的电网络结构与特点来划分。由于电能形

式有直流和交流两种基本类型，航空航天器供电系统也有直流供电系统和交流供电系统两大

类型。对飞机而言，就目前航空领域电气工程技术的应用与发展现状，直流供电系统又按所应

用直流电能电压参数的不同，分为低压直流供电系统和高压直流供电系统，其中低压系统的额

定电压为２８Ｖ ，高压系统则为２７０Ｖ 。
现有的交流供电系统，按照所应用交流电能产生机理与参数特点分为恒速恒频交流供电

系统、变速恒频交流供电系统和变频交流供电系统。其中，恒速恒频系统输出交流电能的恒频

是靠恒定发电机的转速来实现；变速恒频系统的发电机转速不恒定，发电机产生变频交流电

能，系统输出的恒频交流由电子变换器实现；变频系统则输出变频交流电能，发电机不恒速，供

电系统向用电负载直接提供的是发电机产生的变频交流电能。在某些飞机上，根据其用电设
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备对电能类型及其用电量的具体需求，同时存在直流和交流电能形式的两种主电源，供电系统

同时提供直流和交流两种形式的电能，这也是航空航天器供电系统中的一种基本类型，称为混

合供电系统。
飞机上产生电能的主电源装置（即发电机）数量通常与飞机发动机数量相同，所以存在多

台主电源装置同时给机载用电设备供电的状态。根据系统电能传输分配电网络的不同结构及

其特点，有并联供电系统和非并联供电系统两种基本类型。其中，非并联供电系统，其主电源

装置都有各自的汇流条，且通过此汇流条向各自的机载用电设备提供电能，整个系统分成多个

供电网络分别供电，仅当系统处于非正常工作状态时，各个供电网络及其用电设备之间才会有

供电关系的切换。至于并联供电系统，其供电网络中设置了所有主电源装置共同的汇流条，所

有主电源装置产生的电能都输送至此，所有机载用电设备也都从此汇流条获取电能。当主电

源装置数量较多时，一般大于或等于４，系统的供电网络也采用分组并联的形式，各组都有大

于或等于２台主电源装置并联运行，而组间不并联，整个系统分成两个或两个以上的供电网络

给机载用电设备分别供电，这种系统称为分裂式并联供电系统。

１．２．２　直流供电系统基本参数

供电系统的基本参数是指系统的电气参数、结构及其连接方式等技术指标与形式，与供电

系统以及用电设备的质量、体积、大小和性能有密切关系。直流供电系统最主要的基本电气参

数是其额定电压值，选择时要考虑诸多因素，如馈电线的长度、配电系统的质量、传输功率大

小、线路功率损耗、传输线机械强度、人员安全性、高空工作可靠性等，起主导作用的则是系统

传输功率的大小与配电系统质量的合理性；其中受机械强度的限制，飞机供电系统中输电导线

的最小截面为０．２ｍｍ２；除这些技术因素之外，常常还与经济性和历史继承性等因素有关。
此外，直流供电系统的基本电气参数还有系统的额定容量和相应的额定电流。
目前，采 用 直 流 供 电 系 统 的 飞 机，绝 大 部 分 仍 为 低 压 直 流 供 电 系 统，其 额 定 电 压 值 为

２８Ｖ。而已有少数飞机采用了高压直流供电系统，其额定电压值为２７０Ｖ。
飞机直流供电系统的供电线路连接方式，大多数都采用负线接地，即负线接飞机机身壳体

的单线制，以有效减轻飞机电网质量。

１．２．３　交流供电系统基本参数

交流供电系统最主要 的 基 本 电 气 参 数 是 额 定 电 压 与 频 率，相 数 和 相 位 也 是 其 基 本 电 气

参数。
飞机供电系统的额定电压值一直随航空技术的发展和机载设备与用电量的增加而不断提

高。早期飞机采用直流供电系统，借用汽车电源技术，电压为１２Ｖ。随后，由于飞机设备与用

电量增多而采用了２８Ｖ 电压。可飞机设备与用电量依然增长，迫使供电系统额定电压值必须

提高。然而，１００Ｖ 以上直流开关的电弧与直流发电机换向问题制约了直流供电系统的应用，
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于是１１５／２００Ｖ、４００Ｈｚ恒频交流供电系统诞生。其中，１１５／２００Ｖ 就是目前飞机恒速恒频三

相交流供电系统的额定相电压／线电压值。随着飞机设备与用电量的继续增加，供电系统的额

定电压值仍需不断提高，２３０／４００Ｖ、４００Ｈｚ三相交流供电系统是一个发展趋势，然而考虑到

人员安全性、高空工作可靠性、短路电流与航空技术发展对供电系统的要求等因素，高压交流

不一定是优选方案。得益于无触点固态功率控制器和无刷直流发电／电动机的出现，在飞机供

电系统领域研制成功了高压直流体制，即高压直流供电系统，其额定电压值为２７０Ｖ，正好是

１１５Ｖ 三相交流电三相全波整流后的直流电压值。
交流供电系统的频率选择与系统中电磁器件的质量、性能、材料、结构、成件技术等因素有

关。频率高，电磁器件的体积质量小。交流电机的转速与极对数和频率直接相关，还受轴承寿

命和旋转部分结构强度的限制。极对数受结构与制造工艺的限制，电机结构以２～３对极为

宜，如转速为１００００～２００００ｒ／ｍｉｎ，则频率以４００Ｈｚ为宜。若转速再高，频率选 择 也 应 提

高。而频率过高，因趋肤效应等影响，馈电线压降与损耗增大。按触点电开关特性，交流电频

率为４００～６００Ｈｚ，开关断开时，电弧燃烧时间最短，开关触点间第一次电压过零后，不再会有

电弧产生。目前电机转速多在１００００～２００００ｒ／ｍｉｎ，飞机广泛应用恒速恒频交流供电系统，
其频率的额定数值为４００Ｈｚ。

交流供电系统一般都采用三相结构，飞机供电系统也不例外，通常称ａ，ｂ，ｃ三相。三相之

间对应物理量的相位相差１２０°，其相序为ａ相超前ｂ相，ｂ相超前ｃ相。在某些混合供电系统

中，其交流系统也可采用单相结构。
飞机三相交流供电系统供电线路的连接方式一般都采用三相四线制，中线接地，即接飞机

机身壳体。三相四线制可以得到线电压和相电压两种大小的电压，且机身壳体为中线，有效减

轻了输电线质量。

１．３　飞机电源系统的功能与构成

飞机电源系统的主要功能是产生或存储机载用电设备所需的电能，以保证机上各种用电

设备工作时电能的供应。飞机电源系统由主电源、辅助电源、应急电源、二次电源及外部（地

面）电源供电插座等电源与设备组成。
飞机主电源是飞机正常工作状态时，为各种机载用电设备提供电能的系统，一般都是由航

空发动机直接或间接传动的发电系统，通常由一台发动机传动一台或两台发电机。多发动机

飞机，各发动机传动的发电机台数相同。由多发电机构成的飞机主电源，其工作可靠性较高。
飞机在机场进行地面检查或航空发动机不工作时，飞机主电源不工作，需要工作的机载用

电设备则由辅助电源或外部（机场地面）电源通过外部电源插座来提供电能。辅助电源有航空

蓄电池和辅助动力装置两种类型。小型飞机大多采用航空蓄电池，大型飞机采用辅助动力装

置的居多。辅助动力装置由小型机载发动机、发电机、液压泵或空气压缩机等设备组成。工作
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时，启动小型机载发动机，使发电机发电或使液压泵提供增压油，给用电设备、液压气压设备供

电、供油。小型机载发动机通常由电动机启动。辅助动力装置一般在地面工作，但也有在空中

工作的情况。
飞机航空发动机起动阶段，机载用电设备所需的电能由外部（机场地面）电源提供。外部

电源和机上主电源不允许同时投入飞机电网。
应急电源是当飞机飞行中主电源发生故障时，为机载用电设备提供电能的供电电源。常

用的应急电源有航空蓄电池和冲压空气涡轮发电机。冲压空气涡轮发电机不工作时，收放于

飞机机体或机翼内；工作时，则打开放出，靠迎面气流吹动涡轮，带动发电机或应急液压泵。应

急电源容量较小，仅能保证提供飞机紧急返回基地或紧急着陆时重要机载用电设备工作所需

的电能。
二次电源是将飞机主电源的电能转变为另一种或多种形式电能的装置，以满足机载用电

设备对电能形式的不同需求。二次电源有集中供电和分散供电两种供电方式。集中供电的二

次电源，其一台或两台二次电源给机上全部或一部分需要相同形式电能的用电设备供电，其中

一台为主二次电源，另一台为备份二次电源。分散供电的二次电源，则是每个用电设备自己配

备所需二次电源，有时，此二次电源设置于设备内部，称为设备内部电源或机内电源。
有的飞机还配备备份电源，以增加电源余度。
飞机电源系统的这种构成是为了：

① 保证在各种条件下，机载用电设备能连续、可靠地获得电能；

② 保证主电源正常工作时，提 供 高 质 量 的 电 能，而 主 电 源 故 障 时，保 证 飞 机 能 应 急 安 全

着陆；

③ 保证飞机具有足够的自足能力，在不依赖地面设备的支持下，可以自行起飞，这对军用

飞机尤为重要，可提高其作战的机动性。

１．４　飞机配电系统的功能与构成

飞机配电系统的主要功能是将飞机电源系统的电能传输并分配至机载用电设备；同时，还

具有保证配电系统出现故障时，防止故障蔓延扩散的控制与保护功能。飞机配电系统由输电

线路、供配电管理装置、保护设备和检测仪表等设施组成。其中，电能的传输线路称为飞机电

网，电网中电能的汇集处称为汇流条，它是输电线路的一部分。飞机上一般设有电源汇流条和

用电设备汇流条。电源汇流条是飞机电源系统中电源输出电能的汇集之处；用电设备汇流条

是用电设备所需电能的汇集之处，用电设备的所需电能直接来自于用电设备汇流条。电源汇

流条与用电设备汇流条之间的输电线路称为供电电网，而用电设备汇流条到用电设备之间的

输电线路称为配电电网。输电线路中还设有控制电源和用电设备供电或断电以及控制供电线

路切换的功率开关设备，如常规的断路器、接触器或现代的固态功率控制器等。供配电管理装
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置是确定飞机配电系统输电线路中功率开关设备正确闭合或断开的控制管理中心。在正常状

态下，它能实现供电电源的正常转换，如外部电源与飞机主电源间转换、辅助电源与主电源间

转换、外部电源与辅助电源间转换、主电源间的相互转换等功能；当主电源出现故障时，它能实

现电源与汇流条间的切换，将故障主电源隔离，并保证机载重要用电设备的供电。
按输电线路的电网结构形式，飞机配电系统 可 分 为 集 中、混 合、分 散 和 独 立 四 类 配 电 方

式。其中，集中配电系统中所 有 电 源 的 电 能 均 汇 集 于 中 心 配 电 装 置，并 联 于 唯 一 的 公 共 电

源汇流条上，用电 设 备 也 将 由 此 获 得 所 需 电 能。混 合 配 电 系 统 则 除 设 置 有 中 心 配 电 装 置

外，还分区设置多个分配电装置，大功率用电设 备 直 接 由 中 心 配 电 装 置 供 电，其 他 用 电 设 备

所需电能，从就近 的 分 配 电 装 置 获 取。分 散 配 电 系 统 设 置 有 相 互 连 接 的 多 个 中 心 配 电 装

置，系统中每个电源的电能传 送 至 最 近 的 中 心 配 电 装 置，大 功 率 用 电 设 备 由 中 心 配 电 装 置

供电，并与就近的中心配电装置连接；同时设置 有 分 配 电 装 置 给 其 他 用 电 设 备 供 电，每 个 分

配电装置的电能由就近的中心配电装置提供。此 种 配 电 方 式 下，用 电 设 备 的 电 能 可 由 多 个

通路获取。独立配电 是 指 供 电 系 统 中，每 个 电 源 各 自 设 置 配 电 装 置 和 相 应 用 电 设 备 相 连

接，往往由多个集中配电子 系 统 或 混 合 配 电 子 系 统 组 成。正 常 情 况 下，各 配 电 子 系 统 互 不

相通，而当系统中某个配电子系统故障时，其用 电 设 备 的 供 电 路 径 将 被 切 换，改 由 其 他 子 系

统或几个其他子系统提供电能。
按配电的控制管理方式，飞机配电系统又可分为常规、遥控和固态三种类型。常规配电，

配电盘置于飞机座舱内，需将功率输配电线路引入座舱，仅小型飞机采用。遥控配电，其配电

盘置于飞机座舱外，配电系统中的功率开关设备，其通断控制由遥控方式实现，仅控制信号线

路引入座舱，对现代大、中型飞机适用。固态配电是应用计算机多路传输技术来实现对配电系

统中功率开关设备的通断控制，与遥控配电相比，它不需要众多控制线，提高了配电系统的自

动化程度和可靠性。固态配电自２０世纪８０年代以来得到较大发展，现已逐步应用到先进飞

机供电系统中。
根据不同场合和技术要求，飞机供电电网有开式（辐射式）、闭式和混合式三种供电形式。

开式供电形式，用电设备汇流条仅能从一个方向获得电能；闭式供电形式，用电设备汇流条能

从两个或两个以上方向获得电能；混合式供电形式，则有仅能从一个方向获得电能的用电设备

汇流条，也有能从多个方向获得电能的用电设备汇流条。

１．５　航空航天器供电系统的工作环境和工作状态

１．５．１　飞机供电系统工作环境条件

航空电气设备的工作条件比地面工业设备复杂。飞机在飞行、使用与停放过程中，其周围

的气候条件十分复杂，且变化剧烈。例如，当飞机飞行高度和速度变化时，飞机及其机载设备，
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包括供电系统，它们周围的温度、湿度、霉菌、盐雾和沙尘等因素都会有很大变化。飞机在工作

过程中还会产生很大的振动、冲击和加速度，使机载设备周围的机械环境条件也十分恶劣。同

时，飞机上常常还存在有害气体和有害液体，使机载设备的化学环境也很不理想，并且在飞机

飞行与工作过程中还会遇到电磁辐射和核射线辐射的干扰。可见，飞机供电系统的工作将会

受到气候、机械、化学和核环境因素的影响。要精确确定各种环境因素对飞机供电系统工作运

行与特性的影响是十分困难的，但正确估计可能出现的影响是十分必要的，因此，产品在研制

与生产过程中必须要通过严格的环境试验。
飞机及其机载设备的气候环境因素包括温度、高度、湿度、淋雨、霉菌和沙尘等。航空航天

器电气设备的工作气候环境不仅变化范围大，而且变化速度相当快。飞机停于寒带或在高空

飞行，气温可低到－６０℃，夏天机场的气温则在＋５０℃左右。在１１ｋｍ 以下的对流层内，随

着高度增加，气 温 将 会 降 低。在 １１ｋｍ 至 近 ３０ｋｍ 的 高 空，温 度 为 －５５ ℃；继 续 升 高 到

４０ｋｍ，气温为０℃，该层称为平流层；５０ｋｍ 至８０ｋｍ 高度为中间层，气温低于０℃。在航空

发动机附近工作的电气设备，其环境温度比大气温度高。温度不同，会直接影响电气设备的工

作，使发电机允许的最 大 输 出 功 率 发 生 变 化，使 控 制 电 器 工 作 准 确 度 变 差，甚 至 使 它 产 生 误

动作。
大气压力、密度、含水 量、氧 气 成 分 均 随 高 度 的 变 化 而 变 化。高 空 飞 行 时，由 于 气 体 密

度降低，风冷发电机散热条 件 变 差，允 许 输 出 功 率 显 著 降 低。高 空 大 气 中 水 蒸 气 含 量 的 下

降，是造成直流电机电刷迅速磨损的主要原因。温 度 和 大 气 压 力 的 急 剧 变 化 是 密 封 继 电 器

漏气的主要原因。潮湿空气可经曲折的路径 进 入 设 备 内 部，导 致 绝 缘 性 能 变 差。淋 雨 和 潮

湿有类似的影响。霉变使绝缘材料性能显著 降 低，甚 至 导 致 失 去 绝 缘 能 力。盐 雾 使 海 军 用

飞机电气设备严重腐蚀，因此，不仅应防止盐雾 进 入 电 气 设 备 内 部，而 且 对 电 气 设 备 的 外 壳

材料及表面处理方法均应严格控制。沙尘进入 电 机 内 部 会 使 其 绝 缘 性 能 降 低，加 速 轴 承 磨

损，应采用紧密配合的外壳结 构 和 密 封 等 办 法 防 止 沙 尘 侵 入，必 须 开 孔 的 设 备 要 留 意 沙 尘

侵入可能产生的影响。
飞机及其机载设备的机械环境因素是飞机在飞行与工作过程中产生的振动、冲击和加速

度。航空发动机工作产生的振动频带相当 宽，活 塞 发 动 机 为５～５００Ｈｚ，喷 气 发 动 机 则 高 达

２０００Ｈｚ。火 炮 的 发 射、飞 机 的 起 飞 与 着 陆、特 技 飞 行 等 会 引 起 很 大 的 加 速 度。机 械 因 素

造 成 零 件 变 形，材 料 疲 劳 而 损 坏，使 导 线 折 断、旋 转 电 机 电 刷 发 生 跳 动、继 电 器 产 生 误 动

作 等。电 气 设 备 必 须 有 好 的 抗 振 强 度 和 抗 振 稳 定 性，不 能 发 生 机 械 谐 振。必 要 时 可 采 取

减 振 与 隔 振 措 施。
飞机及其机载设备的化学和核环境因素包括有害气体、有害液体、电磁辐射和高能粒子辐

射等。有害气体如蓄电池气体、燃油蒸气和臭氧等。有害液体如燃油、液压油和润滑油等。电

磁辐射包括红外线、紫外线、Ｘ 射线和γ射线。高能粒子辐射如α射线、β射线、质子和 中 子

等。要防止电火花与易爆气体接触，以免导致火灾。设备自身不应爆炸，而外部的爆炸也应不
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会导致设备损坏。应防止有害液体滴入设备内部引起腐蚀。还要充分考虑到电磁辐射和高能

粒子流对无线电电子设备造成的干扰与损害。
飞机供电系统是飞机机载设备之一，飞机机载设备的工作环境条件也就是飞机供电系统

的工作环境条件。

１．５．２　飞机供电系统工作状态

飞机供电系统有三种工作状态：正常工作状态、非正常工作状态和应急工作状态。
不同工作状态下，要求供电系统向用电设备供电所满足的供电特性极限不同。在飞机飞

行或完成其他任务的工作期间，供电系统执行预定任务而未发生故障的状态为正常工作状态。
此时，传动主发电机的发动机转速可能变化，发电机之间的并联关系或汇流条之间的联接关系

可能会转换，也可有负载加卸等工作情况的变化。其中，供电系统中电源之间的正常转换，例

如外部电源与机上电源之间的转换，是供电系统的转换工作状态，属系统正常工作中的一种状

态；飞机发动机的电起动、辅助动力装置用蓄电池的电起动是供电系统的起动工作状态，属供

电系统正常工作状态中的一种特殊情况。由于飞机电起动负载很大，供电系统中电压的变化

可能会超出正常的工作极限。
供电系统的非正常工作状态是指系统出现不正常或故障的一种状态，并且在超出非正常

工作极限之前，系统的保护装置应动作，将系统的不正常或故障与系统的其余部分隔离。供电

系统在非正常工作状态，其电源可以在降额状态下连续工作，向用电设备提供电能的供电特性

允许超出正常工作极限，但需保持在非正常工作极限之内。
飞机供电系统的应急工作状态是系统中主电源全部故障失效而不能供电，供电系统由一

个与主电源无关的容量有限的应急电源来向保证飞行与乘员安全所必需的少数配电装置和关

键用电设备供电的状态，此时飞机必须尽快返航与降落。
现代飞机上的用电设备按其重要程度，如１．１．２节中所述分成三类，即关键设备、重要设

备和一般设备。高性能飞机常采用主动控制技术，允许放宽飞机静稳定性设计要求，可减小平

尾面积，使尾翼结构质量和尾翼阻力减小，以减小飞机平飞和机动时的配平阻力。这种飞机只

能靠控制系统的增稳功能飞行，且采用电传操纵形式。电传操纵是将驾驶员的操纵指令变为

电信号，并由此电信号来操纵飞机。电传操纵系统由侧杆、敏感元件、计算机、伺服机构和助力

器等构成，将飞机的自动控制系统与主操纵系统结合在一起。
控制系统的失效意味着飞机的失控，所以必须要采用余度技术，以保证高可靠性。余度技

术要求有余度电源。通常飞控系统采用四余度电源，即两套独立的主电源，一套备用电源，一

套应急电源。若应急电源是蓄电池，则正常工作时，必须保证电池处于充电工作状态，以便蓄

电池在应急时有足够的电能容量。重要用电设备通常采用三余度供电方式，由两套主电源和

一套备用电源供电，用电设备的供电通道可选择。通用用电设备通常由主电源供电，一套主电

源故障时可转到另一套主电源供电。
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供电系统正常工作期间，用电设备的所有技术性能应全部完好并保证安全运行。在汇流

条转换时出现供电中断期间，对用电设备的性能不作要求，但供电系统恢复正常后，用电设备

的特性应能全部恢复。
在供电系统非正常工作期间，一般对用电设备的性能不作要求，甚至允许失去部分或全部

功能，但必须保证安全，并能在供电特性恢复正常后恢复用电设备的全部特性。
在应急供电时，对于需要执行任务的用电设备应能具有规定的技术性能并保证运行的安

全可靠。供电特性恢复后，应恢复全部特性。
有的用电设备要求不中断供电。通常，飞机直流电源系统易于实现不中断供电，因为多个

直流电源易于并联工作，在电源采用反向保护二极管与电源汇流条连接时，电源本身的故障不

会导致用电设备供电中断。交流电源不中断供电技术则比较复杂。

１．５．３　航天器供电系统的工作环境条件和工作状态

航天器在大气层内的飞行阶段，其供电系统的工作环境条件与飞机供电系统类似，而其飞

行速度极快，机械环境因素中的加速度很大，气候环境条件的变化极快。航天器电气设备在失

重工作环境和任意位置条件下能保证正常工作的这种要求，为航天器电气设备的结构设计带

来了复杂性。
航天器在外层空间飞行时的环境叫空间飞行环境，在太阳系内可分为行星际空间环境、地

球空间环境和其他行星空间环境。行星际空间是一个高度真空的环境，有连续的太阳电磁辐

射、爆发性的高能粒子辐射、稳定的太阳风（等离子体流）和行星际磁场，它们主要受太阳活动

的影响；此外还有来自宇宙空间的高能带电粒子和微流星体。地球空间环境包括高层大气、电

离层和磁层环境。高层大气密度随高度上升而降低，并与大气温度有关，而温度又随季节、地

点和太阳活动而变化。从距地面６０ｋｍ 开始，由于太阳的电磁辐射和粒子辐射，大气分子电

离，构成电离层，其电子浓度也随时在变化。地球磁场近似于偶极子磁场，太阳风将地磁场屏

蔽在地球周围的一定空间内，形成地球磁层。太阳风的扰动会引起磁层暴和磁层亚暴。磁层

亚暴会出现３～２００ｋｅＶ 的高能等离子体，向地球注入时可达到地球静止卫星高度。磁层中相

对密度较大的高能带电粒子区叫做范爱伦辐射带。其他行星空间环境，如水星上大气稀薄，昼

夜温差极大，白天达７００Ｋ，晚间为１００Ｋ；金星表面大气压是地球的９０倍，主要成分为二氧化

碳，表面温度达４６５～４８５℃。空间环境对航天器材料和器件均有影响，如高能带电粒子会使

太阳电池、光学表面、有机材料和半导体器件损伤。紫外线辐照使太阳电池转换效率降低。在

真空环境下，各种材料会失去内部的溶解气体和表面的吸附气体，造成材料出气现象，从而使

材料质量逐渐减小。低气压环境会使电路产生气体放电击穿，造成损伤。高真空条件下固体

表面相互接触会发生粘着和冷焊现象，造成航天器上活动部件出现故障，从而加速轴承磨损，
导致电气触点卡住和太阳电池翼板伸展困难等现象。微流星体对航天器表面的沙蚀作用也会

对光学表面和太阳电池产生影响。
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航天器供电系统的工作状态与航空器类似，有正常与应急状态。以太阳能电池作为主电

源的航天器，其供电系统的正常工作有光照和阴影两种状态。当航天器由光照区转入阴影区

或由阴影区转入光照区时，其工作状态将发生转换，转换前后其供电系统中的设备及其用电负

载的工作状况不同。

１．６　航空航天器供电系统的技术发展

１．６．１　飞机供电系统的技术发展

１．飞机供电系统发展沿革

在航空事业发展初期，飞机仅限于白天、低空飞行，而且航程短，飞机上的电气设备也很简

单。在早期飞机上，电能仅用于点燃航空发动机内燃料混合气的电点火装置。以后，由于战争

的需要，要求飞机能够实现夜间飞行和远距离飞行，于１９１４年飞机安装了通信电台、飞机内部

照明、乘员加温设施和着陆灯。到２０世纪２０年代，直流发电机及其控制保护器以及蓄电池用

于飞机以后，逐渐形成了飞机供电系统。
飞机电源的类型是指飞机主电源类型。各种飞机电源类型的产生、发展直至被其他类型

所替代的过程，正记录了飞机供电系统技术发展的历史进程。

① 低压直流电源。
低压直流电源是飞机最早采用的电源，在第二次世界大战期间趋于成熟。现代飞机低压

直流电源调节点电压为２８．５Ｖ。主电源是由航空发动机直接传动的发电机和控制保护器构

成。辅助和应急电源为航空蓄电池。发电机与蓄电池或发电机与发电机并联工作。在大型飞

机上有辅助动力装置传动的直流发电机作辅助或备用电源。二次电源为旋转变流机或静止变

流器，将低压直流电转变为４００Ｈｚ三相或单相交流电或其他形式的电能，供飞机上的仪表和

其他设备使用。
航空发动机的转速随其工作状态而改变，最高工作转速与最低工作转速之比一般在２∶１

之内。为了使发电机输出电压不变，必须设置电压调节器，靠调节发电机的励磁电流使调节点

电压不因转速和负载的变化而变化。早期飞机上发电机容量在１０００Ｗ 以下，常用振动式电

压调节器。２０世纪４０年代，发电机容量增加到数千瓦，遂改为炭片式电压 调 节 器。２０世 纪

６０年代出现晶体管式电压调节器。发电机与蓄电池并联工作时，为了防止蓄电池的电流在发

电机不工作时流入发电机，还有专门的反流保护器。过电压保护器也在大容量飞机直流电源

中应用。目前，飞机直流电源已应用具有微处理器的发电机控制器，它兼有控制、保护、自检、
故障记忆与隔离报警等多种功能，既提高了电源供电质量，又改善了其维修性与可靠性。

起动／发电机是喷气式飞机诞生后发展起来的双功能电机。发动机工作前，它作为电动机

工作，带动发动机转子旋转，达一定转速后发动机喷油点火，使发动机进入能自持工作的状态。
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此后，发动机反过来传动电机，使其成为发电机而向用电设备供电。一台电机两种用途，减轻

了总质量，是航空直流电源的重要发展。
低压直流电源的主要优点是简单可靠，用蓄电池作备用及应急电源很方便。但是随着飞

机的发展，用电设备特别是交流用电设备的增多，低压直流电源的弱点也日益暴露。直流发电

机的电刷与换向器限制了电机转速，从而限制了电机的最大容量，通常飞机直流发电机的最大

容量为１８ｋＷ；电源容量加大后，飞机直流电网的质量显著增加；二次电源为机械旋转式变流

机，效率低，质量大。
电力电子技术的发展，无刷直流发电机、静止变流器等设备的出现为低压直流电源提供了

新的发展条件。

② 恒速恒频交流电源。

１９４６年，美国发明恒速传动装置，开辟了航空恒速恒频交流电源的时代。目前，飞机恒频

交流电的额定频率为４００Ｈｚ，电压为１１５／２００Ｖ。飞机交流发电机通过恒速传动装置由航空

发动机传动。恒速传动装置（简称ＣＳＤ），将变化的航空发动机转速变为恒定的转速传动交流

发电机，故发电机能输出４００Ｈｚ交 流 电。恒 频 交 流 发 电 机 的 额 定 容 量 有１５，２０，３０，４０，６０，

９０，１２０和１５０ｋＶＡ 等数种。中大型飞机的辅助电源为辅助动力装置（简称 ＡＰＵ）传动的交流

发电机。应急电源有冲压空气涡轮发电机或蓄电池／静止变流器。二次电源为变压器和变压

整流器。恒频交流电源的应用消除了低压直流电源的缺点。
几十年来，恒速恒频（简称 ＣＳＣＦ）电源经历了四个发展 阶 段。２０世 纪５０年 代 为 第 一 阶

段，采用差动液压恒速传动装置、有刷交流发电机和电磁机械式调节保护器。２０世纪６０年代

为第二阶段，采用齿轮差动液压恒速传动装置、无刷交流发电机和电磁式控制保护器。２０世

纪７０年代进入第三阶段，发展了组合传动发电机（简称ＩＤＧ），其特点是：恒速传动装置与发电

机一体化设计，减少了零部件，使结构紧凑；发电机采用喷油冷却，铁心采用高性能铁钴钒软磁

材料，转速可升高到１２０００或２４０００ｒ／ｍｉｎ，这样，电源的功率质量比显著增大，过载能力增

强，可靠性进一步提高。２０世纪８０年代进入第四阶段，交流电源的设计思想由以降低质量为

主转变为以提高维修性和降低全周期费用为主，于是，由微型计算机构成的控制器居主导地

位，标准化、模块化、智能化成为重要的考虑因素。

ＣＳＣＦ电源的优点是：工作环境温度高，过载能力强。其主要缺点是：ＣＳＤ生产制造、使用

维护困难；电能变换效率较低，主电源效率约为７０％；电能质量难于进一步提高；难于实现起

动发电。

③ 变速恒频电源。
电力电子技术的发展为变速恒频（简称 ＶＳＣＦ）电源奠定了基础。１９７２年，美国 ＧＥ电气

公司研制的２０ｋＶＡＶＳＣＦ电源首次装机（Ａ ４飞机）使用。３０多年来 ＶＳＣＦ电源有了迅速

的发展，成为新型飞机电源发展的方向。ＶＳＣＦ电源的优点是：电能质量和电能转换效率高；
旋转部件少，工作可靠；结构灵活性大；能实现无刷起动发电；生产使用维修方便。这种电源的
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缺点是：电力电子器件的应用，使其允许的工作环境温度较低；承受过载和短路能力较差。

ＶＳＣＦ电源与ＣＳＣＦ电源不同之处仅在于主电源。ＣＳＣＦ电源的主电源由恒速传动装置、
交流发电机和发电机控制器构成，ＶＳＣＦ则由交流发电机、功率变换器和控制器构成。功率变

换器有两种类型：交交型变换器和交直交型变换器。目前，变换器中的功率器件大都采用晶闸

管或功率晶体管，由于功率晶体管允许结温比晶闸管高，且晶体管变换器所用功率器件少，故

可靠性高。从２０世纪８０年代起，变速恒频电源已广泛采用晶体管变换器。

④ 混合电源。
飞机上装有两种或两种以上主电源类型的电源，称为混合电源。例如，前苏联是较晚发展

恒速恒频电源的国家，它的不少飞机装备低压直流电源，但因供电量不足，又装了交流电源，构

成了混合电源。低压直流电源大多采用起动／发电机。交流电源有两种，一种 是 变 频 交 流 电

源，交流发电机直接由发动机驱动，由于交流电频率变化范围较大，只适合于照明加温等对频

率没有要求的用电设备。有的飞机发动机（如涡轮螺旋桨发动机）工作转速范围较窄，一般仅

变化５％左右，发电机产生接近恒频的交流电。另一种是恒频交流电源，有的飞机发动机上装

有由恒速传动装置驱动的发电机，输出恒频交流电。这类混合电源比较复杂，体积、质量大，电

能质量较差，是一种过渡性飞机电源。
新一代混合电源，其变频无刷交流发电机由对应的飞机发动机传动，然后通过电力电子变

换器得到２７０Ｖ 高压直流电、１１５／２００Ｖ４００Ｈｚ恒频交流电，甚至还有２８Ｖ 低压直流电，未

经变换的变频交流电可供照明、加温等对频率没有要求的用电设备。２０世纪８０年代投入运

行的湾流型公务机（Ｇ ３，Ｇ ４）就采用这种方案，其发电机为３０ｋＶＡ，通过变换器获得２２．５
ｋＶＡ４００Ｈｚ恒频交流电和２８Ｖ 低压直流电（７．５ｋＷ）。２７０Ｖ 高压直流电有良好的应用前

景，具有电网质量轻、易实现不中断供电等特点。新一代混合电源的特点是：发电装置运动部

件少，故在发动机上安装所需空间小；电能质量高；效率高、损耗小；使用维修简单。

２．航空技术发展对飞机供电系统的要求

① 飞机供电系统的基本要求。
对供电系统的基本要求是：可靠性、设备费用、维修性、质量和供电质量。其中，可靠性要

求最重要。供电系统中每个电源应能独立于机上任何其他电源而工作，一个电源的故障不应

使另一电源也失去供电能力，并且每个电源应能自身起动和供电。同时，电源故障不应导致与

它连接用电设备的故障，电气系统任一部件的故障或故障组合不应导致不安全状态，不会使故

障扩大或引起火灾等严重事故。高可靠性来自于良好的设计、认真的制造、全面的检查、合理

的使用、准确的安装和正确的维护。
设备费用是必须考虑的因素。由于飞机电气系统大量采用高新技术、新材料、新器件，研

制和试验费用十分昂贵，因而减小设备费用是设备应用的重要前提。
维修性与飞机的战术技术性能密切相关。由于机载设备日益复杂，故障率相应增加，因而

快速有效地实现故障诊断和排除故障，使装备恢复良好状态，可提高民航飞机的出勤率和军用
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飞机的战斗力。现代飞机电气系统都有内部自动测试（简称 ＢＩＴ），对系统或部件进行初始自

检和运行自检，随时发现并记录故障，还能实施故障隔离，以提高使用可靠性与维修性。
减小飞机电气系统和装置的质量不仅会使飞机性能提高，而且还有利于提高其 经 济 性。

在讨论质量时不仅要考虑设备本身的质量，而且必须考虑它的附加质量。对发电机或电能变

换器应考虑其内部损耗引起的燃油质量增加等因素。精心的设计与制造可使发电系统的质量

减小，以使材料和部件的电、磁、绝缘和机械性能充分发挥。另外，还必须注意到电能质量对用

电设备质量的影响。
供电质量是指供电系统提供电能的质量。直流供电系统的电能质量主要由稳态 电 压 极

限、电压脉动和电压瞬变三个指标衡量。稳态电压极限是指稳态时用电设备端电压的最大变

化范围，取决于电源的调压精度和馈线压降。电源的调压精度与它的电压调节器密切相关。
几十年来，调压精度有很大提高。电压脉动通常由传动装置转速脉动、有刷发电机换向和电压

调节器工作等因素导致，电压脉动量必须限定在允许范围内。电压瞬变是指发电机转速变化

或负载突变时电压超出稳态极限，并在一定时间内回到稳态极限的状态，常用电压最大变化量

和恢复时间表示。在供电系统运行中，时常会出现电压浪涌和电压尖峰现象。电压浪涌是供

电系统在外部干扰作用下引起，并通过内部调节作用抑制的电压变化，其持续时间较长，一般

自数毫秒至数十毫秒，属电压瞬变范畴。电压尖峰是由电路转换引起，持续时间为数微秒，属

电磁兼容范畴。国家航空供电标准对电压浪涌和电压尖峰都有明确的要求。
交流供电系统的电能质量包括电压和频率两个方面。电压质量指标有稳态电压极限，电

压波形，三相电压对称性，电压调制和电压瞬变等５个方面；频率指标有稳态频率极限，频率漂

移，频率调制和频率瞬变等４个方面。交流电压波形应为正弦波，但实际上有所偏离，常用波

峰系数（相电压波形峰值与有效值之比，正弦波为１．４１４）、畸变系数和畸变频谱来衡量。电压

调制是供电系统稳态运行时，电压在其峰值的平均值附近周期性或随机的或两者兼有的变化，
常用调制幅值和调制频率来衡量。

电磁兼容性是系统及其部件在总的电磁环境下按要求完成其功能的能力。必须防止供电

系统中的干扰信号影 响 用 电 设 备 的 运 行，同 时 也 要 抑 制 用 电 设 备 产 生 的 干 扰 对 供 电 系 统 的

影响。

② 余度、容错和不中断供电。
在现代飞机上，为了满足更高的可靠性要求，往往都装有两套主飞行仪表，规定了三级自

动着陆，采用了电传操纵或主动控制技术。每套飞行仪表都要由单独的电源供电；三级自动着

陆需要有三个独立的电源；电传操纵或主动控制，则采用四余度飞控系统，要求有四套独立的

电源供电。上述仪表、仪表着陆系统和电传系统都为关键飞行设备，直接影响飞行安全性，故

必须有余度，如双余度、三余度和四余度等。用电设备的余度必然要求供电的余度，否则不能

满足其可靠性要求。当前的先进战斗机要求供电系统在发生一次故障时，仍能向任一机上负

载供电；在发生二次故障时，仍能向任一关键任务负载供电；在发生三次故障时，仍能向任一关
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键飞行负载供电。这些故障可能发生在同一供电通道的不同元件上，也可能发生在不同供电

通道上，也可能是上述两种情况的组合。于是，对飞机供电系统提出了容错供电要求。容错供

电要求比余度供电更高，只有四余度的供电系统才能满足容错供电的基本要求。
例如，４台发电机构成的高压直流电源系统，正常情况下有６组电源可供选用，４台主发电

机、１台辅助发电机和应急蓄电池。只要发电机容量选择合理，任意１台或２台主电源故障，
仍可向所有设备供电，３台主发电机故障，还可向重要任务负载供电，完成飞行任务，此时可以

启用也可不启用辅助发电机。
而单发飞机只有一套主电源，且因飞机体积小，很难装辅助电源，因此就需要应急发电机

或蓄电池。但这种安排只有两套独立电源，不能满足余度和容错供电要求。故一些飞机上加

装有备份电源，如备份发电机。有的飞机备份电源中有两套或多套独立发电系统，应急电源也

设有 多 套 独 立 发 电 系 统，以 构 成 四 余 度 供 电，满 足 飞 控 系 统 或 全 权 发 动 机 数 字 控 制 系 统 的

要求。
不中断供电是对现代飞机供电的又一新要求。计算机等设备的应用不允许供电中断。供

电中断由两个原因引起，一是电源间转换，另一是电网短路等故障。电源间转换包括外部电源

向机上电源转换，机上主电源间转换和主电源与辅助或应急电源转换。电源间转换有的属正

常转换，如机场外部电源与机上主电源间转换。有的属故障转换，如一台主发电机故障，该电

机在控制器作用下退出，原来由其供电的设备转由正常发电机供电。因一个电源脱离电网到

另一电源投入，会有供电中断过程，电源间转换免不了造成供电中断，技术要求规定供电中断

间隔不应大于５０ｍｓ。电网出现短路到熔体熔断或自动开关跳闸，也要一段时间。由于短路

时电网电压下降，也使用电设备无法工作，视为供电中断。此间断时间与电网布局、熔体设置

和短路位置、短路故障性质等多种因素有关。对于２７０Ｖ 高压直流系统，由于电源与汇流条或

汇流条与汇流条间连接是使用反向保护二极管，因此可避免电源转换引起的供电中断，只要不

发生一个汇流条上的电源全部脱开即可。在采用固态配电系统时，由于用固态功率控制器代

替了普通开关和熔体或自动保护开关，故电网短路也不会使电网电压急剧下降，造成供电中

断。因此高压直流电源和固态配电系统相结合可构成不中断供电系统。

③ 飞机电气系统的分布式综合控制。
目前，绝大多数的飞机供电系统还不具备综合控制管理能力，并且一般都采用中央集中配

电方案。但随着飞机用电设备的不断增加，特别是由于全电飞机和多电飞机方案的提出，辐射

式的集中配电布局不再适应。为了提高配电可靠性、增强安全性、减轻配电系统质量和提高功

率管理和负载管理的效能，国外已研究并使用了分布式配电布局。另外，为了能根据飞机发电

容量的大小、供电系统的完好程度以及飞机不同飞行阶段自动地断开和接通用电设备，使系统

具有重新布局的能力，国外也已积极开发和使用数字式负载自动综合控制管理技术。目前，分

布式配电布局和数字式负载管理技术已在美国新研制的 Ｐ ７Ａ 反潜机上使用。美国为先进

战术战斗机研制的容错供电子系统样机也采用了上述两种技术。另外，在配电系统中还采用
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了固态功率控制器。
飞机电气综合控制管理系统是一个分布式微型计算机系统，由电气负载管理中心内的内

置式终端、远程终端、发电机控制器中的计算机、汇流条控制器中的计算机和控制与显示部件

等环节构成，以实现对飞机电气系统的自动控制，实现各电源的组态控制和根据电源状态进行

用电设备的优先级管理。在电源正常情况下，保证对所有需要用电的设备供电；在一台或若干

台电源故障情况下，合理配置电源和保证重要用电设备的供电。由于实现了自动管理，用电设

备优先级可划分成多级，以使在电源故障情况下让尽量多的用电设备工作，从而提高了飞机完

成任务的能力。由于用电设备通过固态功率控制器由电气负载管理中心内的计算机控制，而

各终端间信息均由总线传递，从而大量减少了常规飞机配电系统中的控制线，减轻了电网质

量。该系统有自检测功能，可实现地面维护自检和运行自检，正确地记录与隔离故障，从而显

著地改善了使用和维修性。多功能显示屏可以自动或根据需要来显示系统运行参数、状态信

息与故障情况，便于飞行员对飞机电气系统进行人工监控。

３．多电和全电飞机

目前，飞机上存在有三种二次能源，即液压、气压和电能。多种二次能源使飞机发动机附

件盒上要装配发电机、液压泵、燃料泵和压气机等附件，安装空间紧张，检查维修困难，发动机

迎风面积大。抽取发动机引气使发动机效率降低，燃油消耗加大。液压和气压系统容易泄漏，
生命力和可靠性低，使用维护困难。机场辅助设备多，飞机上接口多，飞机对地面设备的依赖

性大，自主性小。因此，很有必要改变现有飞机使用多种二次能源的状况。

２０世纪６０年代开始，电工技术领域发生了深刻的变化。电工材料，包括软磁、永磁和绝

缘材料有了新的突破，如研制成功的铁钻钒高磁密合金、稀土永磁材料、非晶微晶及超微晶导

磁材料等。同时，电力电子器件从不可控发展到半控、全控，甚至智能功率模块，所能处理的电

功率容量日益提高；大规模集成电路和微处理器得到发展和广泛应用；器件、电路和系统的优

化设计、最优控制、自检测自诊断和自修复技术、容错技术的发展，使系统性能提高，可靠性和

维修性大为改善。

２０世纪７０年代左右，国外一些装备液压作动器的军用飞机多次失事，迫使人们寻求更可

靠的飞机舵面操纵系统。由于电工技术的发展和飞机的需求，用机电作动筒作为液压作动筒

的备份提上了日程，通过研究、试验和试飞，证明在新技术基础上发展的机电作动筒具有和液

压作动筒相同的性能、体积和质量，而可靠性、生命力和维修性则显著提高，从而证明机电作动

筒不仅可作液压作动筒的备份，还可直接替代液压作动筒。实际上，这不是简单的替代，它导

致了液压能从飞机上消失，即可减少一种二次能源。由此也设想了用电能取代气压能的问题，
引发了全电飞机（ＡｌｌＥｌｅｃｔｒｉｃＡｉｒｃｒａｆｔ）的概念，即没有液压和气压能源，只有电能为二次能源

的飞机。当然，事物的发展都有一个过程，以电能完全取代其他两种二次能源尚需一段时间，
但部分取代即将成为现实，这就是所谓的多电飞机（ＭｏｒｅＥｌｅｃｔｒｉｃＡｉｒｃｒａｆｔ）。

多电和全电飞机的特征是具有大容量的供电系统和广泛采用电力作动技术。为了实现全
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电飞机的设想，还必须完成以下部件或系统的电气化：飞机舵面、机构和起落架的电力操纵和

电力传动；舱门、阻力板的电力传动；燃料输送和供给的电气化；座舱和电子设备舱的电动空气

调节；其他任务设备的电气化和电源系统的高效化与加大容量。
将电能替代液压能和气压能，实现多电和全电飞机的主要技术关键有：

① 机电作动筒。
只有成功地用机电作动筒代替液压作动筒，才能用电能代替液压能。机电作动筒由无刷

直流电动机、离合器、制动器、减速器和输出机构组成，包括了电机、电力电子、控制、计算机等

综合机电部件，涉及到余度、自诊断、自检测和自修复等多方面技术。

② 高速电机。
提高工作转速是减轻电机质量的有效途径。为了适应电气环境控制系统、燃油供给系统

电气化、襟翼和起落架等大部件电气操纵的需要，必须发展高速电机，这涉及到电工材料、结构

强度、轴承、制造工艺等多方面问题。长期工作的大功率高速电机不能使用普通轴承，气浮和

磁浮 轴 承 的 应 用 已 提 上 日 程。由 ４００ Ｈｚ电 源 供 电 的 同 步 和 异 步 电 动 机 的 最 高 转 速 为

２４０００ｒ／ｍｉｎ，已不能适应更高速度的需要，必须研究新的方案。

③ 电气环境控制系统。
目前的飞机环控系统以航空发动机放气工作，飞机机翼等防冰也采用这种方式。引气主

要决定于飞机飞行和发动机的工作状态，不易控制，且效率低。环控系统的电气化实质就是将

发动机引气改为使用电力。试验表明，ＧＥ电气公司的 ＦＰＳ ９节能发动机工作在 Ｍａ＝０．８，

Ｈ＝３５０００ｆｔ（１ｆｔ＝０．３０４８ｍ）时，如提取１．５Ｌｂ（１Ｌｂ＝０．４５３５９２３７ｋｇ）引气，燃油消耗量要

增加２．１４％。若运用与同样引气量等效的１５０马力（１马力＝７３５．４９９Ｗ）电功率，燃油消耗

量只要增加０．８５％。环控系统的耗电量相当大，例如５００座客机仅座舱增压电动机的功率就

达５００马力。

④ 电动燃油和滑油供给系统。
通常燃油和滑油供给系统采用电动泵，使发动机附件机匣上只有发电机和起动机。如采

用起动发电机，则附件机匣只安装一台或两台起动发电机，使其结构十分简单，迎面阻力减小。
但是，发动机工作绝不可缺少燃油和滑油，故电动燃油和滑油系统必须十分可靠。

⑤ 电气防冰系统。
电气防冰系统是飞机供电系统的主要用电设备，用电量大，其负载特性必须适应多电或全

电飞机的电源体制。

⑥ 航空发动机电力起动系统、起动发电系统。
正在发展的Ｂ７３７ ７００将采用交流电力起动 ＡＰＵ。

⑦ 电源系统和配电系统根据用电量大的特点，必须要实现余度供电、容错供电和不中断

供电；对负载的管理也需要采用综合控制技术。
国外已在电气和有关功率电子技术领域实施了一系列支持多电飞机的计划，其中美国已
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有多电型Ｆ／Ａ １８战斗机，开发了开关磁阻式起动／发电机，将常规的变速恒频发电系统演变

成２７０Ｖ 高压直流和４００Ｈｚ交流混合的双输出系统；同时开展了容错供电和固态功率控制器

的技术开发，制订的实现目标为：大功率（＞７５０Ａ）智能功率控制器和能实现控制、保护和状

态反馈的接触器；灵巧的过流、差动电流和接地故障保护系统；在产生电弧时能触发保护装置

动作的电弧探测电路；高度可靠和牢固的电连接器和互连器件。另外，在电力作动方面也已取

得很大进展，用于飞行控制、环境控制、刹车、燃油和发动机起动系统的电力作动系统都已得到

验证，并正继续进行飞行试验。对多电飞机来讲，电力作动技术的发展重点是：容错的机电作

动器和电动静液作动器；用于电动环境控制系统、冷却风扇和燃油泵的综合电动机控制器，以

实现电动机变速控制和提高能量变换效率；光电传感器，以减轻控制器质量和改善电磁兼容

性；内装式起动／发电机。

１．６．２　航天器供电系统的技术发展

前苏联１９５７年发射的第一颗人造地球卫星以三组银锌电池为电源。要求长期运行的卫

星和某些空间探测器则采用太阳能电池作电源。例如，１９６１年发射的美国徘徊者号探测器装

有可伸展的太阳电池翼和蓄电池，两者联合工作，以保证在各种飞行条件下向设备供电。１９５９
年１月美国研制成放射性同位素温差发电器，１９６１年在子午仪导航卫星上首次应用，输出电

功率为２．７Ｗ，功率质量比为１．３Ｗ／ｋｇ。１９６５年８月美国进行了第一次燃料电池飞行试验，
之后成功地在载人飞船和航天飞机上应用。航天器类型很多，功用各不相同，对电源功率和性

能指标要求也各不相同。为了合理选择电源和供电系统，必须对各类电源的特性进行分析比

较。其中电源能量比（ｋＷ·ｈ／ｋｇ）和电源功率（ｋＷ）与航天器有效工作时间的关系尤为重要。
蓄电池或原电池只适合于工作时间在１０ｈ以下的航天器。在２５０ｈ以内工作、所需电功率又

较大的航天器，例如航天飞机，则以选用燃料电池为好，因为它的能量质量比相当高。但是对

于工作时间在一个月以上的航天器，则以太阳电池和核电源为好。
未来的航天器向着大型化和长期工作方向发展，因此用电功率将进一步增大，发展高效太

阳能电池、聚光太阳能电池、太阳能热动力电源、再生式燃料电池和数百ｋＷ 的空间核电源显

得十分迫切。同时，电源的控制、切换、保护和故障后自恢复等技术也需要有相应的发展。
空间电源领域的工程技术研究人员正在积极探索并开发新型空间电源，其中以热电循环

理论为依据的热电转换装置是受关注的一个方向，它与太阳辐射能或核能相匹配可组成新型

的太阳热动力电源供电系统或核反应堆动力电源供电系统，其能量的转换效率高；同时，能量

的储存也改变传统的化学电池方法，而采用相变材料（如氟化锂）的热能储存形式。总之，新技

术的不断开发和应用，航天器电源及其供电也将会不断地发展与提高，进而促进航天器和整个

空间技术的发展。
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复习思考题

１．１　试述航空航天器能源的种类及其定义并举例。

１．２　试述航空航天器供电系统的组成及其各组成环节的定义与功能。

１．３　试述航空航天器供电系统的基本类型、分类依据，以及各类型的基本技术参数与参

数选择的原则。

１．４　试述飞机电源系统的组成及其各组成设备的作用与功能。

１．５　试述飞机配电系统的配电方式、供电形式和配电控制管理方式的分类及其各自的特

点与适用场合。

１．６　何谓飞机供电系统的气候、机械、化学与核环境条件，及其特点。

１．７　试述飞机供电系统的工作状态与用电设备的分类，以及两者之间的关系。

１．８　试述航天器的空间飞行环境及其特点。

１．９　试述飞机供电系统的发展阶段与各阶段的典型供电系统及其特点。

１．１０　试述航空技术发展对飞机供电系统的基本要求和余度、容错、不中断供电及供电系

统分布式综合控制的定义与意义。

１．１１　试述多电和全电飞机的基本概念及其实现需突破的关键技术。

１．１２　简述航天器供电系统的技术发展与趋势。
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第２章　航天器供电系统

２．１　航天器供电系统的组成

２．１．１　航天器供电系统组成

航天器供电系统的组成与航天器总体设计及航天器各（分）系统设计有关。国内外航天界

对航天器供电系统的组成没有一致的划定，同一国家不同型号的供电系统定义也可能不同，但

所有的供电系统一般由密不可分的三部分组成，它们是电源及储能装置、电源控制设备（即功

率调节与控制系统）和配电系统。
图２．１．１为一般航天器供电系统组成框图，也有电源系统与配电系统两大部分组成。

图２．１．１　一般航天器供电系统组成框图

２．１．２　电源与储能装置

电源是航天器中输出原始电能的装置，亦可称为原生电源。工作寿命短的航天器可采用

原生电池作为电源。航天器中常用的电源有以下几类：银锌电池、化学动力系统、燃料电池、放

射同位素热电系统或动力系统、核动力系统、太阳电池阵以及太阳动力系统等。电源的选择是

电源分析的首要任务，航天器的功率需求与使用寿命是电源选择的基本依据。比功率或（与）
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能量密度是电源重要的一项性能指标，它与供电系统的质量有关。供电系统质量对航天器的

发射费用及空间运输器的运输能力有直接的关系。
原电池以较高的能量密度著称，但一般不能再充电，通常适用于短期飞行任务（几天、十几

天）。最常用的原电池是一次性锌银电池。在长寿命空间系统中，原电池可作为副电源应用，
主要为火工品点火与伸展装置的启动提供电功率。近年来，锂电池已在太空任务中应用。在

现有的空间原电池中，锂电池有很高的能量密度。
储能装置可称为再生电源，如蓄电池（常用镍镉电池与镍氢电池）、再生式燃料电池以及飞

轮等。蓄电池的能量密度比原电池要低得多，且受放电深度的限制，可以利用的能量密度（能

量密度与放电深度之积）更低。飞轮的能量密度与蓄电池差不多，但可用能量密度比较高，可

达３０Ｗ·ｈ／ｋｇ。
在太阳光电供电系统中，太阳电池阵是电源，即电能生成装置，蓄电池组是储能装置。太

阳电池阵与蓄电池组发出的电能，在功率调节与控制系统作用下，其电压调节为额定值。

２．１．３　配电系统

供电系统输出的直流电一般要经过变换，调节为各个负载所需的电压值，并输送给用电设

备。在航天器供电系统中，这个过程由配电系统完成，故配电系统可以视为电源变换分配系统

的简称。
一般的配电系统包括变换器、配电器、故障保护设备负载开关装置、用于特定负载续电器

通断的解码器以及电缆网等。
航天器负载（特性）曲线，在配电系统设计中是一个决定因素。负载特性曲线显示出在飞

行任务期间，航天器各用电负载（需求）随时间的变化规律。供电系统额定电压的确定应考虑

负载特性曲线的总功率需求。大多数航天器需求的功率不大，低于２０００Ｗ，所以系统额定电

压取为２８Ｖ。但对于大功率需求，考虑到电缆损耗与质量，２８Ｖ 可能不再适合，特别是载人

航天器需以高压传送电能。
配电器是配电系统中最主要的部件，其主要作用是调节电压。航天器的主要负载（雷达、

通信设备、电机、计算机）可能需要５～２７０Ｖ 直流电、单相１１５Ｖ、６０Ｈｚ交流电或三相１２０／

４４０Ｖ、４００Ｈｚ交流电。某些航天器负载也需要与系统电压额定值不同的电压。
在一般航天器中，配电系统中的变换器通常只有直 直变换器，而载人航天器除直 直变换

器外，通常还需直流 交流变换器，为载人航天器中的交流用电设备提供电能。功率变换器将

用电负载与系统中的一次电源隔离，能起到一定的抑制干扰的作用，也能防止用电负载失效时

对系统的损害。
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２．２　航天器供电系统中的电源

２．２．１　航天器电源种类

电源是航天器上的发电装置，将其他形式的能量转换成电能，其能量来源有自载能源和外

界能源两种。自载能源是指航天器自带的能源，如化学能源、核能源等。外界能源是指从航天

器外部获得的能源，如太阳能。若航天器采用外界能源，则航天器不必携带大量能量，从而可

大大减轻其质量。
能量转换方式有静态（无机械运动）和动态（有机械运动）两种，每种能源都可由上述两种

方式转换成电能。
以核能为例，它由放射性同位素衰变或原子核裂变反应释放能量，最终均以热的 形 式 输

出。它可以通过温差电偶或热离子二极管等静态形式直接转换成电能，也可以用动态方式转

换，先由热机转换成机械能，再由发电机组将机械能转换成电能。由于动态转换的可靠性较

低，目前在空间应用的电源均采用静态转换方式。
不同的能源和不同的能量转换装置可以构成不同的航天器电源，见表２．１．１。
航天器电源主要有下列三类：

① 化学电源，如锂电池、锌银蓄电池、氢氧燃料电池等；

② 太阳电池阵 蓄电池组联合电源，在航天器光照期由太阳电池阵将太阳光能直接转换

成电能，向航天器供电并给蓄电池组充电，在阴影期则由蓄电池组供电，目前采用的太阳电池

阵由硅太阳电池或砷化镓太阳电池组成，蓄电池组由镉镍蓄电池或氢镍蓄电池组成；

表２．２．１　航天器电源

能　源 能量转换器件 航天器电源

化学能 化学电池

原电池：锂电池

蓄电池：锌银蓄电池

镉镍蓄电池

氢镍蓄电池

燃料电池：氢氧燃料电池

太阳辐射能 太阳电池 太阳电池阵 蓄电池组联合电源

核能

放射性同位素 温差电偶 放射性同位素温差发电器

核反应堆
温差电偶

热离子二极管

核反应堆温差发电器

热离子反应堆
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③ 核电源，如放射性同位素温差发电器、反应堆温差发电器和热离子反应堆等。

２．２．２　化学电池

１．化学电池及其分类

化学电池是一种将物质反应的化学能直接转换成电能的储能装置或换能装置，由电极、电

解质、隔膜和壳体等四部分组成。其中正、负电极是化学电池输出电能的源泉，是决定电池性

能的核心成分。化学电池，依据其工作性质和储存方式不同，一般分为以下四类：
（１）原电池

原电池又称一次电池，是经常处于可工作状态的一种电池。这种电池不能用充电方法使

其活性物质完全复原，是放完电后只得丢弃的电池，如锌锰干电池和锌银一次电池等。
（２）蓄电池

蓄电池又称二次电池或可充式电池。这类电池在放电后，可以用充电方法使其活性物质

完全复原并继续放电，而且充电和放电能够反复循环多次。如铅酸蓄电池、镉镍蓄电池、氢镍

蓄电池、锌银蓄电池、钠硫电池和锂离子电池等。
（３）储备电池

这类电池的电极活性物质和电解质在储存期间并不直接接触，因而能够长期保存而不失

效，只在使用前才临时注入电解液或用其他方法使电解质与活性物质发生作用而“激活”电池

使其放电，因此又称激活电池。如镁银电池（也称海水电池）、锌银储备电池、铅高氯酸电池和

锂 二硫化铁热电池等。
（４）燃料电池

燃料电池又称连续电池，其特点是只要活性物质连续地注入，电池就能够长期不断地进行

放电。实际上燃料电池就是一个能量转换装置，靠输入燃料而输出电能。常见的有氢氧燃料

电池和肼空气燃料电池等。

２．化学电池的特性参数

化学电池除电动势、工作电压、工作电流和内阻等主要性能参数外，常用的还有以下几项

参数。
（１）容量与电化当量

电池容量有理论容量、实际容量和额定容量之分。理论容量是当电极活性物质１００％参

加电池成流反应时所给出的电量。实际容量即放电容量，是电池在一定工作条件下所输出的

电量。额定容量又叫公称容量，它是指在给定的工作条件下，由电池设计者规定或保证输出的

最低限度电量。
电化当量ｋ代表了电池中产生单位电量时所消耗的活性物质的质量，或电解槽中通过单

位电量时电极上所获得的产物质量。
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（２）放电速率

放电速率有倍率和时率两种表示方法。倍率是在规定时间内按电池的额定容量所确定的

输出电流值；时率又称小时率，是在规定的放电电流条件下，电池放完额定容量的时间。
（３）放电深度

放电深度定义为电池的放电容量与其额定容量的百分比。
（４）能量与比能量

在一定放电条件下，电池对外做功所输出的电能叫能量，单位是 Ｗ·ｈ。比能量是单位质

量或单位体积电池所输出的能量，又称能量密度，比能量有质量比能量和体积比能量之分，单

位分别是 Ｗ·ｈ／ｋｇ和 Ｗ·ｈ／Ｌ。
（５）自放电速率与循环寿命

储存过程中电池容量下降的主要原因是两个电极的自放电所致，自放电速率常用单位时

间内容量下降的百分数表示，也可用储存至规定容量时的时间表示。
循环寿命是衡量蓄电池性能的重要参数。它是在一定的充、放电制度下，容量下降到规定

值前电池所经受的充、放电循环次数，循环寿命简称为寿命或周期。

３．蓄电池

（１）铅蓄电池

航空用铅蓄电池，由 多 个 单 格 蓄 电 池 串 联 而 成。例 如，型 号 为１２ＨＫ ２８的 铅 蓄 电 池，

ＨＫ表示航空用，１２表示串联单格电池个数，因每个单格电池的额定电压为２Ｖ，故电池组的

额定电压为２４Ｖ，２８表示电池容量，单位为 Ａ·ｈ。
单格电池由容器、正 极 板、负 极 板、隔 板 和 电 解 液 构 成。铅 蓄 电 池 的 正 极 板 由 二 氧 化 铅

ＰｂＯ２组成，负极板为海绵状铅Ｐｂ，正负极板间的隔板由多孔橡胶或木板制成，电解液为稀硫

酸，充足电时电解液的密度约为１．２６～１．２８５ｇ／ｃｍ３。二氧化铅和铅是参与化学反应的有效

材料，称为活性物质。极板都为疏松多孔状，以便电解液渗入。极板的活性物质涂在铅锌锑合

金制成的栅架上，栅架用来提高极板机械强度和改善导电性。容器由耐酸橡胶制成。容器上

方有专门的工作螺塞，在正常工作位置，它可以排出电池内的气体；而在飞机机动飞行时，使电

解液不会溅出。
电解质在水中电离成正负离子，正负离子有等量而异性的电荷，故电解液呈中性。硫酸在

水中电离成 Ｈ＋ 和ＳＯ２－
４ 。这些离子在水中不断运动，两异极性的离子相碰又成为分子，这是

复合过程。动态平衡时，分子的电离和复合速度相等。
铅电极置于硫酸中，铅的正离子 Ｐｂ２＋ 受水极性分子吸引而溶解，与ＳＯ２－

４ 化合成为硫酸

铅ＰｂＳＯ４，使电解液带正电、铅电极带负电。铅电极吸引电解液中的正离子，使它们紧靠于电

极表面，形成了双电层。双电层一方面阻止金属离子进入电解液，另一方面使电解液中的金属

离子Ｐｂ２＋ 回到电极。电极溶解速度和离子回到电极的速度相等时，达到动态平衡。于是在电

极和电解液间形成一定的电位差，即电极电位。铅电池的负极电位为－０．１３Ｖ。正极板的二
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氧化铅ＰｂＯ２溶于电解液，与 Ｈ２ＳＯ４作用生成高价硫酸铅Ｐｂ（ＳＯ４）２。Ｐｂ（ＳＯ４）２电离为高价铅

离子Ｐｂ４＋ 和ＳＯ２－
４ 。Ｐｂ４＋ 离子沉积于正极板，ＳＯ２－

４ 留于电解液，也形成双电层。正极板的电

极电位为２．０Ｖ。故铅蓄电池正负极板间电位差（电动势）为２－（－０．１３）＝２．１３Ｖ。
气体和电解液接触也会产生电极电位，叫做气体电极电位。充足电的铅蓄电池继续充电，

引起水的电解，在正极板上附有氢气，负极板上附有氧气，形成气体电极电位，使电池电动势

增加。
铅电池与用电设备接通后，电路中有电流。电子由电池的负极板通过负载，流到正极板。

电解液中正离子向正极运动，负离子移向负极，形成离子流。电子离开负极板后，双电层减弱，
电液中的硫酸根离子与极板上的铅离子化合，生成硫酸铅分子，沉积在极板表面。负电极方

程为

Ｐｂ２＋ ＋ＳＯ２－
４ →ＰｂＳＯ４ （２．２．１）

在正电极，外电路来的电子与高价铅离子作用生成二价铅离子，也削弱了双电层。二阶铅

离子即溶于电解液，与硫酸根离子化合，生成硫酸铅分子，沉积于极板表面。正电极的反应方

程为

Ｐｂ２＋ ＋ＳＯ２－
４ →ＰｂＳＯ４ （２．２．２）

电子的流动，使电极附近双电层减弱，因而负极板的铅可不断电离，正极板的二氧化铅分

子也不断分解，形成动态平衡，放电持续进行。铅蓄电池放电过程的总反应方程式为

Ｐｂ＋２Ｈ２ＳＯ４＋ＰｂＯ２ →ＰｂＳＯ４＋Ｈ２Ｏ （２．２．３）
可见，放电时化学能不断转化为电能，正负极均逐渐转化为硫酸铅 ＰｂＳＯ４，硫酸不断消耗，水

却不断增加，电解液的浓度不断减小。铅蓄电池的电动势与电解液浓度相关，浓度降低，电动

势减小。放完电的蓄电池应接外电源充电。电池正极接外电源正极，负极接外电源负极。若

外电源电压高于电池的电动势，外电源电流将流入电池，故充电电流方向与放电电流方向相

反。这是放电反应的逆反应，电能转化为化学能储于电池，负极板的硫酸铅转为海绵状铅，正

极板的硫酸铅转变为二氧化铅，电解液 Ｈ２ＳＯ４的浓度不断增加。可通过测量电解液的浓度判

定电池的充放电程度。这种分析铅蓄电池充放电机理的方法称为双硫化理论。
电动势、内电阻、充放电曲线、容量和自放电是表征蓄电池电气性能的主要参数。
电解液密度在１．０５～１．３０ｇ／ｃｍ３范围内变化时，铅蓄电池的电动势可用以下经验公式表示

Ｅ＝ ［０．８４＋ｄ／（ｇ／ｃｍ３）］Ｖ （２．２．４）
式中：ｄ为１５℃时电解液的密度。若ｄ＝１．２５ｇ／ｃｍ３，则Ｅ＝２．０９Ｖ。

铅蓄电池内阻由极板电阻、电解液电阻、隔板电阻和电解液与电极间过渡电阻组成，其中

主要是电解液电阻和过渡电阻。电解液的电阻与浓度有关，浓度高，流动性差，电阻 大；浓 度

低，离子少，电阻也大，密度为１．２０ｇ／ｃｍ３的电解液电阻率最小。过渡电阻是电解液与极板间

的接触电阻，接触面大则电阻小。加大极板面积、增多极板片数和改善极板疏松度，可减小电

池内阻。电池的化学反应不仅应在极板表面而且应在极板内部进行。极板疏松，电解液渗透
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得深，反应深度也深，电池内阻小，但极板强度变差。铅蓄电池的内阻还和充放电程 度 有 关。
放电反应生成的硫酸铅，附着在极板上，其内阻大而密度小。随着放电程度的增加，附着在极

板上的硫酸铅增多，堵死了极板微孔，降低了电化学反应深度，使内阻加大。放电电流大，电解

液来不及渗透到极板内部，减小了有效作用面积，也会增加内阻。工作温度低，电解液流动性

差，内阻也加大。因此，铅蓄电池内阻不仅和电池构造有关，也和使用情况有关。航空用铅蓄

电池的内阻为百分之几欧至千分之几欧。
放电特性曲线是指以一定电流放电时，电池端电压与时间关系的曲线。同样，充电时电池

端电压与时间关系曲线称充电特性曲线，见图２．２．１。图２．２．１（ａ）曲线２是铅蓄电池端电压

与时间关系曲线，曲线１是电动势与时间关系曲线。刚放电时电动势下降速度较快，此后逐渐

减慢。放电完毕的象征之一是电动势下降速度再次加大，若此时将外电路切断，电动势又稍许

回升。放电初期极板附近及其孔隙中的电解液密度迅速下降，造成电动势的快速下降。孔隙

中的硫酸与容器中的浓度差加大后，电解液的渗透作用也增强。放电电流一定时，硫酸的消耗

速度与电解液的渗透速度相等，达到动态平衡，电动势下降速度减慢，放电特性趋于平坦。此

时电动势的缓慢下降是由于容器中的电解液密度下降。放电完毕时，极板表面硫酸铅增多，极

板孔隙堵塞，反应区电解液密度迅速降低，电动势快速下降，必须中止放电。电池端电压的下

降速度比电动势下降速度更快，因为电池内阻随放电时间的增长而加大。放电到 Ｄ点的电压

叫终止电压。铅蓄电池的终止电压为１．７Ｖ。
图２．２．１（ｄ）曲线３是铅蓄电池的恒流充电特性曲线，曲线４是充电过程中电动势的变化

规律。充电结束时，极板上活性物质几乎全部还原，电池电压达２．３Ｖ。若此后继续通电，电

解液的浓度不再增加，充电电流只用于水的电解，负极板逸出氢气，正极板逸出氧气，电极电位

增加，电势升高，单格电池电压达２．６Ｖ，表示充电过程结束。
铅蓄电池的放电特性和放电电流及电池温度的关系如图２．２．１（ｂ）和（ｃ）所示。放电电流

小，则放电时间长，电池电压高，终止电压也较高。反之，放电电流大，则放电时间短，电池电压

低，终止电压也低。电解液温度高，内阻小，放电电压高，但温度太高，会缩短极板的寿命。
通常在电解液温度为２５℃，以额定电流连续放电，放到终止电压的时间（单位ｈ）与放电

电流（单位 Ａ）的积为电池的额定容量。例如１２ＨＫ ３０航空铅蓄电池以３Ａ 电流放电１０ｈ，
终止电压为１．７Ｖ，故额定容量为３０Ａ·ｈ。实际电池容量一般比额定容量大些。但是，放电

电流大小和电解液温度高低会影响活性物质的利用率。在低温、大电流放电时，电池容量会显

著减小。
铅蓄电池的极板和电解液中往往含有金属杂质，它们与极板有效材料构成微型电池，并由

电解液短路。即使外电路未接通，也存在内部电化学反应，消耗有效材料，这就是自放电现象。
因此，长期存储的铅蓄电池必须定期充电。

（２）锌银蓄电池

锌银蓄电池是以金属锌为负极，银的氧化物为正极，氢氧化钾水溶液为电解液的 碱 性 电
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１—电动势；２—电压；３—电压；４—电动势

图２．２．１　铅蓄电池的特性

池。锌银蓄电池不但比能量高，而且比功率也很大。
由于锌电极的电化当量低，蓄电池阳极溶解反应的极化小，且极化过程可逆，所以锌是理

想的负极活性物质。当蓄电池电解液处于 ＺｎＯ 饱 和 时，锌 电 极 的 极 化 过 程 首 先 形 成 锌 酸 盐

Ｚｎ（ＯＨ）２－
４ ，然后锌酸盐又分解成Ｚｎ（ＯＨ）２，最后再转变成氧化锌ＺｎＯ。

负极：

Ｚｎ＋２ＯＨ－—２ｅ→Ｚｎ（ＯＨ）２ →ＺｎＯ＋Ｈ２Ｏ （２．２．５）
反应的标准电极电位分别为－１．２４９Ｖ 和－１．２６０Ｖ。
银正极活性物质有 ＡｇＯ和 Ａｇ２Ｏ，它们得到电子发生还原反应。反应式分别为

正极：

２ＡｇＯ＋Ｈ２Ｏ＋２ｅ→Ａｇ２Ｏ＋２ＯＨ－ （２．２．６）

Ａｇ２Ｏ＋Ｈ２Ｏ＋２ｅ→２Ａｇ＋２ＯＨ－ （２．２．７）
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反应的标准电极电位分别为＋０．６０７Ｖ 和＋０．３４５Ｖ。
根据电极反应，蓄电池放电时的总反应为

Ｚｎ＋２ＡｇＯ＋Ｈ２Ｏ→Ｚｎ（ＯＨ）２＋Ａｇ２Ｏ
Ｚｎ＋Ａｇ２Ｏ＋Ｈ２Ｏ→Ｚｎ（ＯＨ）２＋２Ａｇ

或 Ｚｎ＋２ＡｇＯ→ＺｎＯ＋Ａｇ２Ｏ
Ｚｎ＋Ａｇ２Ｏ→ＺｎＯ＋２Ａｇ （２．２．８）

蓄电池的充电总反应是上述放电反应的逆反应。
蓄电池 的 开 路 电 压 （电 动 势）Ｅ 等 于 正 负 电 极 的 标 准 电 位 差。当 负 极 放 电 产 物 为

Ｚｎ（ＯＨ）２ 时相应于不同氧化态的正极反应，银锌蓄电池的电动势Ｅ 为１．８５６～１．５９４Ｖ；当放

电产物为ＺｎＯ时，则Ｅ 为１．８６７～１．６０５Ｖ。
锌银蓄电池的放电特性分为两个阶段。第一阶段正极由过氧化银 Ａｇ２Ｏ２转变为氧化银

Ａｇ２Ｏ，电动势约１．８２～１．８６Ｖ，此时因 Ａｇ２Ｏ 电阻较大，故电池内阻也较大。第二阶段正极

板由氧化银变为银，电动势较低，为１．５４～１．６１Ｖ，由于正极板含银增多，内阻要小些。
图２．２．２（ａ）是锌银蓄电池（额定容量为４５Ａ·ｈ）４．５Ａ 和９Ａ 放电特性曲线，有明显的

两个阶段，第一阶段电压较高，电压下降较快，但时间较短，第二阶段电压低些，但在一个相当

长时间内电压变化较小。与铅蓄电池不同，锌银蓄电池不能通过检测端电压来判断放电程度，
而应用安时表来确定放电情况。

图２．２．２（ｂ）是大电流放电特性，放电曲线的阶段性不明显了。由图可见，蓄电池的内阻

很小，大电流放电时电压下降量不大。
图２．２．２（ｃ）是放电电流为９Ａ，不同温度下的放电特性。在－２０℃，放电时间为５．３ｈ，

放电电压只有１．４４Ｖ；而在＋２０℃，放电时间为７．３ｈ，电压为１．５４Ｖ。因此，低温时蓄电池

容量减小，内阻却大。
图２．２．２（ｄ）是大电流（１００Ａ）放电时的特性。这时，即使在低温下，大的放电电流也使电

解液温度很快升高，初始放电电压为２０．４Ｖ（单格电池电压为１．３６Ｖ），１１ｍｉｎ后电压增加到

２１Ｖ。
锌银蓄电池的容量也随放电电流加大和温度的降低而减小。
锌银蓄电池的充电特性也有明显的阶段性，第一阶段电压为１．６２～１．６４Ｖ，第二阶段为

１．９２Ｖ 左右。
与其他蓄电池比较，锌银蓄电池的优点是：

① 比能量高，其中比能量为６０～１６０Ｗ·ｈ／ｋｇ、比功率为３０～４００Ｗ／ｋｇ；

② 内阻小，大电流放电特性平坦，放电时间只受蓄电池发热限制；

③ 充电效率和能量输出效率高，容量 输 出 效 率 是 蓄 电 池 输 出 容 量 与 充 电 时 输 入 容 量 之

比，能量输出效率是放出电能与充电时输入电能之比；其容量输出效率＞９５％，能量输出效率

为８０％～８５％；
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图２．２．２　锌银电池特性

④ 干存储时间长，可在５年以上。
锌银蓄电池的缺点是：

① 充放电循环寿命短，约１５０次，而铅蓄电池为３００次，镉镍蓄电池达１０００次；

② 电湿搁置寿命短；

③ 高低温特性差。锌银蓄电池在－２０℃以中等电流放电，只能输出５０％的容量。在大

于６０℃高温存放，电池湿搁置性能和循环寿命明显降低；

④ 价格贵。
人工激活锌银二次电池在航天器中广泛应用。美国航空航天局（ＮＡＳＡ）使用１００余种该

种电池，容量从０．３～７５５Ａ·ｈ。阿波罗飞船的运载火 箭 土 星１５号 有１４组 锌 银 二 次 电 池。
我国第一代战略导弹和运载火箭也用锌银二次电池。

自动激活锌银一次电池广泛用于各种战术导弹。一些行星际航天器内装有遥控激活的一

次电池。
（３）镉镍蓄电池

镉镍蓄电池以金属镉为负极，氧化镍为正极，氢氧化钾（氢氧化钠）水溶液为电解液。电化

学结构表达式为

Ｃｄ!Ｃｄ（ＯＨ）２!Ｎｉ（ＯＨ）２!ＮｉＯＯＨ
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电池工作时，负极金属镉被氧化生成氢氧化镉，充电时氢氧化镉又还原为金属镉，反应式

为

Ｃｄ＋２ＯＨ－
放电
幑幐充电

Ｃｄ（ＯＨ）２ 十２ｅ （２．２．９）

正极 ＮｉＯＯＨ 被还原为 Ｎｉ（ＯＨ）２，充电时 Ｎｉ（ＯＨ）２又被氧化为 ＮｉＯＯＨ，反应式为

２ＮｉＯＯＨ＋２ＨＯ２＋２ｅ
放电
幑幐充电

２Ｎｉ（ＯＨ）２＋２ＯＨ－ （２．２．１０）

所以，镉镍蓄电池的总反应为

２ＮｉＯＯＨ＋Ｃｄ＋２Ｈ２Ｏ
放电
幑幐充电

２Ｎｉ（ＯＨ）２＋Ｃｄ（ＯＨ）２ （２．２．１１）

镉镍蓄电池的负极电位为－０．８０９Ｖ，正极电位为＋０．４９０Ｖ，故电池电动势为１．２９９Ｖ。
但镉镍电池的实际电动势为１．３４～１．３６Ｖ，并与电解液的密度和温度关系不大。镉镍电池充

足电后的起始放电电压达１．４８Ｖ。因为充足电的电池正极板除有氢氧化镍外，还有少量高价

氢氧化镍 Ｎｉ（ＯＨ）４，它使正极板电位升高０．１２Ｖ，负极板除镉外还有铁，使负极板电位降低。
放电后，氢氧化镉和铁先消耗掉，电压降到１．３Ｖ。镉镍电池的放电曲线见图２．２．３（ａ），放电

过程中电压变化较小。蓄电池的终止放电电压与放电电流大小和放电时间有关，放电电流大，
则放电时间短；放电电流小，则放电时间长。所以蓄电池终止放电电压可由放电时间来确定，

１０ｈ放电的终止电压为１．１Ｖ，１ｈ放电为０．５Ｖ，见图２．２．３（ｂ）。
图２．２．３（ｃ）是蓄电池的充电特性。在充电的第一阶段，极板上恢复的活性物质为氢氧化

镍和镉，充电电压在１．５Ｖ 左右。第二阶段生成高价氢氧化镍和铁，电压达１．８Ｖ。此后继续

充电会导致水的电解，形成附加气体电极电位。切断电源后，电动势为１．４８Ｖ。故这种电池

充电时可能有气体逸出。
图２．２．３（ｄ）是镉镍蓄电池与铅蓄电池的放电曲线，由图可见镉镍蓄电池放电电压平稳，

下降量少，特别是大电流放电特性平坦。
镉镍蓄 电 池 有 开 口 式 和 密 封 式 两 种。负 极 板 Ｃｄ 在 ＫＯＨ 中 的 标 准 电 极 电 势 为

－０．８０９Ｖ，Ｈ２在 ＫＯＨ 中的标准电极电势为－０．８２８Ｖ，两者相差很小。若在 Ｃｄ电极制备

时加入其他成分，可使 Ｈ２在Ｃｄ电极上的析出电势达－１．３Ｖ。充电时，只要控制好负极极化

程度，就可避免析出氢气。充电后期正极析出氧气是不可避免的，但７０％的 Ｏ２由化学反应消

耗掉，３０％由电化学反应消耗掉，因为负电极消耗的电流用于还原氧和生成 Ｃｄ（ＯＨ）２，形成氧

循环，故密封镉镍蓄电池可以承受过充电。开口式镉镍蓄电池电解液 ＫＯＨ 的密度为１．２０～
１．３０ｇ／ｃｍ３，密封式的为１．２５～１．３５ｇ／ｃｍ３。

镉镍蓄电池在生产中有镉污染，会引起镉中毒，目前趋于用氢镍蓄电池取代。
（４）氢镍蓄电池

氢镍蓄电池与镉镍蓄电池的不同之处仅在于负极反应，即
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实线 镍镉蓄电池；虚线 铅蓄电池

图２．２．３　镍镉蓄电池的电气特性

１
２Ｈ２＋ＯＨ 幑幐－ Ｈ２Ｏ＋ｅ （２．２．１２）

充电过程中产生的 Ｈ２储存于钛镍电极上，这种电极吸收 Ｈ２的能力特别大，Ｈ２的存储密

度是液氢的１．２～１．４倍。同样体积的氢镍蓄电池额定容量比镉镍蓄电池大３０％左右。
氢镍蓄电池有高压氢镍蓄电池和低压氢镍蓄电池之分。后者又称为金属氧化物－镍 电

池，其负极活性物质氢以金属氢化物的形式存在。氢镍蓄电池的负极是改进了的燃料电池氢

电极，活性物质氢气充满于作为高压容器的电池壳体内；电池以氢氧化钾水溶液作为电解质；
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正极是镉镍蓄电池的氧化镍电极；整个电池是一个全密封的体系。氢镍蓄电池的电化学结构

表达式为

Ｈ２!ＫＯＨ!ＮｉＯＯＨ
氢镍蓄电池是综合了氢氧燃料电池和密封镉镍蓄电池技术的新型空间储能电源，也是目

前寿命最长的电池。氢镍蓄电池的主要优缺点见表２．２．２。

表２．２．２　氢镍蓄电池的主要优、缺点

优　点 缺　点

高比能量（６０Ｗ·ｈ／ｋｇ）

长循环寿命（ＬＥＯ．ＤＯＤ４０％４００００次）

在轨工作寿命长（ＧＥＯ．ＤＯＤ６０％～７０％１５年）

耐过充电和过放电

氢气压力是电池荷电状态的指示

初次投资大

自放电大

体积比能 量 低（ＩＰＶ 电 池５０～９５Ｗ·ｈ／Ｌ；

电池组２０～４０Ｗ·ｈ／Ｌ）

根据负极结构的不同，氢镍蓄电池分为憎水性氢电极和亲水性氢电极两类。美、法、英、日

及中国开发成功的都是憎水性负极的氢镍蓄电池，俄罗斯研制成功的则是亲水性负极的氧镍

蓄电池。无论是哪一种负极都可以制成不同种类的氢镍蓄电池。
电池正常充、放电时的反应如下

正极 ＮｉＯＯＨ＋Ｈ２Ｏ＋ｅ
放电
幑幐充电

Ｎｉ（ＯＨ）２＋ＯＨ－ （２．２．１３）

负极 １
２Ｈ２＋ＯＨ－

放电
幑幐充电

Ｈ２Ｏ＋ｅ （２．２．１４）

总反应 １
２Ｈ２＋ ＮｉＯＯＨ

放电
幑幐充电

Ｎｉ（ＯＨ）２ （２．２．１５）

过充电过程

正极 ２ＯＨ－ →２ｅ＋１
２Ｏ２＋Ｈ２Ｏ （２．２．１６）

负极 １
２Ｏ２＋Ｈ２Ｏ＋２ｅ→２ＯＨ－ （２．２．１７）

电池反应（２．２．１６）＋（２．２．１７）没有物质变化，只生成热；
或者

负极 Ｈ２Ｏ＋ｅ→ＯＨ－ ＋１
２Ｈ２ （２．２．１８）

化学复合 Ｏ２ Ｈ２＋１
２Ｏ２→Ｈ２Ｏ （２．２．１９）

电池反应式（２．２．１６）＋式（２．２．１８）＋式（２．２．１９）也没有物质变化，只生成热。
氢镍蓄电池有正限制和负限制两种设计。
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正限制蓄电池的过放电过程（预充 Ｈ２）为

正极 Ｈ２Ｏ＋ｅ→ＯＨ－ ＋１
２Ｈ２ （２．２．２０）

负极 １
２Ｈ２＋ＯＨ－ →Ｈ２Ｏ＋ｅ （２．２．２１）

电池反应式（２．２．２０）＋式（２．２．２１）没有物质变化，生成少量的极化热。
负限制蓄电池（正极预充电）的过放电过程为

正极 ２ＮｉＯＯＨ＋２Ｈ２Ｏ＋２ｅ→２Ｎｉ（ＯＨ）２＋２ＯＨ－ （２．２．２２）

负极 ２ＯＨ－ →２ｅ＋１
２Ｏ２＋Ｈ２Ｏ （２．２．２３）

电池反应 ２ＮｉＯＯＨ＋Ｈ２Ｏ→２Ｎｉ（ＯＨ）２＋１
２Ｏ２

当正极预充的 ＮｉＯＯＨ 完全还原成 Ｎｉ（ＯＨ）２时，正极析出氢，反应如式（２．２．２０）；氢气在

负极被氧化，反应如式（２．２．２１），有热生成。
氢镍蓄电池允许深放电，即使过放电，发生如上式（２．２．２０～２．２．２３）的反应时，对正限制（预

充氢气的电池为正极容量限制）蓄电池性能也没有坏的影响。这是氢镍电池独有的优点。
正限制蓄电池：当电池放电到０Ｖ 时，正极反应式（２．２．２２）进行完全，如果迫使电池进一

步放电，则蓄电池进入过放电，正极反应如式（２．２．２０），负极反应如式（２．２．２１），此时电池温度

升高到一定值时会达到一个稳定的状态。电池内压、温度、电液浓度保持不变，恢复正常使用

后，电性能保持不变。
负限 制 电 池（正 极 预 充 电 的 电 池 为 负 限 制 电 池）：当 电 池 放 电 到 ０Ｖ 时，负 极 反 应 式

（２．２．２１）进行完全，若继续放电，蓄电池将出现过放电，负极反应如式（２．２．２３），正极反应如

式（２．２．２２）、（２．２．２０）。
负限制蓄电池过放电时有不利影响，即负极产生的氧气可溶解负极的铂，反应如式（２．２．２４）。

２Ｐｔ＋Ｑ２＋４ＯＨ－ ＋２Ｈ２Ｏ→２Ｐｔ（ＯＨ）２－
４ （２．２．２４）

Ｐｔ（ＯＨ）２－
４ 是可溶性的，在电池中可以扩散到隔膜、正极，会给电池造成永久性危害。

（５）锂电池

锂电池通常是指以金属锂（Ｌｉ）为阳性活性物质的一类化学电源的总称。其以比能量、比

功率高和储存寿命长的显著特点而被航天技术领域所关注，并已应用。
金属锂是电位最负、比能量最高的金属材料，以锂为负极的化学电源必然具有工 作 电 压

高、比能量高的优势。由于使用质子惰性（无 Ｈ＋ ）的无机、有机溶剂配制电解液，使得锂电池

具有比水溶液体系化学电源宽广得多的使用温度范围。另外，几乎所有锂电池都采用各种各

样的密封结构形式，为此锂电池储存寿命长，最长可达１０年以上。但是，锂电池也存在明显的

缺点和不足，其安全问题成为人们关注的焦点，电压滞后现象也影响了锂电池的推广和应用。
为了防止电池出现不安全行为，几乎所有锂电池都配备了安全装置或采取了其他安全措施。
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电压滞后是由于金属锂极其活泼，表面很容易形成一层保护膜的缘故。但正是因为金属锂表

面的钝化膜保护了锂 电 极，避 免 了 锂 的 进 一 步 氧 化、腐 蚀，才 使 锂 电 池 具 有 极 其 优 异 的 储 存

性能。

２．２．３　航天器用特种电源

１．氢氧燃料电池

燃料电池是一种等温 进 行、直 接 将 储 存 在 燃 料 和 氧 化 剂 中 的 化 学 能 转 化 为 电 能 的 高 效

（５０％～７０％）发电装置。它的发电原理与化学电源一样，电极提供电子转移的场所，在阳极催

化燃料（如氢）氧化和阴极催化氧化剂（如氧）的还原过程中，导电离子在将阴阳板分开的电解

质内迁移，电子通过外电路做功并构成电的回路。但是燃料电池的工作方式又与常规的化学

电源不完全相同，更类似于汽油、柴油发电机，它的燃料和氧化剂不是储存在电池内，而是储存

在电池外的储罐中。当电池发电时，要连续不断的向电池内送入燃料和氧化剂，排出反应产

物，同时也要排除一定的废热，以维持电池工作温度的恒定。燃料电池本身只决定输出功率的

大小，其输出能量的能力由储存在储罐内的燃料与氧化剂的量决定。
（１）工作原理

按电解液的不同，燃料电池有酸性与碱性两种，酸性的电解液为 Ｈ２ＳＯ４，碱性的是 ＫＯＨ。
酸性燃料电池的电极反应为

Ｈ２→２Ｈ＋ ＋２ｅ （２．２．２５）
氢在燃料电极催化剂作用下电离，参见图２．２．４（ａ）。氢离子 Ｈ＋ 通过电解液和气体阻挡

层到达氧电极催化剂表面，电子则通过外电路及负载进入氧电极催化层，电子、氢离子和氧在

氧电极催化剂表面生成水（Ｈ２Ｏ），反应式为

２Ｈ＋ ＋１
２Ｏ２＋２ｅ→Ｈ２Ｏ （２．２．２６）

故总反应为

Ｈ２＋１
２Ｏ２→Ｈ２Ｏ （２．２．２７）

对于碱性燃料电池，燃料电极的反应为

Ｈ２＋２ＯＨ－ →２Ｈ２Ｏ＋２ｅ （２．２．２８）
氧电极的反应为

１
２Ｏ２＋Ｈ２Ｏ＋２ｅ→２ＯＨ－ （２．２．２９）

氢氧根离子通过电解液和气体阻挡层传到燃料电极。故总反应为

Ｈ２＋１
２Ｏ２→Ｈ２Ｏ （２．２．３０）

由此可见，燃料电 池 的 负 极 放 出 电 子，通 过 外 电 路，到 达 正 极，外 电 路 中 有 电 流 流 通。
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对酸性电池，氢离子 Ｈ＋ 在电池 内 部 从 负 极 移 动 到 正 极。对 碱 性 电 池，氢 氧 根 离 子 ＯＨ－ 从

正极移到负极。氧化还原反应分别在正负电极 进 行，其 反 应 速 度 与 催 化 剂 种 类 及 工 作 温 度

有关。电解质在反应过程中不被消耗，两 类 电 池 总 反 应 相 同。电 极 反 应 在 电 极 表 面 进 行，
若为光滑表面，则电解液与 电 极 接 触 面 积 有 限，电 极 反 应 区 域 很 小。通 常 和 铅 电 极 一 样 采

用多孔电极，由于在电极表面既有气体 Ｈ２和 Ｏ２，又有液体（电解液），还有固体电极，故形 成

三相界面，具有三相界面的电极称为三相电极。燃 料 电 池 的 成 功 应 用 是 和 三 相 界 面 理 论 与

实践分不开的。
（２）电池的构成

氢氧燃料电池除电池组外，还有排水系统、排热系统、燃料供给系统和控制系统等部分，其

构成方块图见图２．２．４（ｂ）。
电池化学反应生成的水必须及时排出，其排水速度应与水的生成速度相等。常用的排水

方法有氢气循环法和灯芯排水法。氢气循环法如图２．２．４（ｃ）所示，通过在电池中送入过量的

氢气使水蒸发，排出电池并送冷凝器，水蒸气冷凝后成为液态水，利用分离器将液态水排出，气

态的氢和水蒸气又回到电池组，如此不断循环将水排出。
排热系统使电池组的工作温度保持恒定。阿波罗飞船用的改进型培根燃料电池有三种排

热方式：热辐射、热传导和氢气循环对流散热。前两种方式排热量较少，主要靠对流散热。对

流散热系统如图２．２．４（ｄ）所示，该系统有两个循环回路。一是氢气循环回路，该回路与排水

系统不同之处是多了一个热交换器（第一热交换器），电池排热量由通过的氢气量决定，而氢气

量由带有温度传感器的旁通阀控制，氢气和水蒸气通过冷凝器降温。冷凝器靠乙二醇（俗称甘

醇）和水的混合液冷却，冷凝器的出口温度通过回路中的第二热交换器调节，第二热交换器也

有带温度传感器的旁通阀控制冷却剂流量。冷却剂的热量由空间辐射器散出。
反应剂（氢和氧）供给系统如图２．２．４（ｅ）所示，液氢和液氧均在超临界状态存储。为了向

电池组提供适当压力和温度的反应剂，供给系统有燃料预热器和压力调节器等部件。氢和氧

通过预热器预热，预热器热量由乙二醇和水传递。压力调节器使送到电池组的氢氧压力均为

４．２２ｋｇ／ｃｍ２，氮气的压力为３．８～３．８７ｋｇ／ｃｍ２。
燃料电池的控制有工作压力控制、温度控制、真空度控制、定时排水控制、排气控制、电压

调节和安全控制等。

２．太阳电池

太阳电池是一种能量转换的半导体器件。它依靠半导体光伏效应，将太阳能直接转换成

电能。因此，太阳电池又称为光伏电池。
太阳电池转换效率与大气质量有关。大气质量 ＡＭ 是指太阳光通过大气的路程与太阳

在天顶时通过大气路程之比。在地球大气层外，ＡＭ＝０，用 ＡＭ０表示；太阳在天顶时，ＡＭ＝
１，用 ＡＭ１表示。对 ＡＭｌ太阳光谱计算，太阳光功率密度为１ｋＷ／ｍ２，硅太阳电池理论转换

效率为１８％～２２％。１９７２年，在提高电池蓝光响应、降低电池内阻和改善载流子收集过程后，
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图２．２．４　燃料电池的构成

太阳电池转换效率进一步提高。１９７７年，在 ＡＭ０条件下，２×２ｃｍ２电池转换效率达１６％；在

ＡＭ１条件下，０．２５ｃｍ２电池转换效率达２１％。

（１）光伏效应

Ｎ 型半导体中的施主杂质，在常温下电离，产生带负电的电子和带正电的施主杂质离子。

Ｐ型半导体中的受主杂质电离成带负电的受主杂质离子和带正电的空穴。紧密接触的 Ｐ、Ｎ
两半导体，Ｎ 型中负电子浓度高、Ｐ型中带正电的空穴浓度高，由于浓度差引起扩散运动，即电

子向Ｐ型半导体运动，而Ｐ型中的空穴向 Ｎ 型半导体运动。于是 Ｎ 型半导体中的空穴与 Ｐ
型中的电子形成一个空间电荷区，即势垒电场，其方向是由正电荷指向负电荷，它阻止扩散运
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动。在势垒电场作用下的电荷运动为飘移运动。扩散运动与飘移运动动态平衡，形成ＰＮ 结，
具有单向导电性。若在 Ｎ 型半导体的表面扩散一层受主杂质，该扩散层成为 Ｐ型，两型半导

体间的结称为Ｐ＋／Ｎ 结。若在Ｐ型半导体的表面扩散施主杂质，该扩散层为 Ｎ 型，形成 Ｎ＋／

Ｐ结。
太阳光是具有从紫外到红外的复合光，到达地面的太阳光波长为０．３～３μｍ，光子能量为

０．４～４ｅＶ。光照射半导体时，半导体中的电子吸收光能，若吸收能量超过禁带宽度，则电子从

满带转到导带，形成自由运动的电子空穴对，使半导体导电率加大。硅半导体的禁带宽度为

１．１２ｅＶ，故在大于１．１２ｅＶ 的光能作用下，就可使半导体增加导电率，这就是内光电效应。若

光子能量足够大，使电子不仅能靠增加的能量逃出共价键，还能逃出半导体，这称为外光电效

应，太阳光中这种辐射能量是很少的。
在太阳光作用下，产生电子与空穴对，扩散到 ＰＮ 结后，在 ＰＮ 结形成与势垒电场方向相

反的光生电场，该电场部分抵消势垒电场，使 Ｐ型半导体带正电荷，Ｎ 型半导体带负电荷，于

是在ＰＮ 结的薄层产生电势，这就是光生伏特效应。由此可见，光子能量大于禁带宽度的光线

才能在半导体中激发出电子空穴对，小于禁带宽度的只能使半导体加热。由光能作用产生的

电子空穴对，在未达到ＰＮ 结时就又复合了，这部分光能也不能产生光电势。进入半导体的光

有三类，一类达不到ＰＮ 结，一类穿过ＰＮ 结，另一类在ＰＮ 结附近。在ＰＮ 结附近的光生成的

电子空穴对不能被ＰＮ 结的漂移作用分离，形成光电动势。
从太阳光谱能量分布来看，波长小 于０．４μｍ 的 占７％，０．４～０．８μｍ 的 占５８％，０．８～

１．０μｍ的占１４％，大于１．０μｍ 的占２１％。光子能量ε与波长λ 间关系为

ε＝ ｈｃ（ ）λ
（２．２．３１）

式中：ｈ———普朗克常数，６．６２４×１０－３４，Ｊ·ｓ；

ｃ———光速，３×１０８，ｍ／ｓ；

λ———波长，μｍ。
由此可见，制造太阳电池的最佳材料是禁带宽度为１．５Ｖ 的半导体，通常采用１．１～２．０ｅＶ 的

半导体材料构成太阳电池。表２．２．３列出了四种半导体构成的太阳电池的主要性能。

表２．２．３　太阳电池的性能数据

项　目
硅

（Ｓｉ）

硫化镓

（ＧａＡｓ）

硫化镉

（ＣｄＴｅ）

硫化镊

（ＣｄＳ）

最大转换效率／（％）

开路电压

短路电液密度／（ｍＡ／ｃｍ３）

１１～１２（理论，２２）

０．５～０．５５

２０～３５

２３

０．９

３５

７

０．５

１７．２

５～８

０．５

１７．２
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（２）硅太阳电池的主要特性

硅太阳电池的特性由以下几个主要参数表征：等效电蹄，伏安特性，短路电流，开路电压，
输出功率，光谱响应和温度特性。

图２．２．５（ａ）是硅太阳电池的等效电路，ＩＬ是在太阳光作用下，自 Ｎ 区向 Ｐ区流动的单向

电流，即光生电流。在无光照时，外电压作用下有自 Ｐ区到 Ｎ 区流动的单向电流Ｉｄ，称暗电

流。电池工作时光生电流ＩＬ和暗电流Ｉｄ同时存在。串联电阻ＲＳ由上下极的接触电阻、硅材料

体电阻和扩散层的薄层电阻等构成，一般小于１Ω。并联电阻ＲＰ由ＰＮ 结泄漏电阻、电池边缘

泄漏电阻等组成，达千欧以上。此外，ＰＮ 结间有结电容。若设电池负载电流为Ｉ，则有

ＩＬ ＝Ｉ＋Ｉｄ＋
ｕｄ

Ｒｐ
（２．２．３２）

Ｕｄ ＝ＵＲ ＋ＩＲＳ （２．２．２３）

Ｉｄ ＝Ｉ０ ｅｘｐ ｑ
ｍｋＴ

（Ｕ－ＩＲＳ［ ］）－｛ ｝１ （２．２．３４）

式中：Ｉｄ———反向饱和电流；

ｑ———电子电荷，１．６×１０－１９Ｃ；

ｋ———玻耳兹曼常数，１．３８×１０－１３Ｊ／Ｋ；

Ｔ———绝对温度；

ｍ———常数。
太阳电池伏安特性有两种。无光照伏安特性与二极管伏安特性相同，其特性曲线通过坐

标原点，反向饱和电流为Ｉ０。光照时的伏安特性是无光照特性的平移。伏安特性内接的最大

矩形面积ＵＭＩＭ 对应于最大光生电功率，与太阳光照射该电池的功率之比就是电池最大转换

效率。太阳电池外特性见图２．２．５（ｃ），是电池输出电压与输出电流间的关系。由图可见，光辐射

越强，电池的端电压和输出电流越大。外特性上两个特殊点是短路电流Ｉｓａ０和开路电压Ｕ０。
短路 时，ＵＲ＝０。若 电 池 串 联 电 阻 较 小，则 Ｕｄ≈０，故Ｉｄ≈０，则 短 路 电 流Ｉｓａ０＝ＩＬ＝

ｑηｅＮ（Ｅｇ），ηｅ 为收集效率或量子效率，即每个光子产生并被收集的电子空穴对数与所产生的

电子空穴对数之比。Ｎ（Ｅｇ）为能量超过硅半导体禁带（Ｅｇ）的光子流，它与太阳辐照度成正比。

电池开路时，输出电流Ｉ为零，又Ｒｐ 较大，故Ｕｄ

Ｒｐ
≈０，有ＩＬ＝Ｉｄ＝Ｉ０ ｅｘｐｑｕ０

ｍｋＴ［ ］－１ ，即开路电

压Ｕ０ 为

Ｕ０ ＝ｍｋＴ
ｑ

·ｌｎ ＩＬ

Ｉ０
＋（ ）１ （２．２．３５）

在光照很弱时，ＩＬＩ０，有

Ｕ０ ＝ｍｋＴ
ｑ

·ＩＬ

Ｉ０
＝Ｒ０ＩＬ （２．２．３６）

Ｒ０ ＝ｍｋＴ
ｑＩ０
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图２．２．５　硅太阳电池的等效电路及特性

表明弱光照时开路电压随光照强度线性变化。

强光时，ＩＬＩ０，故开路电压Ｕ０ 为

Ｕ０ ≈ｍｋＴ
ｑ

ｌｎＩＬ

Ｉ０
（２．２．３７）

硅太阳电池的开路电压为０．５～０．５８Ｖ。
一定光强下的光电池的输出功率取决于负载电阻大小。在某一负载下，输出功率达最大

值，该值称太阳电池的最大输出功率。串联 电 阻 ＲＳ大，则 在 同 样 太 阳 辐 射 下，最 大 输 出 功 率

较小。

太阳电池的短路电流Ｉｓａ０与入射光波波长λ间关系称为太阳电池的绝对光谱响应。短路

电流和最大短路电流之比与光波波长λ间关系标为相对光谱响应。图２．２．５（ｄ）是硅太阳电

池的相对光谱响应曲线。由图可见，波长小于０．４μｍ 的光和大于１．１μｍ 的光均不能使硅太

阳电池生成光电流，而波长为０．８～０．９５μｍ 的光则能产生较大的短路电流。

９３



硅太阳电池可在－６５～＋１２５℃范围内工作，工作温度每升高１℃，开路电压降低２ｍＶ，
而短路电流与温度无关。

（３）硅太阳电池的结构

单体硅太阳电池的基本材料为纯度达０．９９９９９９、电阻率为１０Ω·ｃｍ 以 上 的 Ｐ型 单 晶

硅。单片厚度为０．３～０．５ｍｍ，面积自２×２ｃｍ２～５．９×５．９ｃｍ２，或直径为３．８～７．５ｃｍ。掺

杂形成０．２～０．５μｍ 的扩散区，形成ＰＮ 结。在上受光区有栅线状电极，称上电极，不遮光，背

面为下电极。上电极外有由氧化硅ＳｉＯ或五氧化二钽 Ｔａ２Ｏ５构成的减反射膜，以减少反射光。
受光面加有石英或渗碲玻璃构成的透光盖片，以防止外层空间范爱伦带内的高能电子和质子

的辐射损伤。
为了提高单体电池性能，可采取浅结、密栅、背场、绒面和级联 ＰＮ 结等措施。结深为０．１

～０．３μｍ 的浅ＰＮ 结，可使太阳光中波长小于０．５μｍ 的蓝、紫光也参加光电转换。电池的串

联电阻ＲＳ由栅线电阻、扩散层横向电阻、硅材料体电阻和电极与硅接触电阻等构成，浅结的横

向电阻大，采用密栅可减小横向电阻，减小串联电阻ＲＳ。背场是在基体与下电极边界处，用扩

散法建立一个同种杂质的高渗杂区，形成Ｐ－Ｐ＋ 或 Ｎ－Ｎ＋ 的同种杂质浓度梯度，构成类似 ＰＮ
结的内建电场，以增强电池长波响应。绒面是在受光面形成四面体粗糙表面，以减小太阳光反

射损失。级联ＰＮ 结是在一块衬底材料上叠加多个不同带隙材料的 ＰＮ 结，带隙大的顶结靠

受光面，吸收短波光，往下带隙依次减小，吸收的光波长逐渐增长，以充分利用日光，提高转换

效率。
航天器用的太阳电池均为方形，以提高面积利用率。单晶砷化镓太阳能电池理论光电转

换效率为２４％，现可以达到１８％，它能在高温和强光下工作，耐辐射损伤能力大于硅电池。但

镓产量少，成本高。

３．空间核电源

由于核能的能量体积比和能量质量比（能量容量）较化学能高，且不受环境影响，因此核电

源在空间电源中起着重要作用。理论上有四种核反应能量可以作为核热源：一是放射性同位

素衰变；二是核裂变；三是核聚变；四是反物质的湮灭。目前，实际应用的核能源是放射性同位

素衰变和核裂变。放射性同位素主要使用α射线源，除了转换为电能外，放射性同位素的衰变

能量还可以直接用于航天器设备或探测器的加热。在现阶段，空间可控热核聚变技术还未完

全掌握，而对于湮灭能量的利用还只是理论上的设想。所以目前核电源是用放射性同位素或

核裂变反应堆作为热源。
在空间电源中，热能转变为电能的主要转换方式有温差发电、热离子发电以及涡 轮 发 电

机。前两种热能直接转变为电能，为静态方式；后一种热能通过机械能转变为电能，为动态方

式。动态热电转换系统由于具有高速转动部件，润滑和维修困难，可靠性较差；此外，高速转动

部件的惯性矩给卫星姿态稳定带来困难。而静态热电转换系统没有高速转动部件，可靠性好，
是实际使用的空间核电源。其中温差发电器利用热电偶的温差电效应将热能直接转换为电
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能。热离子发电器利用热离子二极管将热能直接转换为电能。
（１）放射性同位素温差发电器

同位素是化学性质相同，原子量不同的元素，即元素的质子数相同而中子数不同。在衰变

过程中辐射出粒子和射线的同位素为放射性同位素，例如钋 Ｐｏ２１０、钚 Ｐｕ２３８和锔 Ｃｍ２４２辐

射α射线，铈Ｃｅ１４４和锶Ｓｒ辐射β射线。放射性元素原子量减少一半所需的时间为半衰期，
如镭 Ｒａ半衰期为２２年，碘１２９为１６×１０年。放射性同位素作为热源用的基本要求是：① 比

功率要高；② 半衰期要长。表２．２．４列出了三种放射性元素的基本特性。航天器用同位素常

为钚Ｐｕ２３８或它的氧化物，衰变时产生α粒子，不需厚的屏蔽物。为防止发电器再入大气层

时烧毁而造成污染，热源外盒应由特种石墨材料制成。

表２．２．４　三种放射性元素的特性

元　素
半衰期

／年

比功率

／（Ｗ·ｇ－１）

比功率

／（Ｗ·ｃｍ－２）
射线类型

锔 Ｃｍ

钚Ｐｕ

锶Ｓｒ

１８

９０

２８

２．３

０．４８

０．２

２２．４

９．３

０．７

α

α

β

两种不同的金属棒一头接在一起，另一头开路。当棒两端温度不同时（有温度差），在两棒

的开路端 就 有 电 动 势，称 为 温 差 电 动 势。为 提 高 热 电 转 换 效 率，常 用 半 导 体 温 差 电 偶。
图２．２．６（ａ）是由 Ｎ 型和Ｐ型半导体构成的温差发电器，高温端温度为 ＴＨ，低温端为 ＴＬ，在

高低温两端有温差电势，若外电路接通，则负载电阻ＲＬ中有电流Ｉ流通，电流方向如图所示。
对Ｐ型半导体，温度升高，空穴增多，并向冷端扩散，故冷端带正电，热端带负电，从而形成空

间电场，其方向自冷端 指 向 热 端，阻 止 空 穴 的 进 一 步 扩 散，达 到 动 态 平 衡，形 成 温 差 电 动 势。

Ｎ 型 半导体与Ｐ型正相反，电场方向自热端指向冷端，因此由 Ｐ和 Ｎ 型半导体组成的温差发

电器的温差电势是两种导体温差电势的和。为了增加发电器的电势或电流，多根温差电偶可

以串联或并联，图２．２．６（ｂ）是由３根温差电偶串联构成的发电器。
应用半导体作温差电偶材料的优点是：① 温差电势大；② 体电阻小；③ 导热差，可降低热

损失。锗化硅、碲化铅或碲锑锗银四元素合金是常用热电偶材料。锗化硅导热率大，８００Ｋ 时

电阻率小于４０００Ω·ｃｍ，最大热端工作温度达９７８．８℃，不易氧化，可在不密封环境下工作，
机械性能好。碲化铅导热率较低，为１５０Ｗ／（ｃｍ·Ｋ），８００Ｋ时电阻率较大，为５０００Ω·ｃｍ，
最高工作温度为５９３．３℃，要求在惰性气体保护下工作。

散热器由导热良好的金属制成，以降低冷端温度。发电器总的热电转换效率为４．２％～
６．６％，比功率为１．３～４．２Ｗ／ｋｇ。以钚 Ｐｕ２３８构成的同位素温差发电器曾用于子午仪导航

卫星和云雨号等卫星。１９６４年４月，美国发射子午仪号卫星时，因发射失败，同位素温差发电
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图２．２．６ 半导体热电发生器

器烧毁，导致钚Ｐｕ２３８散布于大气中。后改用特种石墨作同位素源外壳。
（２）核反应堆温差发电器

核反应堆温差发电器的热源为铀的同位素 Ｕ２３５，衰变产生的热用钠钼热管传导到温差发

电器的热端。由１６只碲化铅温差电偶构成热电发生器。Ｕ２３５衰变产生的大量快中子和γ射

线，会严重干扰电子设备的工作，故应用厚铅层屏蔽。美国１９６５年发射的ＳＮＡＰ １０Ａ 卫星

上使用这种电源，功率５６０Ｗ，燃料１１ｋｇ，工作４３天。
（３）核反应堆热离子发电器

加热到一定温度的金属表面会发射出有一定动能的热电子，因此用两块间隔一定的金属

板可构成热离子发电器。将其中一块金属板加热，它即发射电子，称为阳极，又称发射极。另

一块处于散热条件下，为冷电极，可俘获阳极过来的电子，为集电极，即阴极。
热离子发 电 器 有 两 种，真 空 型 和 充 铯 型。真 空 型 因 两 极 板 间 间 距 必 须 很 小 （一 般 为

１０μｍ），热耗很大，不能实用。铯的作用 是 产 生 正 离 子，消 除 阻 碍 转 换 器 正 常 运 行 的 空 间 电

荷；降低电极材料的有效逸出功，提高输出功率密度；降低电极间等离子体的电阻率，提高输出

电压。故充铯型热离子发电器得到了应用。
核反应堆热离子发电器有两种结构形式：堆内式和堆外式。前者核燃料与热离子发电器

的阳极直接接触，故结构简单紧凑，效率较高，但发射极易受核燃料的作用而损坏，寿命短。堆

外式是在反应堆与热离子发电器的发射极间加专门的传热回路，循环传热回路的载热剂有惰

性气体氦或钠锂等液态金属。惰性气体稳定性好，液体金属传热性好，热容量大，但稳定性较

差。前苏联自１９６７年起发射的海洋监视卫星采用核反应堆热离子发电器，用 Ｕ２３５为燃料，
电功率为５～１０ｋＷ。这类卫星在２００ｋｍ 低轨道上运行，完成任务后具有核反应堆的舱与卫

星体分离，并由火箭推到１０００ｋｍ 的高轨道，在此轨道上可运行６００年。
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２．３　航天器电源系统

２．３．１　航天器电源系统种类

１．太阳光电电源系统

大部分地球轨道航天器采用太阳光电电源系统。这一系统利用太阳光能源为动力，其光

电转换过程由太阳电池阵完成，除此之外，它还需要一个能量储存系统。尽管许多航天器开始

考虑采用飞轮或者燃料电池储存能量，但是，到目前为止，蓄电池组仍然是最常用的储能装置。
电源控制设备把太阳电池阵与蓄电池组结合起来，构成太阳电池阵 蓄电池组组合供电系统。
电源控制设备的主要功能是负责进行功率调节，包括太阳电池阵的控制、母线电压调节以及蓄

电池充放电的控制。
太阳电池阵－蓄电池组组合供电系统的设计与航天器的轨道及姿态有十分密切的关系。

载人飞船、航天飞机和空间站的轨道高度一般为３００～４００ｋｍ。低轨（距离地面１０００ｋｍ 以

内）卫星与地球同步卫星（距离地面约３６０００ｋｍ）电源系统设计差异很大。由于轨道高度的

差异，航天器绕地一圈中，日照时间与阴影时间明显不同，且日照时间或阴影时间与轨道周期

（航天器绕地球运转一圈的时间）的比值也明显不同。对于低轨航天器，航天器阴影“相对时

间”较长，因此，要求太阳电池阵的面积比较大，以满足蓄电池充电量的需求。对于高轨航天器

（地球同步），虽然阴影时间（最长达７２ｍｉｎ）占轨道周期（２４ｈ）的比例小，但绝对量大，因此，需

要蓄电池组深度放电的能力要强。
决定太阳光电能源系统设计的另一个因素是太阳光线对太阳电池阵的入射角，该角度不

仅与航天器的轨道有关，而且与航天器的姿态有关，当然，它还依赖于太阳电池阵的构型及太

阳电池阵在航天器本体坐标系中的方位。
太阳光电能源系统适用的范围很宽，最大可以达到几百千瓦，飞行时间可由几个 月 至 几

年。在特别低的轨道上，大面积太阳电池阵的应用会增加航天器地球大气的阻力，导致轨道降

低。这一电源系统只适宜用于地球轨道航天器或者太阳系内行星探测器，对于外行星星际航

行不太合适，因为外行星距离太阳太远，太阳辐射弱，太阳电池输出功率会急剧下降。
太阳光电能源系统的总体性能是其各组成部分互相综合、互相影响的结果。

２．燃料电池与再生式燃料电池电源系统

燃料电池已经在“阿波罗”飞船及航天飞机轨道舱等载人航天器中作为电源成功使用。目

前，在实际应用中的燃料电池的反应物是氢和氧，它们分别是燃烧剂和氧化剂，反应生成物是纯

净的水。在非再生式燃料电池系统中，生成的水不加处理或稍加处理，就可以供航天员饮用。
作为—种“电能源”，与太阳电池阵相比，燃料电池的优点是：能连续供电，适应性强；能量

密度高，致密性好。它的缺点是需要携带产生能量的燃料。
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再生式燃料电池是闭合的、能循环的化学储能装置。从结构上可以分为两部分：即发电部

分和储能部分。发电部分由燃料电池和电解槽两个单元组成，储能部分储存反应物。这些单

元是分开的，具体的尺寸参数可以根据飞行任务独立设计。再生式燃料电池对于峰值功率与

应急功率需求的适应性非常强。在轨道日照区，电解槽消耗电能，将水分解为氢气和氧气；在

轨道阴影区，氢气和氧气在燃料电池中反应生成水，并输出电能。
如果把燃料电池生成的水电解，还原成氢和氧，则来自燃料电池外的电能转换为化学能，

存储在燃料电池中，这种可充电的燃料电池就是再生式燃料电池。再生式燃料电池能代替蓄

电池组储存能量，还可以与太阳电池阵联合组成混合电源系统，在大型空间系统（空间站）上采

用。在这个组合系统中，太阳电池阵在日照区发电，一方面向航天器负载供电，另一方面，给燃

料电池充电。充电就是把燃料电池的生成物水电解，重新还原为氢和氧，将电能转换为化学能

储存在燃料电池中。在轨道阴影区，燃料电池中的燃料进行化学反应，为航天器负载提供电

能，同时生成水。然后，进入日照区，太阳电池阵供电，水再次被电解，燃料电池充电。
对于功率在１００ｋＷ 以上的大功率空间电源系统，以再生式燃料电池作为储能系统，能显

著地改进空间电源系统的性能。

３．太阳动力发电电源系统

在电功率需求大的航天器中，应用太阳电池阵会导致大气阻力过大、升轨动力需求过高，
可考虑采用太阳动力发电系统。该系统效率高，集能器面积小。它包括四个主要单 元：聚 能

器、接收器、能源转换设备以及热量耗散系统。
聚能器具有多种结构形式。空间站经常采用的是对称抛物面型和偏置抛物面型。镜面采

用多面形、花瓣型或膨胀型。其中多面型镜面是把六边形的小平面镜嵌在了抛物面型底板上。
聚能器的反射镜镀膜材料采用银、铝、金或铑（Ａｇ，Ａ１，Ａｕ或 Ｒｈ），镀膜防护层材料可以选用

Ａ１２Ｏ３＋ＳｉＯｘ 等组合材料。这种材料能牢固地粘附在银上，具有很好地空间耐久性与稳定性，
它的热辐射率也比较高。

对于以 Ａ１２Ｏ３＋ＳｉＯｘ 为保护层的银反射镜，基板材料可以从以下材料中选择：石墨－环

氧树脂、铝蜂窝结构与玻璃薄片、铝蜂窝结构与石墨 环氧树脂面片、玻璃蜂窝结构与玻璃面

片，以及附着于铝上的凝胶体。其中，全玻璃系统质量比较大，凝胶体的耐久性和维护性也有

问题。因此，可以优先考虑铝蜂窝结构与玻璃薄片或与石墨－环氧树脂面片构成的基板，并且

有石墨－环氧树脂面片的铝蜂窝结构刚性好、质量轻。
热接收器的设计包括空腔构型、接收器热传输、热能储存方法、热能储存构造、热能储存材

料、输热控制方法，以及阴影期的口径构型。
常用的热接收器空腔构型有三种形状：圆桶型、圆锥型和半球型。每个空腔由前板组件与

侧壁两部分构成。前板组件上有一个孔径，来自聚能器的入射太阳光流通过孔径进入空腔。
侧壁具有特别的几何形状，吸收入射的太阳光流。接收器的热传输常用的有五种方式：直接加

热工质管；通过对热能储存材料的直接加热，对工质进行加热：利用中间泵压回路将热从空腔输
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送给工质加热；利用热管将热输送给工质和热能储存材料；利用空腔和工质之间的辐射耦合。
显然，热能储存也有两种构造方式：整体式，即热能储存与接收器空腔－热交换装置构成

一个整体；分离式，即热能储存与接收器空腔－热交换装置分隔开来。
对热能储存装置的过量输热可导致储能材料和工质的过热，为避免这种情况，应对热能储

存装置的输热过程加以控制。目前常用的输热控制方法有三种：应用移动式防护闸门控制再

辐射，对聚能器散焦不跟踪，或者由寄生负载辐射器（散热器）耗散过量的热量。
在阴影期，通过开口孔径流失的热能大约占总储能的５％。为了补偿流失的热能，应该在

轨道日照期采集并储存附加的太阳能。能源转换设备的功能是把热能转换为机械能，再将机

械能转换为电能。常用的热动力循环方案有两种，即有机兰金（Ｒａｎｋｉｎｅ）循环系统和闭合布雷

顿（Ｂｒａｙｔｏｎ）循环系统。
有机兰金（Ｒａｎｋｉｎｅ）循环系统是两相超临界循环，利用有机工作流体（如甲苯）作为工质。

在该系统中，抛物面镜使太阳光线聚焦后通过孔径进入接收器，在接收器内，汇聚的太阳能使

工质汽化，热蒸气（约７５０）进入涡轮发电机组，并且冷凝后在泵的作用下再循环使用。同

时，在接收器内也需要储存部分热能，以供长期使用，为此需要考虑使用相变物质。在日照期

间，相变物质吸热融化；进入阴影期，相变物质固化，放出热能，加热工质。
闭合布雷顿循环系统是 单 相 系 统，利 用 氙（Ｈｅ Ｘｅ）惰 性 气 体 混 合 物 作 为 工 作 流 体（工

质）。由于这种工质在流体回路的各处均为气体，泵成为压气机。对于这样的单相系统，不存

在潜在的低重力问题；但在有机兰金循环系统的流体回路中，既有气体又有液体，可能会有这

个问题。对于闭合布雷顿循环系统，进入蜗轮机的气体入口温度要高的多 （约１３００"）。

４．空间核电源系统

长时间运行的地球轨道卫星，一般均应用太阳能作为电能的来源。在太阳系中，对于内行

星与火星的探测，也可以利用太阳能。由于到达航天器的太阳能量值与航天器到太阳的距离

的平方成反比，因此，对于远离太阳的星体的探测，就不宜采用太阳能。除距离因素外，太阳能

的应用还受到阴影、姿态、气动阻力面积等方面的限制。与太阳能相比，核能源的应用则不受

太阳光照等诸多条件的限制，也基本不受辐射、磁场、热等方面恶劣环境的影响，而且工作寿命

长，能提高航天器的生存能力与防御能力。此外，对于长期工作的月球探测器与行星探测器，
应用能量储备装置显然不切实际，核能源便成为首要的选择。例如，在“阿波罗”月球表面实验

装置中，采用了放射性同位素发电器提供７０～７５Ｗ 的电功率，实验装置在月球表面工作了几

年。这些低功率系统虽然可靠性很高，但因为安全性和成本的限制，对于空间站并不适合。对

于空间站特高功率（几百ｋＷ 以上）电能的长期需求和应用，应该考虑采用核动力系统。鉴于

这些原因，空间核电源技术正在迅速发展之中。同时，由于核能装置的巨大能量，核能在空间

推进中具有取代化学能源的潜在能力（如核裂变火箭的应用），这也是推动空间核技术发展的

一个重要因素。另外，月球所蕴藏的“干净”的核燃料（Ｈｅ３），也为核能在月球基地的应用提供

了丰富的资源。
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核电源系统由核热源和热电转换设备两大部分组成。此外，空间核电源系统通常需要一

个小型储能装置，以便在紧急情况下提供电能或者满足有效载荷的峰值功率需求。
目前，常用的空间核电源系统主要有放射性同位素热电发生器（ＲＴＧｓ）与核裂变反应器。

ＲＴＧｓ由放射性同位素热源装置与适合的热电转换设备组成，其中，热源装置通常是“通用热

源（ＧＰＨＳ）”模块的组合，可获得千瓦级功率。动态同位素电源系统（ＤＩＰＳ）是应用 ＧＰＨＳ模

块与闭合布雷顿循环（ＣＢＣ）能源转换设备构造的。可以在空间核电源系统中应用的放射性同

位素有钚（Ｐｕ２３８）、钋（Ｐｏ２１０）、镅（Ａｍ２４１）、锔（Ｃｍ２４４）等。ＲＴＧｓ一般功 率 不 大，适 宜 于 长

期的太空使命。
核反应器可以采用斯特林（Ｓｔｉｒｌｉｎｇ）循环系统或热离子发电器作为热电转换设备。其中，

热离子发电器比涡轮发电机有更好的应用前景。所有核反应器用的燃料是铀、碳化铀或氧化

铀，反应剂主要是铍，减速剂为氢化锆。俄罗斯的“Ｔｏｐａｚ”反应器，利用热离子发射将热能转

化为电能，具有５ｋＷ 左右的功率。俄罗斯的研究和发展表明，利用热离子转换技术的第二代

空间核能系统可以提供从几千瓦到几百千瓦的电能，工作寿命可达７年以上，并且在整个运行

阶段具有高水准的核辐射安全保证。由于核反应器能提供很大的功率，可以考虑在空间站使

用。从安全性考虑，可以采用机械臂或系绳，使核反应器远离空间站中心。
空间核动力装置的安全性是普遍关心的问题。一种意见认为，可以为核动力装置设置变

轨与安全自毁系统，当核动力装置弃置时，将核动力源射入高轨道，且轨道寿命在３００年以上，
使放射性物质在轨期间全部衰变完；或者在出现无法使核动力源进入高轨道的故障、事故时，
启动核动力装置自毁系统，将其炸成粉末，确保散入地面空间的辐射剂量小于安全值。另一种

建议是，加固空间核动力装置，使其在任何情况下（包括运载火箭爆炸，航天器入轨与着陆等）
都完好无损，且不会对人类与地球环境产生辐射损伤和辐射污染。

５．空间系绳发电电源系统

空间系绳发电是系绳系统的一项重要应用，其可行性已经通过空间飞行实验加 以 验 证。
系绳的收放机构装配在母星（如空间站、航天飞机）舱内，包括系绳、绕线轮、伺服电机、系绳拉

力传感器、系绳长度传感器以及系绳速度传感器。系绳通常用高强度的 Ｋｅｖｌａｒ制成，导体系

绳的内芯含有金属导线，表皮是绝缘材料。系绳收放机构与星上中心计算机相连，计算机采集

传感器信息，并运用闭环算法控制绕线轮电机的运动，航天员通过控制与显示面板参与操纵系

绳收放机构。
导体系绳与地磁场以及周围等离子体之间的相互作用，已经显示出了一系列重要的应用前

途。在低倾角的轨道上，一根重力梯度稳定的细绳，作切割地球磁力线的高速运动，可以产生

电能。设想从主星上伸展出一根金属制的系绳，系绳的前端固定着一个等离子体接触器。主

星在轨道上运行时，导体系绳切割大地磁场的磁力线而产生电动势。系绳前端的等离子体接

触器（金属膜球）收集来自空间的电子，电子沿系绳向下运动到主星内，再由电子枪发射回电离

层，形成一个系绳发电机。电流回路由导体系绳、外部等离子体与电离层建立起来，称之为“幻
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想回路”。假设系绳为直线，并且沿系绳处处与地球磁场垂直，则系绳切割地磁场的运动将产

生贯穿系绳的电动势。
为了在导体系绳中生成电流，需要有一个通过周围等离子的回路，而建立回路的最佳方法

是利用空腔阴极。系绳前端的等离子体接触器收集来自空间的电子，电子沿系绳向下运动到

主星内，再由电子枪发射回到电离层。在电流流经系绳的同时，由于系绳电流与电磁场的相互

作用，产生作用在系绳上的力，消耗轨道能量，导致系绳系统轨道的降低。事实上这部分从动

能抽取的能量直接转化为电能，效率很高，达７０％以上。系绳系统轨道的降低，可以通过持续

的或者周期性的化学推进机构补偿。这样，凭借系绳的中介作用，火箭发动机的化学能就能有

效地转化为电能，供航天器使用。如果轨道下降的幅度在可以接受的范围内，则系统能在短时

间内提供比较高的峰值功率。因此，如果空间站的主电源系统失灵，则系绳系统能够作为一个

应急的电能源发挥作用。
如果使太阳电池阵产生的电流沿导线向上，并且将电子枪放置在顶部以取代金属膜球，则

电动系绳的功用就颠倒过来了，也就是说，将产生一个和轨道运动方向一致的推力。在这个力

的作用下，系绳系统无须消耗任何推进物质便能提升轨道，因而可以用作空间站或其他航天器

的阻力补偿。由于导体系绳具有“发电机”和“推力器”的双重作用，可以将系绳系统与其他电

能源结合起来，组成一种新的电源系统。在阴影期，导体系绳为航天器负载供电，轨 道 降 低。
在光照期，太阳电池阵为负载供电，同时向系绳通入反向电流，提升轨道高度。必要时，导体系

绳可以对峰值功率补充供电。这样，导体系绳也可以作为储能装置使用。

２．３．２　航天器电源系统的调节与控制

１．航天器电源系统调节与控制设备的功能与组成

现以航天器太阳电池阵 蓄电池组电源系统为例，其调节与控制设备的主要功能如下：

① 提供电源系统的供电汇流条，采用必要的汇流条电压滤波措施，对于脉冲负载较多的

航天器，提供专用的大电流脉冲汇流条，以减少脉冲负载对供电汇流条的干扰，脉冲负载汇流

条一般直接从蓄电池正负端引出；

② 对于要求光照区调压的电源系统，能完成对太阳电池阵输出电压的调节；对于不要求

光照区调压的电源系统，对航天器由阴影转向光照时，由于太阳电池阵温度太低，要采取限制

汇流条高电压的措施；

③ 对蓄电池组实施充电控制；

④ 对于全调压电源系统实施蓄电池组的放电调节；

⑤ 在航天器出影时，完成太阳电池阵和蓄电池组的供电转换；

⑥ 对长寿命航天器，根据地面指令对蓄电池组实施在轨再调整；

⑦ 提供电源系统与其他分系统及地面支持设备的接口，完成遥测信号的取样及预处理；
接收并执行遥控指令。
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各种不同的航天器，由于其规模大小、寿命长短、运行的轨道不同、电源系统结构也不完全

一样。但大多数航天器电源系统的调节与控制设备都包含有下列部件的一部分或全部：

① 用于光照区汇流条电压调节的调压装置；

② 用于蓄电池组的充电控制电路或充电调节器；

③ 用于蓄电池组输出电压调节的放电调节器；

④ 用于控制汇流条电压调节装置、充电调节器、放电调节器工作状态的汇流条误差电压

放大器；

⑤ 汇流条滤波电容器组；

⑥ 遥测、遥控接口电路。
随着航天器电源系统功率的不断增加和空间技术的不断发展，近几年航天器电源系统正

在朝着主汇流条、全调压、开关调压、模块化的方向发展。

２．太阳电池阵电源的电压调节

按电源汇流条电压调节方案，太阳电池阵电源有三种类型：汇流条电压不调节的系统、电

源汇流条电压在太阳光照射时调节的系统和电源汇流条电压调节的系统。
图２．３．１（ａ）是汇 流 条 电 压 不 调 节 系 统 原 理 图。由 于 这 种 系 统 电 路 简 单、电 子 控 制 设 备

少，应用较广。太阳电池阵由主电池阵和蓄电池充电电池阵串联构成，主电池阵通过配电箱

（ＤＢＵ）向用电设备供电，其中，通过电子功率调节器（ＥＰＣ）调节后的电能向通信设备的行波

管供电，各种用电设备均通过直流变换器供电。直流变换器有的在设备内部，有的在设备外，
一个变换器可向数个使用同一种电能的设备供电。电源控制中心（ＰＣＵ）根据卫星运行状态

控制开关Ｓ１和Ｓ２。太阳照射时，Ｓ１接通，两太阳 电 池 阵 串 接 后 给 蓄 电 池 充 电，一 旦 电 池 充 足

电，Ｓｌ断开。卫星进入地球的阴影区后，太阳电池不发电，Ｓ２接通，汇流条由蓄电池供电。蓄电

池的充放电还由电池管理单元（ＢＭＵ）根据它的温度情况调整。设Ｕｓａ为 主 太 阳 电 池 方 阵 电

压，Ｕｂ为蓄电池电压，Ｕ０为电源汇流条电压，则

Ｕ０ ＝
Ｕｓａ 光照期

Ｕｂ
烅
烄

烆 阴影期

图２．３．１（ｂ）的曲线１是太阳电池阵的伏安特性。特性曲线 Ｍ 点右部，输出电流较小时，
电池阵具有电压源特性，在 Ｍ 点左侧，有电流源特性。太阳电池阵给蓄电池充电时，工作在电

流源区域，故充电电流基本上不变。图中曲线２为负载特性。由于负载均由直流变换器供电，
保持输出电压恒定，负载不变时，直流变换器对电源来说具有恒功率特性。故在一定负载时，
由太阳电池供电的系统工作点只有 Ｍ１或 Ｍ２两点，Ｍ１对应的电压较低，而 Ｍ２则较高。由此可

见，在太阳电池供电时，汇流条电压Ｕ０的变化可能相当大，因此，用电设备必须有前置直流变

换器，以使负载端电压不变。
图２．３．２是太阳光照射时调节电源汇流条电压的供电系统方块图。地球静止卫星运行时

９９．５％的时间有光照，因此光照时调节使汇流条电压不变，可显著减小负载侧直流变换器的体
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ＰＣＵ—电源控制中心；ＥＰＣ—电子功率调节器；ＢＭＵ—电池管理单元；

Ｃｉ—负载侧变换器；ＤＢＵ—配电箱；Ｌｉ—负载

图２．３．１ 汇流条电压不调节的太阳电池供电系统

ＳＲ—并联调节器；ＢＣＲ—蓄电池充电器

图２．３．２　太阳光照射时调节电源汇流条电压的供电系统

积与质量。光照时，太阳电池电流一方面送用电设备，另一方面通过蓄电池充电器给蓄电池充

电，多余的通过无损耗并联调节器。调节通过并联调 节 器 的 电 流Ｉｓｈ即 可 调 节 电 源 汇 流 条 电

压。电源控制中心（ＰＣＵ）和蓄电池管理单元（ＢＭＵ）控制并联调节器和蓄电池充电器，使系统

运行于最优状态。卫星进入地球阴影区或电源过载时，汇流条电压Ｕ０下降，蓄电池通过二极

管 Ｄ放电。汇流条电压在太阳照射时的变化仅±２％，不照射时等于蓄电池电压Ｕｂ。
调节汇流条电压的太阳电池阵供电系统方块图见图２．３．３（ａ），与图２．３．２不同之处在于

用蓄电池放电器（ＢＤＲ）代替二极管 Ｄ。于是，卫星在阴影区时，蓄电池放电，ＢＤＲ将蓄电池电

压Ｕｂ升高到Ｕ０。因此，在卫星整个运行范围内，汇流条电压Ｕ０保持不变。并联调节器（ＳＲ）、
蓄电池充电器（ＢＣＲ）和蓄电池放电器（ＢＤＲ）都由电源控制中心（ＰＣＵ）管理。

对于用电 量 大 的 卫 星 和 航 天 站，用 多 个 太 阳 电 池 阵 模 块，并 接 于 电 源 汇 流 条 上，如

图２．３．３（ｂ）所示。每个太阳电 池 阵 模 块 和 并 联 开 关 调 节 器（ＳＲ）组 成 一 个 太 阳 电 池 电 源 单

元，其输出电压和电流基本不变，并接太阳电池电源单元越多，总的输出功率越大。蓄电池和
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蓄电池调节器（ＢＲＵ）也构成蓄电池电源单元，多个（例如ｑ个）单元也并接于电源汇流条上。
图２．３．３（ｃ）是一种低轨道航天器太阳电池阵电源方块图。这种航天器装有对地球的大

功率雷达，它是一种脉冲式负载。航天器上的其他用电设备的用电量基本上是不变的，由 Ｍ
个太阳电池电源单元接到电源汇流条，电源汇流条电压恒定。另外ｑ个太阳电池电源单元分

别与ｑ 台蓄电池连接，构成ｑ组电源，并联后直接接雷达负载，还通过蓄电池放电器（ＢＤＲ）接

电源汇流条。雷达消耗功率小时，太阳电池电源给蓄电池充电，也可经 ＢＤＲ向电源汇流条供

电。雷达消耗功率大时，太阳电池电源和蓄电池一起给雷达供电，此时 ＢＤＲ不再工作。工作

时消耗功率变化不大的负载则直接接于电源汇流条。

图２．３．３ 调节汇流条电压的太阳电池供电系统

电源汇流条的电压，随航天器用电功率的增加而增高。小容量电源电压为２８Ｖ，中容量

的有５０Ｖ，更大容量的航天器汇流条电压达１２０Ｖ 或１６０Ｖ。汇流条电压高，馈电线和配电系

统的质量轻，但蓄电池的质量因串联的单元增多而加大。汇流条电压的选取还必须涉及器件

的工作应力和人员的安全等因素。

３．太阳电池电源功率调节

太阳电池电源常 用 的 电 源 功 率 调 节 方 式 有 三 种：并 联 调 节、串 联 降 压 式 调 节 和 升 压 式

调节。
并联调节的调节器需与太阳电池方阵并接，无损耗地调节太阳电池电源电压。图２．３．４（ａ）

是调节器原理图，由场效应管 Ｖ、二极管 Ｄ和电容Ｃ 等构成。该调节器有两种工作方式：线性
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工作和开关工作。线性工作时，场效应管相当于一只可变电阻。为使汇流条电压为Ｕ０，太阳

电池方阵必须工作于特性的 Ｍ 点（见图２．３．４（ｂ）），它的输出电流为Ｉｓａ。若负载电流为ｉ０，则

通过场效应管的电 流Ｉｓｈ＝Ｉｓａ－Ｉ０，均 效 应 管 Ｖ 上 的 电 压 为Ｕ０，故 场 效 应 管 的 损 耗 Ｐｓｈ＝
Ｕ０Ｉｓｈ。可见，负载电流Ｉ０越 小，场 效 应 管 损 耗 越 大，因 此，线 性 调 节 器 工 作 方 式 是 不 可 取 的。
开关方式工作时，若场效应管全开通，将太阳电池阵短路，则通过场效应管的电流Ｉｓｈ＝Ｉｓａ０，Ｉｓａ０

为太阳电池方阵的短路电流，而太阳电池端电压为０，如不计均效应管通态电阻，则损耗为０。
太阳电池的电能消耗在电池内部，由于太阳电池阵面积相当大，这个损耗不会导致太阳电池温

升过高。若场效应管全截止，则电池电流均送到用电设备，即Ｉ０＝Ｉ′ａａ。如Ｉ０＝０，则Ｖ０＝Ｖｓａ０，

Ｖｓａ０为太阳电池阵的开路电压。Ｉ０大，Ｉ′ａａ也大，电池端电压（即汇流条电压）则低。若场效应管

为ＰＷＭ 工作方式，则

Ｉ０ ＝Ｉｓａ（１－ＤＣ）

ＤＣ ＝ｔｏｎ／Ｔ
式中：ＤＣ为场效应管的导通比；Ｉ０为负载电流平均值。因负载电压Ｕ０＝Ｉ０Ｒ１，Ｒ１为负载电阻

值，为使Ｕ０不变，Ｒ１小时，Ｉ０必须加大；Ｒ１大时，Ｉ０必须减小，显然这可通过改变导通比 ＤＣ来实

现。由此可见，开关式并联调节器是通过调节ＤＣ 来调节太阳电池阵的输出电压Ｕ０的。

图２．３．４　并联调节原理

降压式直流变换器常用作蓄电池充电器，将电源汇流条电压Ｕ０降低到适合蓄电池充电的

电压。
升压式直流变换器常作蓄电池放电器用，将较低的蓄电池电压Ｕｂ升高到Ｕ０，使蓄电池的

电能向汇流条馈送。降压式变换器在电感电流连续时，输出电压脉动较小，故输出滤波电路体

积质量较小，但输入滤波电路的体积质量较大，因为输入电流不连续。升压式变换器则相反，
输入滤波器尺寸较小，输出滤波器尺寸较大。为了减小输出滤波器尺寸，大容量变压器可采用

多通道方案。图２．３．５（ａ）是三通道蓄电池放电器的方块图，图２．３．５（ｂ）是其主电路原理图。
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每个通道的场效应管取两只并接，一方面可减小通态损耗，另一方面万一有一只开路，另一只

可提供一个余度。续流肖特基二极管采用两两串联后再并接的方式，尽管这种方式增加了通

态损耗，但提高了可靠性。三个通道的场效应管开关频率相同，为１００ｋＨｚ，但在一个开关周

期中，三个通道的场效应管开通时刻互差１２０°电角。这种移相控制方案，可显著减小输出滤

波器的尺寸。作为这种变换器的一个特殊工作点，即导通比 ＤＣ＝０．３３时，通过输出滤波电容

的电流为０，而输出电压没有脉动。图２．３．５（ａ）的方块图中，为了使变换器输出电压Ｕ０恒定

和改善调节器工作特性，采用双闭环调节器，即电压调节器构成外调节环，它的输出是电流调

节器给定的。限制电压调节器输出电压的幅值，也就限定了变换器的最大电流，提高了工作可

靠性，并保证各通道功率平衡。

ＢｏｏｓｔＣｏｎｖ—升压变换器；ＯＳＣ—振荡器；ＰＷＭ—脉宽调制信号产生；ＵＲ—电压调节器

图２．３．５　三通道蓄电池放电器ＢＤＵ

４．太阳电池阵电源的控制

调节汇流条电压的太阳电池阵电源有三个基本调节器：并联调节器、蓄电池充电器和蓄电

池放电器，它们由电源控制器 ＰＣＵ 控制。在大容量电源中，太阳电池电源采用模块化结构，
每个太阳电池方阵与开关式并联调节器组成一个太阳电池电源单元，Ｍ 个电源单元构成太阳

电池电源。各个单元均由开关式并联调节器控制。
图２．３．６（ａ）是由５个太阳电池电源单元构成的太阳电池电源序列式开关调节器ＳＲ方块
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图。电压调节器 ＵＲ的基准信号由基准电源给出，反馈信号取自电源汇流条，输出电压误差信

号送到５个电源单元并联开关调节器中的比较器，比较器的另一信号为锯齿波。如图２．３．６（ｂ）
所示，５个锯齿波有同样的 周 期 和 脉 动 幅 值，但 直 流 电 平 各 不 相 同，相 互 间 直 流 电 平 差 相 同。
若电压调节器输出误差信号如图２．３．６（ｂ）的水平线所示，正 好 与 第 三 个 比 较 器 的 锯 齿 波 相

交，则该比较器输出脉宽调制信号，见图２．３．６（ｂ）下部，其导通比为 ＤＣ，使３号电源的并联调

节器按脉宽调制方式工作。锯齿波电平比电压误差信号高的１和２号比较器，输出高电平，并

联调节器场效应管一直导通，太阳电池方阵短接，不输出电功率。４号和５号比较器则输出低

电平，并联调节器不工作，太阳电池方阵全功率输出。负载获得的电功率为４号、５号方阵的

额定功率和３号方阵的部分功率。若负载加大，电源汇流条电压Ｕ０降低。电压调节器误差信

号加大，电平提高到与２号锯齿波相交，则３、４和５号电池方阵供电，２号电池方阵提供部分

电能给负载。由于锯齿波电压脉动峰峰值很小，约０．１Ｖ，故５组电源模块从全部短路到全部

供给负载，汇流条电压误差仅０．５Ｖ。

１，２，…，５—太阳电池模块

图２．３．６ 由５块太阳电池电源模块构成的太阳电池电源的序列式并联凋节（ＳＲ）

应用ＳＲ调节方案比单个开关并联调节器好，这是因为：

① 实现了太阳电池方阵和并联调节器的模块化设计，不同卫星需要不同容量的太阳电池

电源，只要取不同的模块数即可；

② 只有一个并联调节器在ＰＷＭ 状态工作，故电源滤波器十分简单；

③ 负载大范围变化时，电源响应很快；

④ 每个太阳电池电源单元通过反流阻断二极管接到电源汇流条，故任一电源单元故障，
不会影响到给用电设备供电；
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⑤ 电源汇流条电压脉动不因负载变化而大幅度变化，因为负载不同时，仅有一个电源单

元的调节器处于脉宽调制工作方式；

⑥ 整个电源工作时损耗最小，在 Ｍ 个电源单元中Ｍ－１个单元的并联调节不是断开，就

是短路，不引起开关损耗，仅一个有开关损耗。
图２．３．７是电源控制器ＰＣＵ 的构成原理图和工作电压区间划分图。并联调节器、蓄电池

充电器和放电器的三个由运算放大器构成的电压调节器采用同一个基准信号，它们的反馈信

号由电源汇流条上的一个多抽头电位器取出，从而使三个调节器在不同的汇流条电压范围内

工作。若并 联 调 节 器 的 工 作 电 压 范 围 为 １２１±０．５ Ｖ，充 电 器 为 １１９±０．５ Ｖ，放 电 器

为１１７±０．５Ｖ，则两相邻调节器间间隔为１Ｖ。航天器从太阳光照区进入地球阴影区时，电

源汇流条电压逐渐降低，开始时充电器不工作，并联调节器全部断开后，放电器投入运行，靠蓄

电池维持汇流条电压。从阴影区进入光照区时，先是放电器退出工作，其后是充电器工作，最

后并联调节器工作，汇流条电压则不断升高，如图２．３．７（ｂ）所示。采用这种控制方案能正确

协调各调节器的工作：① 在航天器绕地球运行时，电源汇流条电压变化小于４％；② 在太阳光

照区，即使负载大范围变化，放电器也不会工作，使所用蓄电池容量较小；③ 蓄电池放电器与

充电器不会同时工作，不导致能量浪费。

图２．３．７ 电源控制中心ＰＣＵ

电源控制器ＰＣＵ 保证太阳电池阵电源系统在各种运行状态下合理供电。在太阳光照射

区，放电器不工作，充电器工作在连续向蓄电池充电的状态，电源汇流条电压由并联调节器保

持在最大值区间（１２１Ｖ）。航天器从光照区进入阴影区时，由于光照逐渐减弱，太阳电池电压

逐渐降低，原短路的并联调节器逐渐转为开路，太阳电池全部投入运行。由于照度进一步减

小，它不能靠并联调节器来维持汇流条电压，并联调节器的电压调节器进入饱和区，而放电器
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的电压调节器进入线性区，放电器工作，使电源汇流条电压保持在１１７Ｖ 左右。此时太阳电池

与蓄电池同时向负载供电，但太阳电池供电能力不断减小，直到完全停止供电。
航天器从阴影区进入光照区过程中，放电器逐渐退出。在汇流条电压达１１９Ｖ 时，充电器

工作，太阳电池一方面给负载供电，另一方面还给蓄电池充电，此时充电器起着稳定汇流条电

压的作用。光照进一步加强后，充电器输出电流达最大值（限幅值），转为对电池恒流充电，于

是汇流条电压进一步升高，到１２０Ｖ 时，汇流条电压由并联调节器保持。

２．４　火箭电源

火箭是靠火箭发动机喷射工质产生反作用力飞行的飞行器。它不需外界工质产生推力，
故既可在大气层内飞行，也可在大气层外飞行。按所用能源不同，火箭有化学火箭、核火箭和

电火箭三类。化学火箭又有固体燃料火箭、液体燃料火箭和混合推进剂火箭等三类。按用途

分，有无控火箭炮、导弹和运载火箭等三类。具有战斗部，但没有制导系统的火箭为无控火箭

炮，其命中精度较差。导弹是带有战斗部的有控火箭，有战术导弹和远程导弹。运载火箭常由

多级火箭组成，以将人造地球卫星、载人飞船和空间探测器等航天器送入预定轨道。
火箭电源有箭外电源与箭内电源两部分。箭外电源在火箭发射前使用，用于检查火箭内

部设备、箭内电气系统和其他发射准备工作。箭内电源在飞行中向各用电设备供电，还作为点

燃火箭发动机的控制信号和引信过靶后的自炸电信号。火箭发射时，箭外电源不再向火箭供

电，箭内电源开始工作，这时，一方面要求箭内电源起动快，同时要求两电源转换平稳，中断供

电时间短。
火箭内电源有一次电源和二次电源两种。一次电源是将别种能量转为电能的设备；二次

电源用于将一次电源产生的电能转换成另一种或多种形式的电能，以满足不同用电设备的需

要。但是应尽量减少电源的种类，以减少电能变换和电能输送与分配系统的复杂性。
火箭的一次电源有两种基本形式：旋转电机式和电池式。常用的发电机有磁通换向的感

应子发电机、永磁发电机和异步发电机，电机由燃气涡轮、高压冷气涡轮或液压马达驱动。飞

行时间短的导弹也有采用惯性驱动的，即发射前该电机作电动机运行，带动一飞轮高速旋转，
飞轮储有机械能，发射后，飞轮带动电机，电机作发电机运行，向用电设备供电。为了减小体积

质量，发电机工作转速很高，有２４０００ｒ／ｍｉｎ，６００００ｒ／ｍｉｎ，甚至更高。例如美国响尾蛇空空

导弹 ＡＩＭ ９Ｄ 的 燃 气 涡 轮 发 电 机 重 ７００ｇ，功 率 １３５ Ｗ，比 功 率 为 ２００ Ｗ／ｋｇ。前 苏 联

ＳＡＭ ６导弹采用高压冷气驱动发电机，比功率为８０Ｗ／ｋｇ。为使发电机输出频率和电压不

受工 作 环 境 和 工 作 时 间 的 过 多 影 响，发 电 系 统 中 必 须 有 压 力、温 度 调 节 器 和 频 率 电 压 稳 定

装置。
火箭上常用的电池为锌银电池和镉镍电池，容量大时也可用燃料电池。蓄电池结构简单、

使用方便、工 作 可 靠、放 电 平 稳，且 比 能 量、比 功 率 较 高。锌 银 蓄 电 池 的 比 能 量 为 １００～
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１２０Ｗ·ｈ／ｋｇ，镍镉电池 为２０～３５ Ｗ·ｈ／ｋｇ。２５Ａ·ｈ的 锌 银 电 池（２４Ｖ）放 电 电 流 可 达

２００～３００Ａ。蓄电池长期存储会自放电，需定期充电。需要长期存储的火箭常用化学加热式

自动激活锌银电池，其电解液和电极不在一起，使用前才让电解液注入电极处，称激活，激活时

间不超过１ｓ。前苏联 Ｋ ５空空导弹初期用酸性蓄电池，比功率仅３０Ｗ／ｋｇ，后改为锌银电

池，比功率提高到５６Ｗ／ｋｇ。法国的 Ｒ５５０导弹，电池和变换器（二次电源）共重４ｋｇ，输出达

７００Ｗ，比功率为１７５Ｗ／ｋｇ，和燃气涡轮发电系统相近。
旋转电机式电源由于受燃气发生器工作时间的限制，一般用于飞行时间３０ｓ以内的火箭

上，最长也不大于１００ｓ。电池则不受上述限制。旋转电机电源起动时间约需２ｓ，起动结束后

才能供电。即使是自动激活电池，激活时间也在１ｓ以内。这是选择火箭电源时必须考虑的

因素。

图２．４．１ 火箭导弹电源的基本方案

火箭上的二次电源目前多为静止变换器式。直流变换器用于将电池的直流电转变为另一

种或多种电压的直流电。静止变流器则将直流电转变为三相或单相交流电。交流电的频率有

４００Ｈｚ、５００Ｈｚ，１２００Ｈｚ等多种，有的达６０００Ｈｚ。发电机产生的均为交流电，可用变压整

流器获得不同电压的交流电或直流电。图２．４．１是两种火箭电源方案的方块图。
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复习思考题

２．１ 试述航天器供电系统的一般组成及其电源与储能装置和配电系统的功能。

２．２ 试述航天器用电源的种类及其能量转换的特点。

２．３ 试述化学电池的分类及其特性参数。

２．４ 试述铅蓄电池、锌银蓄电池和镉镍蓄电池工作原理及其电气特性。

２．５ 试述氢镍蓄电池的工作原理和锂电池的显著特点。

２．６ 试述氢氧燃料电池的工作原理和组成。

２．７ 试述太阳电池的光伏效应、等效电路、主要特性与结构。

２．８ 简述空间核电源的主要种类及其工作原理。

２．９ 试述航天器电源系统的种类及其组成与特点。

２．１０ 试述航天器电源系统调节与控制设备的设置及其功能。

２．１１ 试述航天器太阳电池阵电源的电压调节类型，及其供电系统组成与电压调节过程。

２．１２ 试述航天器太阳电池电源的功率调节方式及其工作原理。

２．１３ 试述航天器太阳电池电源系统的控制需求及其控制过程。

２．１４ 简述火箭电源的基本形式及其特点。
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第３章　飞机直流电源系统

３．１　概　述

主电源以直流电形式的飞机电源系统称为飞机直流电源系统。目前，飞机上采用的直流

主电源有两种类型：一是２８Ｖ 的低压直流电源；二是２７０Ｖ 的高压直流电源。飞机直流电源

系统由主电源、辅助电源、应急电源和二次电源等设备装置构成。主电源的发电装置通常是航

空发动机直接传动的直流发电机；辅助电源大多采用航空蓄电池，也有采用辅助动力装置带动

发电机的方案；应急电源大多为航空蓄电池，但也有采用应急发电机的案例；飞机直流电源系

统中的二次电源，在早期的飞机上大多是旋转变流机，但现在都逐步地被静止变流器所替代。

２８Ｖ 低压直流电源是飞机较早使用的一种电源，具有结构简单、技术与使用维护方法成

熟、有起动／发电双重功能等特点，因此在现代中小型飞机上仍得到广泛应用。飞机低压直流

电源系统的调压点额定电 压 为２８．５Ｖ，电 源 汇 流 条 额 定 电 压 为２７．５Ｖ，蓄 电 池 额 定 电 压 在

２４Ｖ左右，视所用电池类型而定。

２７０Ｖ 的高压直流电源是２０世纪７０年代发展起来的一种新型电源，至今还未广泛应用。
飞机高压直流电源系统的调压点额定电压为２７０Ｖ，此电压值与１１５／２００Ｖ 三相交流电经三

相桥式全波整流后的电压值相同，可见高压直流电源对１１５／２００Ｖ 三相交流电源有一定的继

承性，从而使这两种电源具有互为相容的特点。

３．２　飞机直流发电机

３．２．１　飞机直流发电机的特点

飞机低压直流发电机的标称电压为３０Ｖ，额定电流有１００，２００，３００，４００和６００Ａ 多种，
相应的额定容量为３，６，９，１２和１８ｋＷ。６ｋＷ 及其以上者，有直流发电机与直流起动发电机

两种类型，国产型号为ＺＦ和 ＱＦ。
飞机直流发电机的传动端为法兰盘结构，通过凸缘定位与航空发动机附件机匣连接，这种

结构便于装拆，减小了需用空间。非传动端端盖由铝合金铸成，以减轻质量，减小悬臂力矩，它的

轴承室压有钢衬套，以免端盖和转轴因材料不同，热膨胀系数不同，使轴承受挤压而降低寿命。
为减小发电机扭转振动引起的疲劳和破坏，飞机直流发电机常用复合轴，电枢铁心和换向
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器压装在空心轴上，它承受重力、单向磁拉力，并传递转矩。空心轴内的软轴由强度高、弹性好

的弹簧钢制成，用于传递扭矩和吸收扭转振动能量。
提高发电机最低工作转速是减轻电机质量的有效方法。现役早期型号飞机上的直流发电

机最低工作转速在３８００ｒ／ｍｉｎ至５５００ｒ／ｍｉｎ之间。
提高电磁负荷是减轻电机质量的另一有效途径。飞机直流发电机的气隙磁感应强度一般

为０．７Ｔ（特斯拉），线负荷在３００Ａ／ｃｍ 以上，电枢绕组电流密度达２０Ａ／ｍｍ２，电刷电流密度

约３０Ａ／ｃｍ２。电枢的铁心由损耗小、导磁好的硅钢片叠成，并经真空退火或氢气退火处理，以

提高磁性能。采用单面漆或氧化膜等绝缘工艺，减小铁芯的涡流损耗。采用绝缘性能好、强度

高和导热性好的薄质绝缘材料，提高绝缘等级。
至今，飞机低压直流电源系统中的发电机，大多还是有刷结构，所以改善电机换向，减少电

刷火花是飞机直流发电机保持可靠工作的重要条件。飞机直流发电机电磁负荷高、转速高，又必

须在高空大气稀薄条件下工作，换向条件较差，因此必须采取改善换向的措施。主要措施有：

① 采用反作用刷架使电刷所受摩擦力与弹簧切向力达到平衡，以便让电刷在刷盒内自由

转动，改善电刷和换向器间的接触；

② 增 加 电 刷 压 力 也 是 使 电 刷 与 换 向 器 间 有 良 好 接 触 的 方 法，一 般 压 力 取 为 ０．５～
０．６ｋｇｆ／ｃｍ２（１ｋｇｆ／ｃｍ２＝９８０６６．５Ｐａ）或０．７５～０．９ｋｇｆ／ｃｍ２；

③ 采用复合电刷，增加换向回路电阻；

④ 电刷内加入铅或二氧化锰等物质，减少高空因氧气和水蒸气少而引起的电刷急剧磨损；
大多数飞机直流发电机有附加极，有的甚至有补偿绕组，有的用半数附加极以减轻质量。

飞机直流发电机大都采用迎面气流冷却，但也带有风扇，以便在地面时冷却用。
表３．２．１列出了几种国产飞机直流发电机的质量功率比。随电机容量的增大，质量功率

比减小。

表３．２．１　飞机直流发电机的质量功率比

型　号 ＺＦ ９ ＺＦ １２ ＺＦ １８ ＱＦ ６ ＱＦ １２

额定功率／ｋＷ ９ １２ １８ ６ １２

质量／ｋｇ ２４ ２８．６ ４１．５ ２３ ３１

单位功率质量／（ｋｇ·ｋｗ－１） ２．６７ ２．３４ ２．２３ ３．３８ ２．５８

３．２．２　飞机直流发电机的工作特性

由于航空发动机传动的飞机直流发电机在较宽的转速范围内工作，发电机的工作特性一

般在最低、中等和最高三个典型转速下来描述。图３．２．１是１８ｋＷ 并励飞机直流发电机的空

载特性、外特性、调节特性和有电压调节器时的外特性曲线。
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由空载特性可见，低转速时，电机输出电压达到额定值，其主磁路较饱和，高转速时则不饱

和。某些有半数附加极的飞机发电机在低转速时满足直线换向条件，转速升高后，主磁路不饱

和，在同样附加极的磁势作用下，极下磁通增大，导致超越换向，而超越换向元件的电枢反应有

增磁作用，使调节特性在轻载时下凹，会使电压调节器工作不稳定，故设计时应调节好附加极

的作用，限制下凹量。
没有电压调节器的发电机，其可能输出的最大电流叫临界电流，可由电机的外特性求得。

带电压调节器的发电机可能输出的最大电流称极限电流，由带调压器的电机外特性求得。这

两个电流决定了电机的过载能力，由图３．２．１（ｂ）和（ｄ）可见，电机转速高，过载能力强。过载

能力还受电刷位置和换向情况的影响。电刷不在几何中心线，有直轴电枢反应，当为去磁反应

时，过载能力减小，而增磁反应时则增大。临界电流还受换向好坏和电机工作温度的影响。
有的飞机直流起动／发电机设有补偿绕组，它使电机结构复杂，成本提高，但补偿了电枢反

应，减小了负载时电机气隙磁场的畸变，电机气隙磁场也可减小，从而减小了励磁功率。补偿

绕组又能使发电机在额定工作点有足够的饱和度，减弱了换向元件电枢反应，改善了电机换

向，增加了电机过载能力。

图３．２．１　飞机直流发电机（１８ｋＷ）的特性
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３．２．３　飞机直流发电机的种类

飞机直流发电机分为无刷和有刷两类。有刷电机在很多老式飞机上仍在应用，但电机换

向存在电刷磨损和电刷火花等问题，制约了电机功率的增大。不用电刷和换向器的直流发电

机称无刷电机，它简化了电机的机械结构，提高了电机的高空性能和可靠性。发展无刷直流发

电机是飞机直流电源的发展趋势。飞机无刷直流发电机又有电磁式和永磁式两种。

１—发电机永磁转子；２—又 Ｙ电枢绕组；３—晶

闸管整流桥；４—平衡电抗器；５—滤波电容器

图３．２．２　永磁无刷直流发电机主电路

１．永磁式无刷直流发电机

永磁无刷直流发电机是永磁交流发电机和

可控整流电路的组合，图３．２．２是其 一 种 主 电

路方案，整 流 桥 由 晶 闸 管 构 成。发 电 机 的 转 子

部分为永磁材料，定子部分包括电枢绕组、三相

晶闸管整流 桥、平 衡 电 抗 器 和 滤 波 电 容。电 枢

采用双Ｙ绕组，两套整流电路，这样可减少发电

机输出直流 电 压 的 脉 动，减 轻 滤 波 电 路 的 体 积

和质量。
飞机永磁发 电 机 转 子 采 用 稀 土 永 磁 材 料，

有三种典型的永磁转子结构，即轴向、横向和径

向结构。飞机 永 磁 发 电 机 多 数 采 用 横 向 结 构，
也有少数采用径向结构。图３．２．３（ａ）是横向结

构磁钢转子，其 外 面 的 保 护 环 有 两 种 形 式。一

种是由导磁 与 非 导 磁 材 料 间 隔 构 成 的 保 护 环，
另一种全由非导磁材料构成。横向结构磁通密

集，电机气隙磁感应可大于磁钢内磁感应，但漏磁较大。用导磁和非导磁两种材料构成的转子

保护环形式，电机的漏磁会更大，但气隙可较小。图３．２．３（ｂ）是径向磁钢转子，径向式电机的

交直轴电枢反应差不多，而横向式电机的直轴电枢反应小于交轴电枢反应。
图３．２．４是７５ｋＷ 永磁发电机的外特性曲线，额定电压４００Ｖ，额定电流１０８Ａ，短路电

流９００Ａ。稀土永磁材料的导磁系数与空气相近，故电机的电枢反应小，因而稀土永磁发电机

的外特性比电磁式电机平坦，电压变化率小，短路电流与额定电流的比值大。
永磁电机不能用灭磁的方法实现电机内部短路保护，通常用脱扣机构在内部短路时将发

电机与原动机脱开。
为使无刷直流发电机输出电压不因转速和负载的变化而变化，减少输出电压纹波，减少突

加突卸负载时电压变化量和缩短 电 压 恢 复 时 间，晶 闸 管 型 无 刷 直 流 发 电 机 常 用 六 相 双 Ｙ 方

案。发电机有两套三相绕组，两者相位相差３０°电角，两套三相整流桥的触发信号也互差３０°
电角，以减少输出电压脉动。若电机在最低工作转速满载运行，其移相角近于０°。当发动机
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１—磁钢；２—转子保护环；３—转子导磁体；４—定子；５—非导磁轴

图３．２．３ 稀土永磁发电机

的最高和最低工作转速之比为２时，则最高工作转速时移相角约６０°，此时三相桥式整流电路

输出电压脉动相当大，见图３．２．５（ａ）或（ｂ）。图３．２．５（ｃ）是采用双 Ｙ 整流电路时的输出电压

脉动，其幅值显著减小，频率则增加一倍，从而可减小输出滤波器的体积。

图３．２．４　稀土永磁发电机的外特性 图３．２．５　α＝６０°的直流输出电压波（滤波前）

无刷发电机电枢电流为非正弦波，故除有基波分量外，还有高次谐波分量。基波电流除形

成电枢基波空间磁场外，还形成６Ｋ±１°次空间谐波磁场，其中 Ｋ＝１，２，…六相双 Ｙ 整流系统

的第一套三相绕组产生的５，７，１７等次空间谐波磁场与第二套的相应高次空间磁场正好大小

相等而相位相反，互相抵消，剩下的１１和１３次空间谐波磁场，则可用绕组短矩来削弱。因此，
六相系统基波电流形成的电枢空间磁场接近于正弦波。
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三相整流系统中的６Ｋ±１（Ｋ＝１，２，３，…）次谐波电枢电流也形成电枢空间基波和谐波磁

场。其中，以５和７次谐波电流建立的空间磁场最强，前者以５倍同步速逆转子旋转方向运

动，后者以７倍同步速顺转子转向旋转，从而在转子磁极表面感应出６倍基波频率的电流，加

大了转子损耗。六相双 Ｙ系统可以有效消除５、７次谐波电枢电流产生的磁场，使电枢磁场接

近正弦，减小电机损耗。

２．电磁式无刷直流发电机

电磁式无刷直流发电机的一种方案是由三级电磁式无刷交流同步发电机和二极管整流桥

构成。电磁式无刷交流 发 电 机 由 永 磁 副 励 磁 机、交 流 励 磁 机、旋 转 整 流 器 和 主 发 电 机 构 成。
图３．２．６是电磁式无刷直流发电机的内部电路图。交流励磁机的电枢在转子上，产生的三相

交流电经旋转整流器整流后供给主发电机的励磁绕组，从而可不采用电刷和滑环。
电磁式无刷直流发电机输出电压通过调节励磁机励磁绕组的电流来实现。
主发电机的电枢采用六相双 Ｙ绕组，可减小输出电压脉动，降低电机损耗。

１—副励磁电机；２—励磁机；３—旋转整流器；４—主发电机；５—输出整流滤波电路

图３．２．６　电磁式无刷直流发电机

３．２．４　飞机直流发电机的冷却

低压直流发电机的冷却方式通常采用强迫吹风。飞机飞行时将迎面气流自飞机前方开口

处引入进风管，再进入电机内部，见图３．２．７。也可将发动机压气机引出的增压空气导入电机

内，见图３．２．８。进入电机的空气先冷却换向器和电刷，然后一小部分空气从电刷保护带与端

盖处的缝隙流出，大部分进入电枢内通风道和气隙，带走电枢和励磁线圈的热量，然后自传动

端排出，见图３．２．９。
发电机所需冷却空气的流量由发电机的损耗、允许工作温度、导热性、电机内空气分配合

理性、冷却空气的温度和密度等因素确定。发电机额定功率相同，损耗大、效率低的需要冷却

的空气量大。电机内部空气分布合理，发热均匀，则流量可小一些。电机各部分导热性好，热

量易传出，绝缘材料允许工作温度高，则冷却空气流量也可较小。
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图３．２．７　用迎面气流冷却的发电机示意图

图３．２．８ 抽取压缩机压缩空气冷却发电机

图３．２．９　飞机直流发电机的内部风路图
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图３．２．１０　迎面气流风冷发电机

的高度和速度极限特性

电机实际通风量由进风口和出风口压力差、管路风

阻、电机内部风阻和冷却空气密度等因素决定，它们又和

飞行速度及高度有关。飞机停于地面或飞行速度低时，
进气 压 力 低，通 风 量 不 足，此 时 靠 电 机 内 装 风 扇 鼓 风 散

热，但散热效果较差。飞行速度较高时，进入发电机的冷

却空气温度急剧升高，使长期超声速飞行的发电机不能

采用迎面气流冷却。所以迎面气流冷却的发电机只能在

一定 的 高 度 与 速 度 范 围 内 才 能 输 出 额 定 功 率，如

图３．２．１０所示。超出该范围后，电机输出功率必须降低。
表３．２．２列出了部分国产飞机直流发电机的基本技

术数据。

表３．２．２　飞机直流发电机额定容量与过载能力

电机型别 ＺＦ ９ ＺＦ １８ ＱＦ ６ ＱＦ １２

额定功率／ｋＷ ９ １８ ６ １２

转速范围／（ｒ·ｍｉｎ－１） ４０００～９０００ ３８００～９０００ ４０００～９０００ ４２００～９０００

一分钟

过载能力

转速范围（ｒ·ｍｉｎ－１）

过载百分数／（％）
５０００～８０００

５０

５０００～８０００

２５

５０００～８０００

５０

５５００～８０００

５０

十秒钟

过载能力

转速范围（ｒ·ｍｉｎ－１）

过载百分数（％）
５６００～８２００

１００

５０００～８２００

５０

６５００～８２００

１００

８０００

１００

长期无

吹风冷却

转速／（ｒ·ｍｉｎ－１）

时间／ｍｉｎ
电流／Ａ

３４００

３０

９０

３４００

２０

２００

３４００

３０

６０

３４００

３０

１２０

３．３　飞机直流发电机的电压调节

３．３．１　电压调节及其技术发展

飞机直流发电机工作转速范围宽，为了使输出电压保持在技术要求规定的范围内，必须

设置电压调节器，通过改变发电机的励磁电流来调节输出电压。
早期的飞机直流发电机额定容量在１５００Ｗ 以下，采用振动式电压调节器，如图３．３．１所

示。发电机励磁绕组串接附加电阻Ｒｇ，调压器的触点 Ｋ与Ｒｇ并联。触点闭合励磁电流增加，
触点断开励磁电流下降。改变触点相对闭合时间即可调节励磁电流平均值，使发电机电压在

转速和负载变化时保持在规定范围内。这种调压器的发电机励磁电流受到触点容量限制，只
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能用于小容量发电机，且触点易损坏，目前已不用。

２０世纪６０年代出现了炭片式电压调节器，它可用于大中功率飞机发电机，可调节的励磁

电流容量达１０～１５Ａ。其原理电路如图３．３．２所示，它是由电磁铁、反作用弹簧和碳柱等组

成。若发电机转速升高或负载减小，电压升高，则调压器电磁铁工作线圈电流加大，电磁吸力

加大，克服弹簧反作用力使衔铁往电磁铁铁心方向运动，碳柱压力减小，碳阻加大，使发电机励

磁电流减小，电压降低。
发电机转速降低或负载增大时，调节作用相反。
炭片式调压器的缺点是炭柱损耗大，炭片易磨损，抗冲击和振动的能力差，调压精度低，动

态响应慢。

Ｋ—振动触电 ；Ｒｇ—附加电阻

图３．３．１　直流发电机振动式电压调节器原理图

１—炭柱；２—衔铁；３—反作用弹簧；

４—电磁铁；５—调节螺钉；６—气隙

图３．３．２　炭片式电压调节器

现代飞机直流发电机采用晶体管式电压调节器，具有体积小、质量轻、损耗小、调压精度高

和动态相应快等优点。
电压调节器通常由检测比较、放大和执行等环节构成。例如振动式电压调节器的检测环

节是电磁铁的工作线圈，它并接于发电机输出端，检测发电机输出电压，发电机电压高，工作线

圈电流大，电磁吸力也大。反作用弹簧是基准元件，其弹性不受电压大小和工作温度的影响。
电磁铁与弹簧的组合可实现电压比较，电压高，线圈电流增大，导致电磁吸力大于弹簧反作用

力，触点断开，电阻Ｒｇ串入励磁绕组电路中，使励磁电流减小，发电机电压降低。随后，电磁铁

工作线圈电流减小，吸力减小，一旦小于弹簧反作用力，则触点闭合，Ｒｇ短接，励磁电流增加，
发电机电压也随之增加。因此，触点与附加电阻就是执行环节，用于控制励磁电流。炭片式电

压调节器中的组成环节，也有相类似的功能划分。
电压调节器往往还有一些附加环节，以提高调节器工作性能或完成其他任务，如发电机并

联运行时，调节电机间负载的均衡等。
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３．３．２　晶体管式电压调节器

炭片式电压调节器通过平滑改变炭柱电阻来调节发电机励磁电流，是连续调节的工作方

式。晶体管式电压调节器的末级晶体管工作于开关状态，通过改变导通比来调节发电机励磁

电流，是一种不连续调节的工作方式，调压器损耗较小。

１．励磁电流的脉宽调制控制

图３．３．３是发电机励磁绕组 Ｗ１和电压调节器末级晶体三极管电路，励磁绕组上还并接续

流管 Ｄ。图（ａ）为三极管导通；图（ｂ）为三极管截止，二极管续流。末级管 Ｖ 导通，电源电压加

于励磁绕组，励磁电流增加；末级管 Ｖ 截止，二极管续流，励磁电流减小。励磁电流平均值和

末级管 Ｖ 的导通比ＤＣ成正比。

图３．３．３　晶体管式调压器末级晶体管的接线图

末级管 Ｖ 截止时功率损耗近似为零，导通时损耗也不大，但从截止到导通或从导通到截

止的过程中则损耗功率较大。减小开关过程中的损耗非常重要。
图３．３．４是末级管开关曲线。
开关周期

Ｔ＝ｔｏｎ＋ｔｏｆｆ＋ｔｒ＋ｔｆ

其中，ｔｏｎ是末级管开通时间，ｔｏｆｆ是截止时间，ｔｒ是开通过程时间，ｔｆ是关断过程时间。
末级管截止期间损耗为Ｐｏｆｆ

Ｐｏｆｆ ＝Ｕｃｅｉｃ ＝ＥｃＩｃｏ （３．３．１）
式中：Ｕｃｅ—末级管集电极发射极间电压；

Ｅｃ—励磁电源电压；

Ｉｃｏ—末级管穿透电流，硅管为微安级。
末级管导通期间损耗为Ｐｏｎ

Ｐｏｎ ＝Ｕｃｅｓ·Ｉｃｓ （３．３．２）
式中：Ｕｃｅｓ—末级管饱和导通电压降；

Ｉｃｓ—导通时流过末级管电流。
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设从截止到导通 和 从 导 通 到 截 止 的 过 渡 期 间 末 级 管 电 压Ｕｃｅ和 电 流ｉｃ按 线 性 变 化，见

图３．３．４，则开通过渡期间的开关损耗Ｐｒ为

Ｐｒ ＝ １
ｔｒ∫

ｔｒ

０
Ｕｃｅｉｃｄｔ＝ １

６ＥｃＩｃｓ＋１
３ＥｃＩｃｏ＋１

３ＵｃｅｓＩｃｓ＋１
６ＵｃｅｓＩｃｏ （３．３．３）

关断过渡期间损耗为Ｐｆ

Ｐｆ ＝ １
ｔｒ∫

ｔｆ

０
Ｕｃｅｉｃｄｔ＝ １

６ＥｃＩｃｓ＋１
３ＥｃＩｃｏ＋１

３ＵｃｅｓＩｃｓ＋１
６ＵｃｅｓＩｃｏ （３．３．４）

末级管平均损耗为Ｐ

Ｐ＝ １
Ｔ

（Ｐｏｆｆ·ｔｏｆｆ＋Ｐｏｎｔｏｎ＋Ｐｒｔｒ＋Ｐｆｔｆ） （３．３．５）

开关过程中损耗Ｐｒ和Ｐｆ主要决定于式（３．３．３）和（３．３．４）中的第一项１
６ＥｃＩｃｓ，因为Ｅｃ和

Ｉｃｓ是两个较大的值。从式（３．３．５）可见，若能改善开关特性、缩短开关过渡时间ｔｒ和ｔｆ，则可减

小晶体管平均功耗。平均功耗还随开关频率ｆ＝１／Ｔ 的减小而减小。总的来讲，开关工作的

晶体管功耗比线性状态工作的要小得多，所以晶体管调压器的末级晶体管都设计成脉宽调制

工作方式。

２．励磁电流平均值

通常晶体管开关过渡时间ｔｒ和ｔｆ很小，可忽略，这样发电机励磁电流波形如图３．３．５所示。

ｔｏｎ—导通时间；ｔｏｆｆ—截止时间；

ｔｒ—开关过程时间；ｔｔ—截止过程时间

图３．３．４　末级管的开关工作

图３．３．５　末级晶体管开关工作

与励磁电流波形
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在导通期，励磁电流用ｉｊ１表示，电流增长，电路方程为

ｉｊ１ｒｊ＋Ｌｊ
ｄｉｊ１

ｄｔ ＝Ｅｃ （３．３．６）

式中：ｒｊ为励磁绕组电阻；

Ｌｊ为励磁绕组电感。
解式（３．３．６）得

ｉｊ１ ＝ＩｊＭ －Ａｅ－ｔ／τｊ （３．３．７）

式中：ＩｊＭ＝
Ｅｃ

ｒｊ
，为励磁电流ｉｊ１的最大值；

τｊ＝
Ｌｊ

ｒｊ
，为励磁回路的时间常数。

在末级管截止期间，励磁电流用ｉｊ２表示，电流衰减，电路方程为

ｉｊ２ｒｊ＋Ｌｊ
ｄｉｊ２

ｄｔ ＝０ （３．３．８）

解式（３．３．８）得

ｉｊ２ ＝Ｂｅ－（ｔ－ｔｏｎ）／τｊ （３．３．９）
式（３．３．７）和（３．３．９）中的Ａ 和Ｂ 是积分常数，由初始条件确定。

设ｔ＝０时，ｉｊ１＝ｉｊ０，则由式（３．３．７）得

Ａ＝ＩｊＭ －Ｉｊ０ （３．３．１０）
代入式（３．３．７）

ｉｊ１ ＝ＩｊＭ －（ＩｊＭ －Ｉｊ０）ｅ－ｔ／τｊ （３．３．１１）

ｔ＝ｔｏｎ时，由式（３．３．１１）和（３．３．９）得：

ｉｊ１ ＝ＩｊＭ －（ＩｊＭ －Ｉｊ０）ｅ－ｔｏｎ／τｊ

ｉｊ２ ＝Ｂ
此时，ｉｊ１＝ｉｊ２，故

Ｂ＝ＩｊＭ －（ＩｊＭ －Ｉｊ０）ｅ－ｔｏｎ／τｊ （３．３．１２）
则

ｉｊ２ ＝ ［ＩｊＭ －（ＩｊＭ －Ｉｊ０）ｅ－ｔｏｎ／τｊ］ｅ－（ｔ－ｔｏｎ）／τｊ （３．３．１３）
稳态时，当ｔ＝Ｔ，ｉｊ２＝Ｉｊ０，可由式 （３．３．１３）推得

Ｉｊ０ ＝ｅ－ｔｏｆｆ／τｊ－ｅ－Ｔ／τｊ

１－ｅ－Ｔ／τｊ
ＩｊＭ （３．３．１４）

令 Ｃ１ ＝１－ｅ－ｔｏｆｆ／τｊ

１－ｅ－Ｔ／τｊ

Ｃ２ ＝１－ｅ－ｔｏｎ／τｊ

１－ｅ－Ｔ／τｊ
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得

Ａ＝Ｃ１ＩｊＭ （３．３．１５）

Ｂ＝Ｃ２ＩｊＭ （３．３．１６）

ｉｊ１ ＝ＩｊＭ（１－Ｃ１ｅ－ｔ／τｊ） （３．３．１７）

ｉｊ２ ＝ＩｊＭＣ２ｅ－（ｔ／ｔｏｎ）τｊ （３．３．１８）
推得励磁电流平均值Ｉｊ 为

Ｉｊ＝ＩｊＭ
１
Ｔ∫

ｔｏｎ

０
（１－Ｃ１ｅ－ｔ／τｊ）ｄｔ＋∫

Ｔ

ｏｎ
Ｃ２ｅ－（ｔ－ｔｏｎ）／τｊｄ［ ］ｔ ＝

ＩｊＭ
ｔｏｎ

Ｔ ＝ＥＣ

ｒｊ
ＤＣ （３．３．１９）

式中：ＤＣ＝
ｔｏｎ

Ｔ
，为末级晶体三级管的导通比，或称占空比。

由式（３．３．１９）可见，励磁电源电压ＥＣ和电机励磁电阻ｒｊ不变时，平均励磁电流Ｉｊ仅与导通比

ＤＣ成正比。ＤＣ＝０，Ｉｊ＝０；ＤＣ＝１，Ｉｊ＝ＩｊＭ＝
ＥＣ

ｒｊ
。

３．励磁电流的脉动和脉动率

励磁电流的脉动（见图３．３．５）会导致发电机输出电压的脉动，必须减小脉动量。通常用

脉动率来判断脉动程度，脉动率是脉动电流峰峰值和电流平均值之比的百分数。
励磁电流脉动峰峰值（又称脉动振幅）记作 ΔＩｊＭ，其值为Ｉ′ｊ０－Ｉｊ０，Ｉ′ｊ０是ｔ＝ｔｏｎ时的ｉｊ１。由

式（３．３．１８）得

Ｉ′ｊ０＝１－ｅ－ｔｏｎ／τｊ

１－ｅ－Ｔ／τｊ
ＩｊＭ

ΔＩｊＭ ＝１－ｅ－ｔｏｎ／τｊ－ｅ－ｔｏｆｆ／τｊ＋ｅ－Ｔ／τｊ

１－ｅ－Ｔ／τｊ
ＩｊＭ （３．３．２０）

通常Ｔτｊ，故ｔｏｎ／τｊ，ｔｏｆｆ／τｊ 和Ｔ／τｊ 都远小于１。将式（３．３．２０）中各指数函数均按幂级数展开

ｅｘ＝１＋ｘ＋１
２！ｘ

２＋…，忽略三次以上高次项，得

ΔＩｊＭ ≈
２ｔｏｎ（Ｔ－ｔｏｎ）
２Ｔτｊ－Ｔ２ ＩｊＭ ＝ｔｏｎ

Ｔ
·Ｔ－ｔｏｎ

Ｔ
· ２Ｔ
２τｊ－ＴＩｊＭ （３．３．２１）

若ｔｏｎ＝０或ｔｏｎ＝Ｔ，则 ΔＩｊＭ＝０。故在ｔｏｎ＝０～１之间出现励磁电流脉动最大值 ΔＩｊＭ ｍａｘ，经推

导ｔｏｎ＝Ｔ
２

时

ΔＩｊＭ ＝ΔＩｊＭ ｍａｘ ＝１－２ｅ－Ｔ／τｊ＋ｅ－Ｔ／τｊ

１－ｅ－Ｔ／τｊ
ＩｊＭ ＝

１－ｅ－Ｔ／２τｊ

１＋ｅ－Ｔ／２τｊ
ＩｊＭ （３．３．２２）
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再按幂级数展开法运算，得式（３．３．２２）的简化表达式

ΔＩｊＭ ｍａｘ ＝ Ｔ
４τｊ－２ＴＩｊＭ （３．３．２３）

则励磁电流脉动率为

ΔＩｊＭ％ ＝ΔＩｊＭ

Ｉｊ
×１００％ ≈

ｔｏｆｆ

Ｔ
· ２Ｔ
２τｊ－Ｔ×１００％ （３．３．２４）

由于末级晶体三极管开关频率高，故 Ｔτｊ，ΔＩｊＭ％不大。例如某发电机励磁绕组电感Ｌｊ＝

０．３４Ｈ，电阻ｒｊ＝８Ω，励磁绕组时间常数τｊ＝
Ｌｊ

Ｒｊ
＝０．０４２５ｓ，若开关频率ｆ＝１２００Ｈｚ，在

ＤＣ＝０．５时有

ΔＩｊＭ ＝ １
２×

２× １
１２００

２×０．０４２５－ １
１２００

×１００％ ≈１％

由此可见，励磁电流脉动是不大的，且开关频率越高则脉动越小。同时可得，脉宽调制工作方

式的调压器对励磁电流的控制作用和线性工作的基本相同，但晶体管的损耗显著减小。

４．晶体管式电压调节器实例

晶体管式电压调节器由检测电路、差动放大电路、可变脉宽振荡器、功率放大器和发电机

启励电路等构成，原理电路图３．３．６是某型号飞机直流电源晶体管式调压器原理电路和结构

组成方块图。
其中检测比较电路由分压电路Ｒ１，Ｒ２，Ｒ３，Ｒ２４和Ｐ及基准电路Ｒ８ 和Ｚ２ 组成。输出偏差

电压Ｕａｂ＝Ｕａ－Ｕｂ 和发电机电压ＵＦ 的关系为

Ｕａｂ ＝ＫＦＵＦ－Ｕｂ

电路中的电位计Ｐ用于调整发电机电压给定值。
差动放大电路分二级。第一级由 Ｖ１，Ｖ２，Ｒ４，Ｒ５，Ｒ６，Ｒ７ 构成，它将偏差电压Ｕａｂ放大，然

后送到 Ｖ５，Ｖ６ 的基极。第二级差动放大器由 Ｖ５，Ｖ６，Ｒ１０，Ｒ１１和 Ｒ１２构 成。两 级 放 大 器 由 Ｚ１

和Ｒ１７组成的稳压电源供电。
调制电路是 可 变 脉 宽 振 荡 器，为 一 多 谐 振 荡 器 电 路，由 Ｖ３，Ｖ４，Ｖ５，Ｖ６，Ｄ１，Ｄ２，Ｒ９，Ｒ１０，

Ｒ１１，Ｒ１２，Ｒ１３和Ｃ２，Ｃ３ 构成，也由稳压电源供电。该 振 荡 器 产 生１０００～３０００Ｈｚ矩 形 波，从

Ｖ４ 的集电极输出至功率放大电路，经 Ｖ７，Ｖ８ 放大后，控制 Ｖ９，Ｖ１０和 Ｖ１１。不计 Ｖ４ 基射极和

Ｄ２ 正向压降，可求得 Ｖ４ 截止时间ｔｏｆｆ

ｔｏｆｆ ＝Ｃ２Ｕｚｌ

ＩＣＳ

不计 Ｖ７ 的基射压降，Ｖ４ 的导通时间ｔｏｎ为

ｔｏｎ ＝Ｃ３

Ｉｃ６

Ｒ１４

Ｒ１３＋Ｒ１４
Ｕｚｌ
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图３．３．６　某型号飞机直流电源晶体管调压器

由上式可见，稳压电源电压Ｕｚｌ和Ｃ２、Ｃ３ 值一定时，改变Ｉｃ５和Ｉｃ６，Ｖ４ 输出脉冲宽度ｔｏｆｆ和脉冲

周期Ｔ＝ｔｏｎ＋ｔｏｆｆ均将变化，即改变了导通比Ｄｃ，且使Ｄｃ 和Ｕａｂ相关。二极管Ｄ１，Ｄ２ 用于保护

晶体管 Ｖ３，Ｖ４。
功率放大电路由 Ｖ７，Ｖ８，Ｖ９，Ｖ１０，Ｖ１１，Ｒ１４，Ｒ１５，Ｒ１６，Ｒ１８，Ｒ１９，Ｒ２０构成，用于放大变脉宽振

荡器送来的矩形脉冲，并实现对励磁电流的控制。
发电机转速升高或负载减小，电压升高，检测电路输出Ｕａｂ增大，经第一级差动放大后，Ｕｃ１

降低Ｕｃ２升高，Ｉｃ５减小Ｉｃ６增大，Ｖ４ 导通时间ｔｏｎ减小，截止时间ｔｏｆｆ加大。调宽矩形波经 Ｖ７、Ｖ８

放大后驱动晶体管 Ｖ９，Ｖ１０，Ｖ１１，使它们的导通时间减小而截止时间加长，即导通比 Ｄｃ 减小，
从而降低励磁电流，降低发电机电压。

发电机转速降低或负载加大时，输出电压降低，调压器调节作用会增加励磁电流，使发电

机电压回升，保持在技术要求规定的范围内。
由Ｒ１，Ｃ１ 和Ｃ４ 组成的滤波电路用于滤除发电机输出电压中的高频脉动分量。
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校正电路是由Ｒ２１，Ｒ２２，Ｒ２３，Ｃ４，Ｃ５，Ｃ７ 组成的负反馈电路，用于改善调节系统的稳定性。
继电器Ｊ用于保证发电机自励建压，建压前使励磁回路外接电阻尽量小。

Ｒ２５，Ｃ８ 防止发电机起励时输出电压过高。若发电机电压突然升高，则电容Ｃ８ 充电，充电

电流通过 Ｖ７ 发射结，使 Ｖ７ 导通，Ｖ１０截止，从而抑制电压继续上升。

３．４　直流电源的并联运行

３．４．１　并联条件和负载分配

直流电源与电网并联，其投入电网的条件是：电源极性和电网相同，电源电压和电网电压

相同。
图３．４．１是两台直流发电机并联工作原理图。Ａ 和Ｂ分别为发电机Ｆ１和Ｆ２的电压调节

点，是发电机电压调节器检测电路与发电机馈电线的连接点，Ｕ１，Ｕ２为 Ａ，Ｂ点电压，Ｕｎ并联汇

流条电压，Ｒ＋１、Ｒ＋２分别为发电机电源Ｆ１和Ｆ２到汇流条间的正接线电阻。由图可得电路方程：

Ｕ１－Ｉ１Ｒ＋１ ＝Ｕｎ （３．４．１）

Ｕ２－Ｉ１Ｒ＋２ ＝Ｕｎ （３．４．２）

Ｉ１＋Ｉ２ ＝Ｉ （３．４．３）
若调节器有调节误差，又称静差，则调节点电压和调压器调定电压Ｕ０１、Ｕ０２间的关系为

Ｕ１ ＝Ｕ０１－Ｋ１Ｉ１ （３．４．４）

Ｕ２ ＝Ｕ０２－Ｋ２Ｉ２ （３．４．５）
式中：Ｋ１，Ｋ２可根据电源电压与它的负载电流间关系确定，图３．４．２是有调压器的发电机外特

性曲线。由于外特性工作段近似为直线，故 Ｋ１，Ｋ２为

Ｋ１ ＝ΔＵ１

Ｉ１

Ｋ２ ＝ΔＵ２

Ｉ

烅

烄

烆 ２

（３．４．６）

图３．４．１　两台直流发电机并联原理图 图３．４．２ 两台发电机的外特性
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综合式（３．４．１）至（３．４．６），得

Ｉ１ ＝ Ｕ０１－Ｕ０２

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２
＋ Ｒ＋２＋Ｋ２

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２
·Ｉ （３．４．７）

Ｉ２ ＝ Ｕ０２－Ｕ０１

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２
＋ Ｒ＋１＋Ｋ１

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２
·Ｉ （３．４．８）

两电源电流差

ΔＩ＝Ｉ１－Ｉ２ ＝ ２（Ｕ０１－Ｕ０２）
Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２

＋ Ｒ＋２－Ｒ＋１

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２
·

Ｉ＋ Ｋ２－Ｋ１

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２
·Ｉ （３．４．９）

为使两电源承担相同负载，必须使：调定电压Ｕ０１＝Ｕ０２；正接线电阻Ｒ＋１＝Ｒ＋２；调压器静

差 Ｋ１＝Ｋ２。飞机上直流电源系统中的各发电机和调压器型号一般均相同，但即使这样，两电

源之间也不易精确满足上述条件，因而各发电机负载不相同。

３．４．２　自动均衡电路

负载均衡分配是提高并联电源容量利用率的基本条件，为此必须采用自动均衡电路。
图３．４．３是双发电机并联负载均衡电路原理图，发电机负极均设有均衡电阻Ｒｊｄ，电压调

节器中设有均衡敏感电阻Ｒｅｑ，如在图３．３．６所示的晶体管式调压器中，Ｒ２４即为均衡敏感电

阻。两发电机调压器中的均衡敏感电阻串联后接于 Ａ 和 Ｂ点。两均衡电阻和均衡敏感电阻

阻值均相等。

Ｒｅｑ１，Ｒｅｑ２：均衡敏感电阻

Ｒｊｄ１，Ｒｊｄ２：均衡电阻

图３．４．３ 双发电机并联负载均衡电路原理

若Ｉ１＞Ｉ２，则 Ａ 点电位低于 Ｂ点，均衡电流ｉｅｑ

自Ｂ流向 Ａ，在Ｒｅｑ１和Ｒｅｑ２上产生电压降Ｕｅｑ。由于

Ｒｅｑ１＝Ｒｅｑ２，所以两均衡敏感电阻上的电压降数值相

等，都是Ｕｍ＝ｉｅｑＲｅｑ，但在各自的调压电路中方向相

反，其调节结果是使Ｕ１降低，Ｉ１减小。同时，调压器

２则使Ｕ２增加，Ｉ２加大，从而使Ｉ１接近Ｉ２，实现两发

电机负载均衡。设两调压器为无静差，则发电机输

出电压为

Ｕ１ ＝Ｕ０１－ΔＵ ＝Ｕ０１－α１ｉｅｑ （３．４．１０）

Ｕ２ ＝Ｕ０２＋ΔＵ ＝Ｕ０２＋α２ｉｅｑ （３．４．１１）
其中α１＝α２，为调压器对均衡电流ｉｅｑ的灵敏度。
即均 衡 电 路 使 电 流 大 的１号 发 电 机 降 低 输 出 电 压

ΔＵ 值，使２号增加 ΔＵ 值，从而均衡两电机的负载

电流。若电压调节器有静差，则：
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Ｕ１ ＝Ｕ０１－Ｋ１Ｉ１－α１ｉｅｑ （３．４．１２）

Ｕ２ ＝Ｕ０２－Ｋ２Ｉ２－α２ｉｅｑ （３．４．１３）
故两电源电压变化量

ΔＵ１＋ΔＵ２ ＝γ（Ｉ１－Ｉ２） （３．４．１４）
即 ΔＵ１＋ΔＵ２ ＝γΔＩ
式中：γ为均衡电路的灵敏度系数。

两台发电机并联的电源系统，当有均衡电路后，两发电机的负载电流分别为

Ｉ１ ＝ Ｕ０１－Ｕ０２

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２＋γ１＋γ２
＋ Ｒ＋２＋Ｋ２＋γ２

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２＋γ１＋γ２
·Ｉ

（３．４．１５）

Ｉ２ ＝ Ｕ０２－Ｕ０１

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２＋γ１＋γ２
＋ Ｒ＋１＋Ｋ１＋γ１

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２＋γ１＋γ２
·Ｉ

（３．４．１６）
则

ΔＩ＝ ２（Ｕ０１－Ｕ０２）
Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２＋γ１＋γ２

＋
（Ｒ＋２－Ｒ＋１）＋（Ｋ２－Ｋ１）＋（γ２－γ１）

Ｒ＋１＋Ｒ＋２＋Ｋ１＋Ｋ２＋γ１＋γ２
·Ｉ

（３．４．１７）
由此可见，若线路结构及相关的调节均衡参数相同，即有Ｒ＋１＝Ｒ＋２，Ｋ１＝Ｋ２，γ１＝γ２，则两发

电机电流差 ΔＩ将与负载电流Ｉ 无关，仅与调节器调定电压有关，且由此引起的电流差比无均

衡电路时小。

３．４．３　发电机与蓄电池的并联运行

飞机直流发电机常与航空蓄电池并联运行。发电机正常工作时，为蓄电 池 充 电；大 负 载

时，发电机与蓄电池共同向电网供电；发电机停车或故障时，仅由蓄电池向电网供电。
蓄电池与发电机并联运行还可降低电网电压脉动和减小加卸载时电网电压的波动。

图３．４．４　发电机与蓄电池并联运行

发电机与蓄电池并联工作（见图３．４．４），系统的

负载分配决定于它们的外特性和两者之间的馈电线

参数。
设调压器 无 静 差，即 调 定 电 压Ｕ０１ 不 受 负 载 影

响，但由于调压点至汇流条的线路电阻Ｒ＋１，使汇流

条端电压Ｕｎ随发电机输出电流ＩＦ的增大而降低，其

外特性 如 图 ３．４．５ 中 曲 线 ２。图 中 曲 线 １ 不 计 及

Ｒ＋１，即发电机调压点处的发电机外特性。
由图３．４．４可得
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Ｕｂ ＝Ｅｂ±Ｉｂ（Ｒｂｉ＋Ｒｂ） （３．４．１８）
式中：Ｉｂ—蓄电池充电或放电电流，充电时取＋号，放电时取－号；

Ｅｂ—蓄电池电动势；

Ｒｂｉ—蓄电池的内阻；

Ｒｂ—蓄电池至汇流条线路电阻。
蓄电池外特性曲线如图３．４．６所示，其中曲线３计及线路电阻Ｒｂ，即系统汇流条处的蓄

电池外特性，曲线４是不计及Ｒｂ时的外特性。
现有

Ｕｎ ＝Ｕｂ （３．４．１９）

Ｉｎ ＝ＩＦ±Ｉｂ （３．４．２０）

图３．４．５　馈电线电阻Ｒ＋１对外特性的影响 图３．４．６ 蓄电池的特性曲线

由此关系及图３．４．５之曲线２、图３．４．６之曲线４，可用作图法求出发电机与蓄电池并联

工作时的负载分配关系，如图３．４．７所示。
若负载电流为零，发电机向蓄电池充电，充电电流等于发电机输出电流，ＩＦ＝Ｉｂ＝Ｉｂ０，汇流

条电压为Ｕｎ０。
若负载电流为Ｉｎ１，发电机除向设备供电外还向蓄电池充电，输出电流为ＩＦ１，汇流条电压

下降为Ｕｎ１，蓄电池充电电流降为Ｉｂ１，Ｉｎ１＝ＩＦ１－Ｉｂ１。
当负载电流增加到一定值时，汇流条电压降为Ｕｎ２，Ｕｎ２等于蓄电池电动势Ｅｂ，电池充电

电流为零，负载电流Ｉｎ２完全由发电机供给，Ｉｎ２＝ＩＦ。
负载电流超过Ｉｎ２后，负载电流由发电机与蓄电池共同负担，汇流条电压进一步降低。
为保证汇流条电压不致过分降低，一般发电机主干线压降不大于０．２５Ｖ。
调压点电压值对蓄电池工作影响很大。调定电压过低，使蓄电池在负载电流较小时就放

电，电池储电量减少，影响应急时的使用；但若调定电压过高，蓄电池充电电流很大，有可能使

蓄电池因过充电而损坏。
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铅航空蓄电池充足电后电动势为３１．２Ｖ，放电电压为２４Ｖ，发电机调定电压为２８．５Ｖ，
一般可以协调工作。发电机与蓄电池并联工作时，蓄电池充电程度对负载电流分配有较大影

响。图３．４．８中曲线５是未充足电的蓄电池外特性。未充足电的蓄电池在飞机上不仅不能发

挥应急电源的作用，而且在与发电机并联时充电电流很大，一方面会降低蓄电池寿命，另一方

面在较小负载情况下就会使发电机过载。因此，不允许将未充足电的蓄电池装到飞机上使用。

图３．４．７　发电机与蓄电池

并联工作的负载分配

图３．４．８　未充足电的蓄电池（曲线５）

不宜与发电机并联运行

３．５　飞机直流电源的控制与保护

飞机低压直流电源系统的控制主要是指主电源、应急电源、外部电源以及起动发电机的控

制。低压直流电源系统的保护是指发电机的反流保护、过电压与过励磁保护、反极性保护、过

载保护和短路保护等。本节主要讨论电源的控制、反流保护与过压保护。

３．５．１　飞机直流发电机的控制与反流保护

飞机直流发电机通常通过接触器与汇流条连接，该接触器称为主干线接触器 ＭＬＣ。
发电机电压低于电网电压时，电网上其他电源（蓄电池或其他发电机）将向此发电机输电，

即出现反流。反流过大将会使发电机或其他电源损坏。反流保护器应在反流达到一定数值后

使该发电机与飞机电网断开。通常将主干线接触器 ＭＬＣ与反流保护装置组合在一起。
图３．５．１是ＣＪ ４００Ｄ型反流保护器原理电路图。图中 ＭＬＣ为主干线接触器，ＤＲ为差

动极化继电器，用于检测电压差及反流。当发电机电压高于电网电压一定值时，ＭＬＣ将该发

电机与飞机电网接通，反流达一定值时与飞机电网断开。
差动极化继电器 ＤＲ有两个工作位置，对应于触点 Ｋ 的接通或断开。图３．５．１中 Ｗ２是

反流保护器的压差线圈，Ｗ１是反流线圈，两线圈都绕置于极化继电器 ＤＲ的衔铁片上，衔铁片
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置于极化继电器 ＤＲ磁路系统的两对极靴间，可绕支点转动，见图３．５．２。

Ｗ１，Ｗ２中无电流，衔 铁 可 处 于 任 一 位 置。当 Ｗ２ 两 端 电 压 差 达 一 定 值，且 电 流 方 向 如

图３．５．２中箭头所示时，衔铁将反时针方向转动，使触点 Ｋ 接通。当反流线圈 Ｗ１的反流电流

达一定值时，衔铁将顺时针方向转动，使触点 Ｋ 断开。

图３．５．１ ＣＪ ４００Ｄ反流保护器原理图

１—接触螺钉；２—衔铁；３—止动螺钉

图３．５．２　极化继电器原理示意图
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若手动控制开关 ＭＬＣ．Ｓ接通，电网上有其他电源，发电机极性正确，则当发电机电压上

升到１４～１８Ｖ 时，继电器Ｊ１吸合，其触头闭合，使压差线圈Ｗ２和继电器Ｊ２的线圈均跨接于电

网和发电机正极之间，检测两者间电压差。若发电机电压高于电网电压达０．３～０．７Ｖ，压差

线圈Ｗ２的安匝使 ＤＲ衔铁动作，触点 Ｋ 闭合，ＭＬＣ线圈通电，将发电机投入电网。
若断开手动控制开关 ＭＬＣ．Ｓ，继电器Ｊ１断开，ＭＬＣ线圈断电，使 ＭＬＣ触点断开。
若发电机电压低于电网电压，电网与发电机间产生反流，流过Ｗ１线圈的反流电流达１５～

３５Ａ，极化继电器 ＤＲ衔铁运动，断开触点 Ｋ，ＭＬＣ线圈断电，ＭＬＣ触点断开，发电机与电网

脱离。
电网上无其他电源时，ＭＬＣ的接通需要电网上有一个１Ｗ 左右的负载，以便 Ｗ２线圈能

通过一定的电流。
继电器Ｊ１，Ｊ２的作用是防止在发电机未发电或反极性情况下，接通 ＭＬＣ．Ｓ，使压差线圈

Ｗ２及Ｊ２线圈通电，承受过高电压。
继电器Ｊ４的作用是在 ＭＬＣ接通后将压差线圈Ｗ２电路由电网转接到发电机正极，使压差

线圈在ＣＪ ４００Ｄ中的反流电路失效时，由其敏感压差及其相应的反向电流，使 Ｋ 断开，从而

断开 ＭＬＣ，将发电机与电网脱开。

３．５．２　飞机直流发电机的过电压保护

发电机励磁电路或调压器故障使电源电压超过规定的稳态电压极限值，称为过压。过压

会对用电设备造成严重危害。出现过压时应使发电机减磁或灭磁，并使发电机脱离电网。
并联直流电源系统中，若某台发电机发生过压故障，负载将转移到此发电机，输出电压未

必超出极限，故不能采用检测调节点电压的方法来判断故障发电机。一般通过检测各发电机

励磁绕组电压来判断故障电机。
过压保护电路对持续性过电压按反延时特性动作，而对瞬时过电压不应动作。
图３．５．３是过压保护器（ＢＪＤ １Ａ）的电路原理。它由检测与放大电路 ＹＢ，中介继电器

Ｊ１，控制继电器Ｊ２和灭磁继电器 Ｍ 等组成。
电压检测电路检测发电机励磁绕组两端电压，由二极管 Ｄ１，稳压管 ＤＷ１、ＤＷ２，电位器Ｐ

和电阻Ｒ１组成。发电机正常工作时，励磁绕组电压Ｕｊ为２～１５Ｖ，检测电路输出电压Ｕｓ偏低，
不能驱动后级电路。发电机过励时，Ｕｊ达２６．５Ｖ 以上，Ｕｓ大于９Ｖ。由ＤＷ４，Ｖ１，Ｖ２构成的门

限电路的门限电压Ｕｔ约９Ｖ。若Ｕｓ＞Ｕｔ，经Ｒ２，Ｃ 延时，Ｖ１，Ｖ２导通，Ｊ１动作，灭磁继电器 Ｍ
动作并自锁，触头断开，发电机励磁电路中串入限流电阻Ｒ５，减小励磁电流。触头⑦⑧断开，
使 ＭＬＣ断开，故障发电机退出电网。
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图３．５．３ ＢＪＤ １Ａ 过压保护器电路

３．５．３　飞机直流发电机的短路保护

飞机直流电网可能由于导线绝缘损坏、接线联接不当、战斗损伤等原因会引起短路，短路

有两种情况：

① 金属熔接性短路，有短路电阻小、电流大、短路时间长等特点；

② 间歇性短路，短路点由金属飞溅或由振动引起金属导体断续相碰而造成。
短路使电源不能正常供电，甚至导致火灾。目前低压直流电源的短路保护主要由反流保

护器和熔断器来实现。所用熔断器常为难熔熔断器，当其通过发电机额定工作电流时，可长期

工作；通过电流超过额定电流较大时才会熔断，且电流越大，熔断越快。

３．６　起动发电系统

３．６．１　航空发动机的起动特性及其起动要求

航空发动机有活塞式和燃气涡轮式两类，都不能自行起动工作，必须靠外力使它们达到一

定转速后才能自行工作。将发动机从转速为零带到能自行工作的转速的过程叫做发动机起
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动。起动过程中既要有驱动发动机旋转的设备———起动机，还要有使发动机内油气混合气点

燃的设备———点火电器，总称为起动点火设备。
活塞式航空发动机达到５０～６０ｒ／ｍｉｎ，喷油点火后就能自行工作。这个转速不高，但因活

塞在气缸内运动时摩擦很大，压缩气缸内的空气也要相当大的力才能运动，所以需要很大的外

力矩才能转动这种发动机。
燃气涡轮发动机常称喷气发动机，由压气机、燃烧室、涡轮与尾喷管等组成。它没有滑动

摩擦，故静阻力矩不大，但这种发动机能自行工作的转速较高。通常发动机转速要达到最高工

作转速的１３％左右，由它传动的油泵转速才达到足以使喷入燃烧室的燃油雾化，发动机才能

点火，使油气混合气燃烧。在点火之前，涡轮和压气机都是起动机的负载，其阻转矩是转速的

高次方幂函数。点火后，涡轮由吸收功率转为输出功率，且它的输出功率随转速的升高而加

大，可反过来带动压气机旋转。为了防止发动机过热，发动机转子必须尽快加速，以便压气机

１—发动机静摩擦力矩；２—压气机阻力矩；

３—涡轮转矩；４—发动机总转矩

图３．６．１　航空喷气发动机的起动特性

进入更多 的 冷 空 气 来 冷 却 发 动 机。因 此

起动机需继续带动发动机旋转，转速大约

达发动机最高工作转速的３５％时发动机

才能自行工作，此转速称为自持转速。仅

在此之后，起动机才可停止工作。喷气发

动 机 的 最 高 工 作 转 速 达 １００００～２０
０００ｒ／ｍｉｎ，自持转速约为３５００～７０００ｒ／

ｍｉｎ，比活塞发 动 机 高 得 多。图３．６．１是

航空喷气 发 动 机 的 起 动 特 性 曲 线。由 曲

线可见，起动 时 静 摩 擦 力 矩 不 大，在 点 火

时静阻转矩最大，起动机的转矩必须大于

静阻转矩。
必须保证 在 不 同 环 境 温 度 和 气 象 条

件下都能 起 动 发 动 机。万 一 第 一 次 不 能

起动，应可进行多次起动。起动过程时间

要短。对于军用飞机，缩短起动时间可提

高飞机的战术技术性能；对于民用飞机，可提高飞机的经济性能。
起动设备的体积、质量要小。起动设备包括起动用能源，如蓄电池、压缩空气或火药柱等。

这类能源的能量是有限的，起动过程中消耗能量少，则能源的体积质量可小，反之，在同样体积

质量下可增加起动次数。但是，起动设备的功率、起动时间和每次起动消耗的能量之间存在一

定关系。起动机功率大，起动时间必然短，起动中消耗的能量则较少。可是加大起动机功率，
其体积与质量也必然增大。有的飞机希望不借助地面设备的支持，能自行起动发动机，实现起

飞，飞机的这种能力称为自起动能力。
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在需要地面设备支持时，地面设备应标准化、通用化。
在多发动机飞机上，一台发动机工作后，借助于它来起动未工作发动机，飞机的这种能力

称为交叉起动能力。交叉起动可以减小飞机对地面设备的要求，是实现多发动机飞机自行起

动的重要条件。

３．６．２　航空发动机的电起动过程

涡轮起动机（冷气或燃气涡轮）、液压马达起动机和电力起动机是航空发动机常用的三种

起动设备。
活塞式航空发动机的电力起动机有三种：惯性起动机、复合作用起动机和直接作 用 起 动

机。惯性起动机由电动机、飞轮、减速器、摩擦离合器和起动爪等装置构成。首先，电动机带动

飞轮旋转，转速达１００００ｒ／ｍｉｎ后，电机断电，此阶段电能转为储存于飞轮的机械能。然后，起

动爪外伸，与发动机轴上的爪相啮合，传动发动机旋转。只要飞轮储能足够大，即可使发动机

转速达到５０～６０ｒ／ｍｉｎ。摩擦离合器的滑动转矩需调整到一定数值，以免两起动爪啮合时冲

击过大而损坏起动机或发动机。复合作用起动机与惯性起动机的不同之处是起动爪啮合前后

起动机不断电，故起动能力比惯性起动机大。直接作用起动机没有飞轮，起动电动机直接或经

减速后传动发动机，故结构简单，但电机功率大。电力起动机的工作时间很短，直接作用时间

仅数秒，复合作用和惯性起动机有飞轮储能过程，约几十秒钟。起动结束后，起动爪收缩，使起

动机与发动机脱开，防止发动机反过来传动电动机。
喷气发动机的电力起动机为直接作用式。起动机的减速器、摩擦离合器和单向离合器都

装在发动机附件机匣内。起动发动机时，电动机经减速后传动航空发动机。起动结束后，电动

机断电，电机转速低于发动机转速，单向离合器自动脱开，防止发动机反过来传动起动机。
对于用电量大的喷气飞机，发电机容量较大，约与电力起动机相当，利用电机可逆原理，可

构成起动发电机。发动机未工作时，该电机作电动机用，起动航空发动机，起动完毕后，发动机

反过来传动该电机发电。

３．６．３　典型的喷气发动机起动发电系统

为了减轻飞行员的负担，发动机的起动过程应自动化。同时应保证在起动的宽转速变化

范围内有大的起动力矩和小的消耗电流，以加快起动过程和减小能量消耗。
喷气发动机的起动控制方式有三种：以发动机转速为函数的控制、以电动机电流为函数的

控制和以时间为函数的控制。前两种控制方式不能限定起动时间，易导致发动机过热。以时

间为函数的控制也不够完善，若预定的起动时间过短，可能出现起动循环已结束，但发动机尚

未达到自持转速的情况。通常使预定时间长一些，以保证在最恶劣条件下也能起动发动机。
可是，在一般情况下，这个时间太长，很不经济。目前用得较多的是以时间为基础再加转速控

制的方式，发动机达到自持转速后，起动过程即中止。
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下面介绍复励 串励起动系统

图３．６．２（ａ）是某喷气歼击机用起动发电系统主电路，起动工作时由飞机上蓄电池供电或

由地面电源车供电。
该系统用以时间为函数的控制方式，揿下起动按钮，经１．３ｓ，接触器３的触头闭合，电源

经电阻Ｒ 向电机供电，由于电阻Ｒ 作用，电流和转矩受到限制，从而限制了电机加速度，通常

此时的加速度在０．３ｍ／ｓ２内，使起动机与发动机啮合比较平稳。到３．８ｓ，起动机与发动机间

可能有的游隙已经消除，起动定时机构（图中未画）使接触器４接通，起动电阻Ｒ 短接，电机电

枢电流和转矩迅速加大，发动机加速。这时，电动机为复励（电动机机械特性见图３．６．２（ｂ）曲

线１），以便有大的起动转矩，随着电机转速升高，反电动势加大，电枢电流与转矩减小。转速

升高到一定值后，电机转矩会与发动机阻转矩相等，发动机将在一个较低的转速下运行而不再

升速，则还不能成功起动发动机。为此，定时机构在８．５ｓ时使励磁继电器ｌ的触头断开，电机

由复励转为串励（电动机机械特性见图３．６．２（ｂ）曲线２）。由于串励直流电动机的理想空载转

速为无穷大，故可一直伴随发动机进入自持转速。

图３．６．２ 喷气歼击机的发动机起动电路

起动发电机在电动起动状态时的最大电磁功率Ｐｍａｘ及其相应的电枢电流Ｉｍａｘ是保证飞机

发动机起动成功的重要技术参数。起动工作时电机的电磁功率为

Ｐ＝ （Ｅ－Ｕｂｒ）Ｉ－Ｉ２Ｒ （３．６．１）
其中

Ｒ＝Ｒａ＋Ｒｂｉ＋Ｒ０ ＝ξＲａ

ξ＝１＋Ｒｂ０

Ｒａ
＋Ｒ０

Ｒａ
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式中：Ｅ—起动电源电动势；

Ｕｂｒ—起动机电刷压降；

Ｉ—起动机电流；

Ｒａ—起动机电枢电阻；

Ｒｂｉ—起动电源内阻；

Ｒ０—起动电源与起动机电机间馈线电阻。

由ｄＰ
ｄＩ＝０，求得最大电机电磁功率时的电枢电流Ｉｍａｘ

Ｉｍａｘ ＝Ｅ－Ｕｂｒ

２ξＲａ
（３．６．２）

最大电磁功率Ｐｍａｘ为

Ｐｍａｘ ＝ Ｅ２

４ξＲａ
１－Ｕｂｒ（ ）Ｅ

２

（３．６．３）

若电机效率为η，则电机最大输出功率Ｐｓｍａｘ与最大电磁功率间关系为

Ｐｓｍａｘ ＝ηＰｍａｘ （３．６．４）
由此可见，电枢电阻Ｒａ、电源内阻Ｒｂｉ、接线电阻Ｒ０ 和电刷压降Ｕｂｒ，均使起动功率减小；而提

高电源电动势Ｅ、提高电机效率，则有利于增加起动工作最大功率。如果用飞机上的蓄电池起

动，该电池必须充足电。
为保证起动系统可靠工作，需要有以下措施：第一，处于发电状态的电机不能进入电动状

态；第二，多发动机飞机各发动机应依次起动，不能两台或多台发动机同时起动；第三，在起动

过程中发生短路等故障时，应使系统断电，故障排除后，定时机构应恢复到初始状态后，然后才

能再起动。
直流起动发电系统的发展推动了直流电源的发展，但仍有以下缺点：

① 直流电机有电刷与换向器，高空工作困难；

② 电压低，电源与起动机间的馈电线粗，质量大；

③ 起动系统受环境影响大，低温时起动成功率降低。

３．７　飞机直流供电系统的二次电源

在供电系统为低压直流电源的飞机上，根据用电设备的需要，其二次电源有４００Ｈｚ（或其

他频率）、１１５Ｖ 单相交 流 电，或 为１１５／２００Ｖ 三 相 交 流 电，或 为３６Ｖ 三 相 交 流 电 以 及 不 是

２８Ｖ电压量值的直流电。早期的飞机直流供电系统的二次电源主要采用旋转式变流机，其工

作原理是由２８Ｖ 直流电压驱动变流机内电动机旋转，以带动变流机内的发电机工作，但这种

变换方式效率太低，已逐渐被淘汰。随着电力电子技术的发展，静止变流器因其效率高、噪声

小而被广泛应用，作为现代飞机的二次电源。
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对静止变流器的基本技术要求有两个方面：一是使用要求；二是电能质量要求。使用要求

的具体内涵是体积小、质量轻、使用维护方便、工作可靠、价格便宜。电能质量的具体要求有：
输出频率稳定，输出电压稳定，负载突变时电压恢复快，输出波形为良好的正弦波，失真度小，
效率高，对设备电磁干扰小等。

静止变流器在低压大电流条件下工作，其功率器件损耗大，为此，减少损耗，提高效率显得

十分重要。
飞机静止变流器目前多采用集中供电方式，即一台二次电源向所有使用该种电能的用电

设备供电。为了提高供电可靠性，常采用主备用方式工作，即正常时使用主变流器，主变流器

故障时，将其断开，接入备用变流器。
常用飞机静止交流器的电路构成原理有三种：

① 推挽式逆变器。
开关频率为４００Ｈｚ的推挽式逆变器将２８Ｖ 直流电转变为方波宽小于１８０°的交流电，经

输出变压器将电压升高到所需值。输出电压值靠调节方波的宽度来实现。为了得到正弦输

出，需要滤波器，其体积质量较大。

② 升压直流变换器和阶梯波合成逆变器组合。
该种变流器先将２８Ｖ 直流电进行斩波升压，再采用阶梯波逆变技术获得交流电。阶梯波

合成逆变器输出电压中低次谐波含量很小，可减小滤波器的体积和质量，但本身没有输出电压

调节功能。输出电压调节通过前级升压式直流斩波变换器实现。这种构成方案的体积质量仍

较大。

③ 单端反激式直流变换器和正弦脉宽调制型逆变器组合。
该种变流器采用单端反激斩波变换先将２８Ｖ 直流变换成正弦脉宽调制逆变所需的输入

电压，再由正弦脉宽调制逆变器变换成所需的交流电。此二次电源，其单端反激式直流斩波变

换在高频下工作，体积可做得较小；同时，正弦脉宽调制逆变可调节输出电压的幅值和频率，输

出滤波器较小，又不 要 输 出 变 压 器，体 积 质 量 小。两 者 组 合 能 得 到 较 高 的 电 气 性 能，但 价 格

较贵。

３．８　高压直流供电系统

３．８．１　高压直流电源发电机

高压直流供电系统中的电源主要由无刷直流发电机和发电机控制器组成。无刷直流发电

机实际上是无刷交流发电机和整流滤波电路的组合，有两种组合方式。一是无刷交流发电机

与不可控的整流滤波电路组合，如Ｆ ２２就采用这种方案；二是无刷交流发电机与可控整流滤

波电路组合，是新发展的一种方案。后者的优点是同时具有起动和发电双重功能，且在发电时
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还可吸收系统回馈的能量。随航空技术的发展，经过论证，确定２７０Ｖ 高压直流系统为飞机供

电系统的可选优化方案之一后，近３０年来，国内外一直在寻求适合高压直流电源需要的无刷

直流发电机，永磁无刷直流发电机是被采用的一种方案，而开关磁阻电机由于其突出的优点，
正被重视并投入研究。

开关磁阻电机结构简单，性能优越，可靠性高，具有以下特点：

① 转子极其简单，既无永磁磁钢又无绕组，电机制造成本低；

② 在很宽的调速范围内均具有高效率；

③ 有高的故障容错能力；

④ 具有很强的高温环境适应能力。
上述优点为开关磁阻电机在航空领域应用创造了良好的条件。尽管开关磁阻电机在航空

领域中的应用目前还处于样机阶段，但已显露出了良好的性能，随着进一步的改进、完善，在航

空领域中的应用必将成为现实。国外开关磁阻起动发电机试验样机的转速已达到５００００ｒ／ｍｉｎ，
使飞机高压直流电源的体积质量显著减小。这种电机作发电运行的不足之处是必须要配备电

力电子变换器。

３．８．２　高压直流供电系统的构成

高压直流电源的额定电压为２７０Ｖ，飞机高压直流电气系统是由２７０Ｖ 直流供电系统和

无刷直流电动机等用电设备构成。其中供电系统由２７０Ｖ 直流电源系统和固态配电系统组

成。其电源系统又由主电源、辅助电源、二次电源和应急电源等组成。普通有触点的开关电器

均因高空断弧困难而不能应用，在飞机高压直流供电系统中只能用没有触点的固态功率控制

器或混合式功率控制器。同样，系统中也不能用有换向器的直流发电机和电动机，所以需要发

展无机械换向器的无刷直流发电机和无刷直流电动机。
高压直流电源的特点是：

① 无刷直流发电机结构简单，工作可靠，并联方便；

② 主电源和二次电源内部损耗小，效率高；

③ 通过反流保护二极管实现并联，主电源故障不会导致供电中断；

④ 电网质量轻；

⑤２７０Ｖ 高压直流电对人体的危害比１１５／２００Ｖ 交流电小；

⑥ 能实现无刷起动发电。
图３．８．１是某中大型飞机高压直流电源系统的构成方案。主电源是四台永磁式无刷直流

发电机，采用两两并联的分裂并联方式，故有左右两条２７０Ｖ 高压电源汇流条。发电机经反流

阻断二极管接到电源汇流条，由于二极管处于电源汇流条附近，所以发电机或发电机到电源汇

流条馈电线的短路不会使汇流条电压扰动。通常电源汇流条间的混合式接触器不接通，左右

两电源汇流条不相联，形成左右两个独立的配电系统。仅由机场外部电源或机上辅助发电机
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供电时，两电源汇流条间混合式接触器才接通。飞行中，仅当一侧的两台主发电机均不工作

时，才接通混合式接触器，由正常工作电源向另一侧用电设备供电。

１，２，３，４—２７０Ｖ高压无刷直流发电机；５—机场电源；６—辅助发电机；７—反流阻断二极管；

８—混合式接触器；９，１０—２７０Ｖ直流汇流条；１１，１２—２７０Ｖ重要汇流条；１３，１４—２７０Ｖ／２８Ｖ变换器；

１５，１６—２８Ｖ直流汇流条；１７—４００Ｈｚ静止变流器；１８—蓄电池汇流条；１９—用电设备汇流条；

２０—固态功率控制器；２１，２２—机载计算机

图３．８．１ ２７０Ｖ高压直流供电方案

机上两条２７０Ｖ 重要用电设备汇流条分别经反流阻断二极管和混合式接触器接到左右两

条２７０Ｖ 电源汇流条上。除非四台发电机都损坏，否则这两条汇流条不会失去电压。辅助动

力装置既可在地面使用，也可飞行时使用。２７０／２８Ｖ 直流变换器分别由左右２７０Ｖ 重要用电

设备汇流条供电，它们的输出接到２８Ｖ 直流汇流条。２７０／２８Ｖ 直流变换器具有双向特性，一

旦主电源故障，它可将蓄电池的直流电升压为２７０Ｖ 直流电，向２７０Ｖ 重要直流汇流条供电，
所以２７０Ｖ 重要直流汇流条由三个方向供电。这种供电系统，在正常情况下，有６组电源可供

选用，４台主发电机，１台辅助发电机，还有应急蓄电池。只要发电机容量选择合理，任１台或

２台主电源发电机故障，仍可向所有用电设备供电，３台主发电机故障，还可向重要任务负载供

电，完成飞行任务，此时可启用也可不启用辅助发电机。由此可见，这种供电布局具有容错和

不中断供电的功能，有高的可靠性和生命力。
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３．８．３　高压直流供电系统的二次电源

高压直流电源系统的二次电源主要有两类：一类是直流变换器，实现２７０Ｖ 直流和２８Ｖ
直流的双向或单向变换；另一类是直交变换器，将２７０Ｖ 直流电转变为４００Ｈｚ、１１５Ｖ 单相或

三相交流电。
为了使供电系统具有高的可靠性，同时为了减轻配电网的质量，提高供电电能质量，高压

直流供电系统一般都采用分布式布局方案。其二次电源设在电气负载管理中心附近，也可将

它们在结构上做在一起，成为组合式电源和配电装置。在这种情况下，对二次电源的要求将更

高，即要求模块化结构、高功率密度、高效率、具有并联和热插拔功能、能实现冗余与容错供电等。

复习思考题

３．１　试述飞机低压直流电源系统中直流发电机的机械结构特点与减小其体积质量的措施。

３．２　试述电源系统中电压调节点定义；并从调节系统角度分析振动式调压器和炭片式调

压器的组成环节及其功能。

３．３　试分析飞机直流有刷发电机高空高速性能差的原因。

３．４　试述永磁式和电磁式直流无刷发电机工作原理、结构特点和电枢设置为双 Ｙ 绕组

的意义。

３．５　飞机直流发电机与电压调节器联合工作，试分析发电机转速与负载在极端情况之间

变化时，发电机励磁电流的最大变化范围。

３．６　试述飞行高度与速度对航空发电机冷却的影响，以及当飞行速度与高度超出发电机

冷却极限时的必要措施。

３．７　试述飞机直流发电机设置附加极和补偿绕组的作用、意义及其设计原则。

３．８　试分析晶体管脉宽调制电压调节器功率损耗和励磁电流脉动率的定量值。

３．９　试述直流电源的并联条件及其负载分配的定量计算方法。

３．１０　试述直流并联系统电源间负载自动均衡措施及其均衡效果的影响因素与定量表达。

３．１１　试分析 直 流 发 电 机 与 蓄 电 池 并 联 运 行 时 的 各 种 工 作 状 态 及 其 蓄 电 池 不 充 足 电

（一般要求大于其额定容量的７５％）不能装机使用的原因。

３．１２　试述直流电源系统中反流保护的定义、设置意义及典型极化继电器式反流保护器

工作原理。

３．１３　试述直流电源系统过压和短路保护的意义及其实施方案。

３．１４　试述航空发动机的起动特性和电力起动实施方案与起动过程，并阐明电机采用复

励后又转为串励的原因。

３．１５　试述飞机供电系统设置二次电源的必要性和直流供电系统中二次电源的类型。

３．１６　试述飞机高压直流电源系统的定义、组成、特点和发电机选择方案。
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第４章　飞机交流电源系统

４．１　概　述

飞机交流电源系统有恒频和变频两种类型。恒频交流电源系统又有恒速恒频和变速恒频

两种型式。飞机交流电源调节点额定电压为１１５／２００Ｖ，恒频交流的额定频率为４００Ｈｚ，变频

交流的工作频率范围一般在４００Ｈｚ上下变化，它们均被要求输出三相四线制交流电。
变频交流电由航空发动机直接传动的无刷交流发电机产生，与恒频交流电源系统相比，变

频交流发电系统简单，体积质量小，电能转换效率高。由于民用飞机，特别是旅客机的用电设

备中加热防冰负载的用电量约占飞机总用电量的５０％左右，电动机用电量占２５％～３５％，照

明设备占５％左右，而加热和防冰及照明设备一般对电能频率没有严格要求，可以使用变频交

流电。另一方面，因为涡轮螺旋桨（简称涡桨）发动机飞机适于频繁起落，耗油少且费用便宜，
一些中短程支线客机常采用涡桨发动机。而涡桨发动机的一个重要特点是工作时转速变化范

围小，因而即使发电机由该发动机直接传动，它的工作频率一般也在４００Ｈｚ左右。因此，不少

飞机采用变频交 流 与 低 压 直 流 组 合 的 混 合 电 源 系 统，如 国 产 的 运 ７ ２００Ａ、３０～４０ 座 的

ＤＨＣ８、４６座的 ＡＴＲ ４２；而６４座的 ＡＴＰ则采用全变频交流电。变频交流电供电的电动机

转速和频率成正比，是其缺点之一。变频交流电源的第二个缺点是发电机不能并联，因而也不

能实现电源间的不中断转换。
现代飞机多采用恒速恒频交流电源，少量飞机采用了变速恒频交流电源。
恒速恒频电源系统的主电源由恒速传动装置（简称 ＣＳＤ）、交流发电机和控制器等组成。

恒速传动装置将转速变化的飞机发动机输出变换为恒定转速的输出，传动交流发电机。恒速

传动装置的 输 出 转 速 一 般 有 ６０００ｒ／ｍｉｎ，８０００ｒ／ｍｉｎ和 １２０００ｒ／ｍｉｎ，少 数 输 出 转 速 达

２４０００ｒ／ｍｉｎ，相应交流发电机的极对数为４，３，２和１。恒速传动装置按能量转换方式可分

为液压式、气压式、电磁式、机械式、机械液压式和空气涡轮等类型。现代飞机上应用的恒速传

动装置，主要有电磁式、齿轮差动的机械液压式和空气涡轮。最简单的电磁式恒装就是电磁滑

差离合器。在负载改变和发动机转速变化时，通过改变电磁恒装的励磁电流就可以保持其输

出转速不变。由于电磁恒装的输出和输入转矩相同，其输入功率和输出功率之比等于输入转

速和输出转速之比。如果发动机工作转速范围为１∶２，则在发动机最高转速时，恒装消耗的

功率等于传到发电机的功率，效率仅为５０％。因此，简单的电磁恒装只用于发动机转速变化

范围不大，发电机容量较小（３０ｋＶＡ 以下）的场合。在民航飞机上广泛使用辅助动力装置产
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生辅助电源，辅助动力装置的空气涡轮转速可以控制，因此，由其传动的辅助动力装置发电机

的转速一般恒定不变。现代飞机使用最广泛的恒速传动装置为齿轮差动液压式恒装。２０世

纪７０年代后生产的恒速恒频电源将恒速传动装置和无刷交流发电机组装在一个壳体内，共用

油路系统，构成组合传动发电机（简称ＩＤＧ）。恒速恒频电源系统的控制器实现发电机的电压

调节、系统自检测和保护控制等功能。恒速恒频电源系统的主要缺点是恒速传动装置结构复

杂，能量转换效率较低。随着新技术的不断采用和使用经验的丰富，恒速恒频交流电源系统得

到了不断地完善和发展，它是目前应用最普遍的飞机电源。
变速恒频电源系统由交流发电机、电子式功率变换器和控制器构成，避免了使用复杂和低

效率的恒速传动装置。变频无刷交流发电机由发动机直接驱动，其输出频率变化范围与发动

机的转速变化范围一致。电子变换器将发电机发出的变频交流电变换为恒频的三相四线制交

流电。随着功率电子技术的发展，变速恒频电源将有较好的发展前景。

４．２　飞机恒速恒频交流电源系统

４．２．１　齿轮差动式液压恒速传动装置

齿轮差动式液压恒速传动装置是目前应用最广泛的恒装。它由差动游星齿轮、变量泵、定

量马达、调速系统和供油系统等部件与环节组成，见图４．２．１。图４．２．１中１为航空发动机附

件机匣的传动齿轮，２是恒装内的差动游星齿轮，３为变量泵，４为定量马达，５为伺服油缸，６
为调速器，７为发电机，在调速器作用下，液压系统产生补偿转速ｎ３，将发动机变化的转速ｎ１转

变成恒定转速ｎ９驱动无刷交流发电机。

１．差动游星齿轮系的工作原理

恒速传动装置的差动游星齿轮系由游星架２、游星轮Ｚ５和 Ｚ６、补偿齿轮Ｚ４和输出齿轮Ｚ７

组成，图４．２．２是差动齿轮系的传动示意图。

图４．２．１ 齿轮差动恒速传动装置构成方块图 图４．２．２ 差动游星轮系传动示意图

若补偿齿轮Ｚ４不动，游星架２顺时针方向转动，则 Ｚ５逆时针方向旋转，Ｚ６顺时针方向旋

转，使输出齿轮也顺时针旋转。若游星架２不动，补偿齿轮Ｚ４逆时针方向转动，则Ｚ５也逆时针
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方向旋转，Ｚ６顺时针方向转，Ｚ７也顺时针方向转。如游星架２顺时针转，补偿齿轮Ｚ４逆时针方

向转，则Ｚ７必顺时针方向转，且转速比仅有游星架２或Ｚ４转动时高。补偿齿轮不动，游星架转

一圈，输出齿轮Ｚ７转两圈。游星架不动，补偿齿轮转一圈，输出齿轮也转一圈。如输出齿轮的

转速用ｎ７表示，游星架２和补偿齿轮Ｚ４的转速分别用ｎ２和ｎ４表示，则有

ｎ７ ＝２ｎ２－ｎ４ （４．２．１）
为使输 出 齿 轮 的 转 速ｎ７等 于 额 定 转 速ｎＮ，则 游 星 架 转 速 等 于 额 定 转 速 的 一 半 时，即ｎ２＝
１
２ｎＮ，补偿齿轮不转动，即ｎ４＝０，输出转速即为额定转速ｎ７＝２ｎ２＝ｎＮ，这就是零差动状态。

若游星架转速降低了，ｎ２＜ｎＮ／２，则必须使补偿齿轮逆时针方向转动，才能使输出转速升到额

定转速，这是正差动状态。游星架转速高于零差动状态转速，必须使补偿齿轮顺时针方向转

动，才能使输出转速回落到额定转速，此为负差动状态。
若将游星架与发动机附件传动机匣输出轴相接，输出齿轮与发电机相接，补偿齿轮由液压

马达传动，构成组合传动发电机ＩＤＧ中ＣＳＤ的一种方案。如发电机额定转速为１２０００ｒ／ｍｉｎ，
零差动时发动机附件机匣输出转速为６０００ｒ／ｍｉｎ。发动机转速低于６０００ｒ／ｍｉｎ齿轮系为正

差动工作，高于６０００ｒ／ｍｉｎ为负差动工作。
在恒装输出转速不变时，若发电机输出功率也不变，则其输入功率和输入转矩也不变，即

发电机对恒装输出齿轮的反作用转矩也是不变的。
通过补偿齿轮传递的功率等于作用在补偿齿轮上的转矩与其转速的乘积。因此，零差动

状态时，补偿齿轮不转动，它不传递功率，该状态下发电机所需功率由发动机经差动游星齿轮

直接传递。在正差动和负差动工作状态，补偿齿轮旋转，传递的功率与其转速成正比。例如，
对于零差动转速为６０００ｒ／ｍｉｎ的恒速传动装置，发动机转速为４０００ｒ／ｍｉｎ时，由式（４．２．１），
补偿齿轮转速应为４０００ｒ／ｍｉｎ，由补偿齿轮传递的功率为发电机输入功率的１／３，其余２／３的

功率由齿轮系直接传递。由图４．２．３可见，补偿齿轮是由液压马达传动的，故它的功率来源于

液压马达。由此可见，在齿轮差动式液压恒装中，发电机的所需功率主要由齿轮系传递，由液

压马达传递的仅是一小部分，故液压泵和液压马达的体积质量较小，恒装的工作可靠性和效率

却较高。
由式（４．２．１）可见，恒装输入转速从４０００ｒ／ｍｉｎ至８０００ｒ／ｍｉｎ范围内变化时，为使发电

机转速为１２０００ｒ／ｍｉｎ，补偿齿轮的转速应在－４０００ｒ／ｍｉｎ至＋４０００ｒ／ｍｉｎ范围内变化。通

常涡轮喷气发动机的工作转速范围为２，即其最高工作转速与最低工作转速之比为２。上例计

算符合航空发动机实际情况。
若发动机附件机匣输出转速仍为４０００～８０００ｒ／ｍｉｎ，但发电机的转速不是１２０００ｒ／ｍｉｎ，

而是６０００ｒ／ｍｉｎ、８０００ｒ／ｍｉｎ或２４０００ｒ／ｍｉｎ，则直接采用图４．２．２的轮系方案就不合理

了。如发电机额定转速为６０００ｒ／ｍｉｎ，则发动机输出转速为４０００ｒ／ｍｉｎ时，补偿齿轮转速应

为－２０００ｒ／ｍｉｎ；而发动机输出转速为８０００ｒ／ｍｉｎ时，补偿齿轮转速应为１００００ｒ／ｍｉｎ，即
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图４．２．３　恒速传动系统原理图

负差动状态时补偿齿轮传递的 功 率 比 例 显 著 提

高，从而使泵马达的功 率 和 体 积 质 量 显 著 提 高，
齿轮差动液压恒装的优点就体现不了。为此，采

用图４．２．３的齿轮系方案，在齿轮系中加入输入

齿轮Ｚ１与Ｚ２和输出齿轮Ｚ８与Ｚ９，它们之间的传

动比根据发电机所要 求 的 转 速 确 定。这 样 可 做

到发动 机 转 速 从４０００至８０００ｒ／ｍｉｎ内 变 化

时，输 出 齿 轮 Ｚ９ 的 转 速 为 ６０００，８０００ 或

２４０００ｒ／ｍｉｎ，泵和马达的功率仍在发电机额定

功率的１／３上下，且恒装输入轴与输出轴仍可在

同一轴线上。仅当发动机附件机匣的输出工作转

速范围大于２时，泵马达的补偿功率才要加大。
图４．２．３中 还 示 出 了 液 压 泵 由 游 星 架 通 过

齿轮Ｚ１０同Ｚ１１驱动，液压马达通过齿轮Ｚ１２同Ｚ３

传动补偿齿轮。

２．液压马达与液压泵

齿轮差动液压恒装常用轴向柱塞式液压马达与液压泵。液压马达与液压泵和电机一样是

可逆的，又因泵打出的油仅供给马达用，故两者功率相同（忽略本身功率损耗时）。通常将泵和

马达组合在一个壳体内，如图４．２．４（ａ）所示，这是泵马达的剖面图，左（马达）右（泵）结构基本

上对称。不同的是马达的斜盘１３是固定的，泵的斜盘３是可动的，由调速系统的伺服作动筒

驱动，倾角可变。
液压泵的圆柱形缸体１０的轴向一侧有９个分布均匀的柱塞孔，９个柱塞在孔内。缸体与

轴相连，由轴承１１支承。齿轮２转动带动转轴旋转，并使缸体转动。柱塞８的球头套在端部

滑块６内，弹簧９使滑块６的端面紧靠在可动斜盘３的跑道上。如果可动斜盘３与垂直面间

的夹角不为零，则缸体转动时，柱塞将产生左右往复运动，并吸油和打油。分油盘１２不转动，
上面有弧形腔，参看图中 Ａ Ａ 剖面。从分油盘向泵体方向看，泵反时针方向旋转，右为高压

油腔，左为低压油腔，分油盘与缸体紧贴，其油腔与缸体上柱塞孔相通。
液压马达的缸体从左侧与分油盘贴紧，故泵的高压油路通过分油盘与马达的高压油路相

连，两低压油路也通过分油盘相连。分油盘的低压腔和恒装的供油油路相连，以不断补充泵马

达工作时的泄漏。液压泵的斜盘可动而马达的则不可动，故称泵为变量泵，因为斜盘倾角不同

时塞柱的行程不同，泵打油量就改变，而马达则称为定量马达。
变量泵的缸体逆时针方向旋转时，缸内某活塞自最上面位置沿左半圆弧往下运动。随着

活塞的运动，活塞与缸体的容积增大，将低压油吸入缸体，活塞运动到最低位置时吸入的油量
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达最大值。缸体继续转动时，活塞就将吸入的油加压压出，即将高压油向马达输送。缸体转一

转，柱塞轴向往复运动一次，吸油和打油各一次，故缸体每转一个柱塞的理论打油量ｑ为

ｑ＝ π
４ｄ２ＤｔｇγＢ，　　ｃｍ３／ｒ （４．２．２）

式中：ｄ 为柱塞直径（ｃｍ）；

Ｄ 为柱塞在缸体上分布圆直径 （ｃｍ）；

γＢ 为泵可动斜盘与垂直面间倾斜角（°）。
若液压泵转速为ｎ，柱塞数为Ｚ，则泵每分钟打油量Ｑ 为

Ｑ＝ＣｎｔｇγＢ，　　Ｌ／ｍｉｎ （４．２．３）

式中： Ｃ＝ １
１０００

π
４ｄ２ＤＺ

上式表明泵打油量Ｑ 仅由转速ｎ 和倾角γＢ决定。因泵的转速由发动机转速决定，只能改变γＢ

角来控制打油量。
液压马达将输入的液压能转变为机械功率。马达高压腔的柱塞受来自泵的高压 油 的 作

用，产生轴向运动，其轴向运动受马达固定斜盘的限制，从而产生一个使缸体旋转的分力，缸体

转动使马达输出轴转动，从而带动恒装的补偿齿轮旋转。图４．２．４（ｂ）是马达中一个柱塞的受

力图，Ｆ 为液体对柱塞的压力，ＦＮ 是斜盘对柱塞的反作用力，因斜盘跑道与滑块间摩擦 力 很

小，故ＦＮ与斜盘表面垂直，ＦＭ是Ｆ 和ＦＮ的合力，设斜盘倾角为γＭ，三力的关系如图中右侧所

示。因为分油盘一侧为高压油区，另一侧为低压油区，两侧压力Ｆ 不同，故ＦＭ 也不同，故一个

柱塞旋转一周的平均力矩不为零，其值ｍ 为

ｍ ＝ｄ２
ＭＤＭ

８
（ＰＨ －ＰＬ）ｔｇγＭ，　　ｋｇ·ｃｍ （４．２．４）

式中：ｄＭ为马达柱塞直径（ｃｍ）；

ＤＭ为马达柱塞分布圆直径 （ｃｍ）；

ＰＨ为高压腔油压（ｋｇ／ｃｍ２）；

ＰＬ为低压腔油压（ｋｇ／ｃｍ２）；

γＭ 为马达斜盘倾角（°）。
有ＺＭ个活塞的马达平均转矩 Ｍ

Ｍ ＝ＣＭ

２π
ｔｇγＭＰ，　　ｋｇ·ｃｍ （４．２．５）

ＣＭ ＝ π
４ｄ２

ＭＤＭＺＭ，　　ｃｍ３

Ｐ＝ＰＨ －ＰＬ，　　ｋｇ／ｃｍ２

结构一定时，马达转矩 Ｍ 与油压差Ｐ 成正比。马达的负载力矩大，马达的转矩也相应增大，
压力差也随之增大。通常低压腔的油压ＰＬ不变，故高压腔的油压 ＰＨ 加大。因马达的高压油
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１—轴承；２—齿轮；３—可动斜盘；４—轴承；５—球形轴承；６—端部滑块；７—销片；８—柱塞；

９—中心弹簧；１０—缸体；１１—轴承；１２—分油盘；１３—固定斜盘；１４—销子

图４．２．４ 液压泵和液压马达
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来自液压泵，故泵高压腔的油压必须增大。
因液压马达的结构与液压泵相同，所以液压马达的转速ｎＭ与输入高压油流量间关系和液

压泵的打油量与转速间的关系式（４．２．３）相同。

ｎＭ ＝ ＱＭ

ＣＭｔｇγＭ
，　　ｒ／ｍｉｎ （４．２．６）

ＣＭ ＝ １
１０００

π
４ｄ２

ＭＤＭＺＭ，　　ｃｍ３

液压泵是靠缸体内部容积变化来实现吸油和打油，泵相对运动时都会有漏油。油泄漏量

与泵的制造工艺以及工作中磨损程度和油质有关，也与高压油与低压油压力差成正比。同样，
马达工作时，油也有泄漏。不计漏油时，马达的输入油量ＱＭ和泵打出的油量Ｑ 相等，即

ＱＭ ＝Ｑ
计及漏油后，则有

Ｑ－ＱＭ ＝ ＫＰ （４．２．７）
式中 Ｋ 为泵马达的泄漏系数。综合（４．２．３）至（４．２．７）式有

ｎＭ ＝ Ｃ
ＣＭｔｇγｍ

ｔｇγＢｎ－ ２πＫ
（ＣＭｔｇγＭ）２

ＭＣ （４．２．８）

若马达负载转矩很小，则高低油压差不大，泄漏很小，可忽略，则不论泵转速ｎ多高，只要泵斜

盘倾角γＢ＝０，马达转速ｎＭ＝０。如γＢ 为正，则马达正转；γＢ 为负，则马达反转。发电机空载

工作时，马达负载转矩小。
发电机负载加大，马达转 矩 ＭＣ亦 增 大，油 压 差 Δｐ 加 大，泄 漏 也 增 大。为 了 使 马 达 转 速

ｎＭ＝０，γＢ 不应为零，而应有一较小的值，即泵必 须 有 一 较 小 的 打 油 量，以 补 偿 系 统 中 油 的 泄

漏。由（４．２．８）式可见，若此时γＢ＝０，则马达转速不会为零，将在负载转矩作用下慢速转动。

３．齿轮差动式液压恒速传动装置的工作

由图４．２．２的ＣＳＤ传动系统图及式（４．２．１）可导出ＣＳＤ输出转速（即发电机转速ｎ９），输

入齿轮Ｚ１的转速（即发动机附件机匣的输出转速ｎ１），与液压马达转速（即齿轮Ｚ１２的转速ｎ１２）
间关系

ｎ９ ＝２Ｚ８

Ｚ９
·Ｚ１

Ｚ２
ｎ１－Ｚ８

Ｚ９
·Ｚ１２

Ｚ３
ｎ１２ （４．２．９）

式中Ｚ８，Ｚ９，Ｚ１，Ｚ２，Ｚ１２和Ｚ３是图４．２．２相应齿轮的齿数。
若发电机的额定转速为ｎＮ，又有ｎ９＝ｎＮ，如恒装的输入转速为ｎ１

ｎ１ ＝ １
２

Ｚ９

Ｚ８
·Ｚ２

Ｚ１
·ｎＮ （４．２．１０）

则液压马达不 旋 转，即ｎ１２＝０，ｎ９＝ｎＮ，为 零 差 动 状 态，此 时 恒 装 的 输 入 转 速ｎ１ 称 为 制 动 点

转速。
恒装输入轴转速低于制动点转速，为正差动状态，液压马达必须顺时针方向转动，使补偿
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齿轮逆时针方向转动，游星齿轮转速加快，才能使恒装输出转速增大。此时，液压泵的可动斜

盘应有正倾角，参见图４．２．５（ａ）。变量泵向液压马达打油，泵马达组件中右侧的为高压腔，高

压油由泵向马达流动，低压油则反向流动。
当恒装输入转速高于制动点转速时，马达若不转动，则恒装输出转速必大于发电机的额定

转速ｎＮ，为此必须使定量马达逆时针方向转动，见图４．２．５（ｂ），故泵斜盘应为负倾角。马达的

转向反了，但发电机对恒装的反作用力矩方向不变，故马达的负载力矩方向不变。这表明此时

齿轮Ｚ１２已由正差动时的主动轮变成了从动轮，定量马达就从正差动时的马达工作状态转变

为泵工作，而变量泵却成为马达工作状态，高压油腔仍在靠近读者这边，但高压油的流动方向

相反，变量泵成为马达，恒装在负差动状态工作。图４．２．５（ａ）中齿轮Ｚ１１由正差动时的从动轮

变为主动轮，但因变量泵转向不变，故齿轮Ｚ１１和Ｚ１０啮合处受力方向改变，减轻了差动游量齿

轮的负担，所以变量泵仍是传递功率而不是消耗功率。

１—泵斜盘；２—变量泵；３—柱塞；４—分油盘；５—低压油；６—定量马达；７—缸体；８—活塞；

９—伺服作动器；１０—高压油；１１—差动齿轮；１２—输出环形齿轮；１３—输出齿轮；１４—游星齿轮；

１５—输入环形齿轮；１６—齿轮架；１７—输入齿轮

图４．２．５　恒速装置的差动工作状态
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４．齿轮差动式液压恒速传动装置的调速系统

发动机转速变化时，为使恒装输出转速不变，必须改变泵的打油量，即改变γＢ角的大小。

恒装的调速系统由离心式调速器和伺服作动筒构成。离心式调速器检测恒装的 输 出 转

速，输出转速的变化改变了调速器中离心配重的位置，从而使油路变化，导致伺服作动筒中活

塞的运动，传动泵的斜盘γＢ变化，使恒装输出转速恢复到额定值，见图４．２．６。

伺服作动筒（如图４．２．６（ａ）所示）由壳体１、活塞２、弹簧４等部件构成。壳体内腔由活塞

分成左右两部分，左半部分为大腔５，右半部分叫定压腔６。大腔与调速器的变压油路相连，腔

内油压受调速器控制。定压腔与恒装的定压油路相连，油压基本不变。活塞的左右运动取决

于大腔的油压大小，活塞的移动使泵的γＢ角改变。

离心式调速器由离心配重等构成的离心式转速检测元件、滑阀和电调线圈等三部分构成，
见图４．２．６（ｂ）。调速器的传动齿轮１与恒装输出轴相连，传动齿轮１带动阀套２和离心块４旋

转。离心块的离心力由弹簧５的弹力平衡。弹簧５的压缩程度由其下部的调节螺钉１１调节。

图４．２．６ 伺服作动筒与离心式调速器的构造
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滑阀由壳体、阀套２和分配阀３构成。壳体上有定压油进油孔、回油孔、变压油孔和接低

速压力开关的油孔，这些油孔均与外部管路相接。阀套上也有相应的油孔。分配阀下部的凸

缘与离心配重上的拨杆相接触。若恒装输出转速增高，离心块外甩，拨杆下移，分配阀也下移，
改变了滑阀的油路状态。若恒装输出转速降低，离心块在弹簧作用下收缩，则分配阀上移，同

样使油路状态改变。
若发动机转速升高或发电机负载减小，恒装输出转速提高，调速器离心块甩开，分配阀下

移，伺服作动筒的变压油路经滑阀与回油路相连，大腔油压降低，活塞受定压油和弹簧作用左

移。正差动时，活塞８左移使变量泵斜盘倾角γＢ减小，泵打油量减小，见图４．２．５（ａ），定量马

达转速降低，补偿齿轮转速降低，从而使恒装转速降低；负差动时，活塞左移使变量泵斜盘负倾

角增大，见图４．２．５（ｂ），泵打油量加大，定量马达转速提高，从而使恒装的输出转速降低。
发动机转速降低或发电机加载使恒装输出转速降低，离心力减小，离心块在弹簧作用下收

缩，调速器分配阀上移，工作过程则与上述相反。
这种离心式调速器的特点是只要恒装输出转速偏离额定转速，分配阀就偏离平衡位置，转

速低则分配阀偏上，转速高则分配阀偏下，伺服作动筒大腔内的油就会流动，活塞随之运动，使

泵斜盘倾角改变，这种改变一直进行到恒装转速回到额定值为止。因为只有在此转速下，离心

调速器的分配阀才在平衡位置，伺服作动筒腔内的油才不流动。因此，这是一种无差调速系

统，稳态调节误差为零。而实际上，由于干摩擦和环境温度的影响，仍有静态误差。
离心式调速器中的电调线 圈 具 有 附 加 调 节 作 用，见 图４．２．６（ｃ），离 心 块 由 永 磁 体 构 成。

若调速器有误差，使恒装输出转速高于额定值，则附加调节系统使电流从线圈的Ⅰ端进入，Ⅱ
端流出，电调线圈产生排斥永久磁铁的磁场，离心块甩得更开，调速器分配阀下移，实现减速调

节，使恒装输出转速降低。
如果恒装输出转速低于额定值，则电调线圈电流反向，线圈磁场吸引磁 铁，使 恒 装 升 速。

电调线圈是实现附加调节的执行机构，应有一定的调节范围和灵敏度。灵敏度是线圈中通入

单位电流时导致发电机输出频率的变化量，有的恒装为０．３Ｈｚ／ｍＡ。调节范围是指电调线圈

内电流达最大允许值时恒装输出转速的变化量，一般应为额定转速的５％左右。

５．恒速传动装置的滑油系统

图４．２．７是恒装润滑油系统示意图，滑油系统由全姿态油箱３７、增压泵３０、油滤２９、定压

活门５、油池１６、回油泵１０、回油滤１２和外部滑油散热器１４组成。滑油散热器有空气滑油散

热器和煤油滑油散热器两种，前者借飞机飞行时的迎面气流带走滑油热量，后者由飞机燃油带

走滑油热量。全姿态油箱保证飞机在不同的飞行姿态下供给增压泵以滑油，且将工作时混合

的空气排除。增压泵将油箱中的油吸出增压，经油滤后输出，该油路中的定压活门使油压恒

定，成为定压油。回油泵将聚集于油池中的滑油抽出，经外部散热器散热后回油箱。油滤两端

接有旁通活门，防止油滤堵塞时使恒装失去滑油。
定压油的一部分送变量泵和定量马达组件，补充工作时的泄漏，润滑它的运动部件，带走
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图４．２．７ 齿轮差动式液压恒速传动系统示意图
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工作时的热量。定压油还送到离心调速器２８和伺服作动筒７。

６．齿轮差动式液压恒速传动装置的故障及其保护

恒装在工作过程中可能出现的故障有：油路系统的堵塞或漏油，滑油工作温度过高，运动

部件的磨损或卡死，输出欠速或过速等。为防止故障扩大，必须设置保护。
恒装输入端有手动脱开机构，发现恒装不正常时，飞行员接通脱扣机构内的电磁铁，该机

构动作，将恒装与发动机的传动轴脱开，恒装停止转动。
恒装输出过速时，离心调速机构与伺服作动筒使变量泵的斜盘达最大负倾角，以降低输出

转速。若转速仍降不下来，应将恒装与发动机的传动轴脱开。
恒装输出转速欠速或因发动机减速而欠速时，与定压油路相接的低速压力开关因油压降

低，将发电机从电网上切除。若输出转速又恢复，则该发电机可重新投入电网。
恒装的输出齿轮与输出轴间有单向离合器，在发电机转速高于恒装输出转速时该离合器

脱开，以防发电机反过来传动恒速装置。
恒装输入轴上有剪切颈，即该部分直径最小，万一发生机械卡死，则扭断剪切颈以保护恒

装和发动机的附件机匣。

７．恒速传动装置的基本技术参数

恒速传动装置于２０世纪４０年代后期发明并使用，从而使飞机恒速恒频交流电源获得了

迅速的发展和广泛应用。齿轮差动液压恒装的基本技术数据如下：
（１）额定功率

恒速传动装置在正常环境条件下，长期连续发出的功率为额定功率。４０ｋＶＡ 交流发电

机的 恒 装 额 定 功 率 为４７ｋＷ。由 于 飞 机 交 流 发 电 机 有 过 载 要 求，故 恒 装 也 有 过 载 要 求，在

５ｍｉｎ内过载１５０％，５ｓ内过载２００％。
（２）额定输出转速

恒装的额定输出转速应与由它传动的发电机额定转速相一致，旋转方向也应一致。
（３）输入转速范围

恒装的最低和最高工作转速为输入转速范围，它应与传动该恒装的发动机工作转速范围

相适应。发动机附件机匣输出转向应与恒装一致。
（４）输出转速精度

恒装输出转速精度也就是主电源系统的频率精度，通常为１％，即在恒装工作的环境变化

范围内，发动机转速变化范围内和发电机负载变化范围内恒装输出转速精度应为１％。同时还

要求恒装在发电机突加或突卸负荷时恒装输出转速的最大偏差和恢复时间在规定的范围内。
（５）功率质量比

应减小发出单位功率的恒装质量和组合传动发电机的质量。
（６）平均无故障工作时间

齿轮液压恒装是精密机械，高速运动零部件多，在结构、工艺和使用等多方面保证其有较
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长的无故障工作时间具有重要意义。

８．恒速传动装置举例

图４．２．８是Ｂ７３７飞机的齿轮差动液压恒装外形图。外形图右方是恒装与发动机附件机

匣连接的法兰盘，左侧为发电机与恒装连接法兰盘。恢复手柄是一旦发动机与恒装输入轴脱

开后的人工恢复连接手柄，要待飞机降落后，由维修人员拉动恢复。放油和磁屑探测器是在机

场检查恒装的重要部件，如果恒装内部机械磨损较大，则在恒装润滑油中必含有较多铁粉或小

铁颗粒，它将被磁屑探测器的永久磁铁吸引，因此观察该探测器所吸附的铁粉多少就可判别机

件磨损程度。放油检查也可发现其中是否含有树脂等非金属碎片，碎片的大小和数量应在规

定的范围之内。

图４．２．８ Ｂ７３７飞机恒速传动装置（ＣＳＤ）外形图
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４．２．２　飞机无刷交流发电机

１．飞机无刷交流发电机的结构

感应子、爪极等形式的发电机都可以构成电磁式无刷交流发电机，永磁电机也是 无 刷 电

机，但现代飞机变频交流电源和恒频交流电源都不采用这类无刷发电机。这是因为，飞机电源

发电机是电能的产生者又是用电设备电能的直接供给者，交流电的主要性能除频率外均决定

于电机性能，如输出电压大小、电压波形、三相电压对称性、电机的过载能力和短路能力等。前

述的无刷交流发电机与普通电磁同步发电机相比较，不是电气性能较差，就是体积质量较大。
但普通电磁式同步发电机转子励磁电流经电刷与滑环引入，不是无刷结构。

２０世纪５０年代，为了提高飞机交流电源供电可靠性，研制了旋转整流器式无刷交流发电

机，它由主发电机、交流励磁机和旋转整流器等构成。交流励磁机的三相电枢在转子上，产生

的三相交流电经装在电机转子上的旋转整流器整流为直流电，作为主发电机励磁绕组的励磁。
这样主发电机电枢在定子上，可直接引出三相交流电能。

旋转整流器式无刷交流发电机有两种结 构 形 式：两 级 式（见 图４．２．９（ａ），（ｂ））和 三 级 式

（见图４．２．９（ｃ））。两级式电机是在同一壳体内仅装交流励磁机和主发电机；三级式则还有永

磁副励磁机，该电机还给发电机控制和保护电路供电，电机的电枢在定子上，转子上为永磁体。

Ｂ７０７、Ｂ７３７等飞机采用两级式无刷交流发电机，Ｂ７４７、Ｂ７５７、Ｂ７６７、ＭＤ ８２、Ａ３２０等飞机均采

用三级式无刷交流发电机。
按整流电路不同，有两种无刷励磁系统。图４．２．９（ａ）是具有三相半波整流电路的无刷发

电机，图４．２．９（ｂ）是具有全波整流电路的无刷发电机。图４．２．９（ａ）中并接于整流二极管上的

高阻值电阻用于保护二极管。
两级式无刷交流发电机的交流励磁机磁极上应附加永磁体，以保证电机可靠自励，永磁体

应保证电机在额定转速时主发电机端电压在２０～３０Ｖ 范围内。

图４．２．９ 旋转整流器式无刷交流发电机电路图
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２．交流励磁机和旋转整流器的工作特性

图４．２．９（ａ）的三相半波整流电路理想整流时的工作波形如图４．２．１０（ａ）所示。理想整流

是指整流二极管正向压降为零，反向电阻为无穷大；交流励磁机电枢阻抗为零，主发电机励磁

绕组电感很大，通过它的电流为平滑直流电。
理想整流时，整流电压波形是具有三倍励磁机基波频率脉动的直流电压，励磁机电枢电压

为正弦波，整流输出电流即主发电机的励磁电流为平滑直流电，励磁机电枢电流为宽１２０°电

角度的矩形波。
整流电压平均值ＵＦ与励磁机相电势Ｅ 的关系

ＵＦ ＝ ３
２π∫

５
６π

１
６π
槡２Ｅｓｉｎωｔｄωｔ＝ 槡３ ６

２π
Ｅ （４．２．１１）

发电机励磁绕组电阻为ｒＦ时的励磁电流ＩＦ

ＩＦ ＝ＵＦ

ｒＦ
（４．２．１２）

励磁机电枢相电流有效值ＩΦ与主发电机励磁电流ＩＦ间关系

ＩΦ ＝ １
２π∫

５
６π

１
６π
ｉ２

ａｄω槡 ｔ＝ １
槡３
ＩＦ （４．２．１３）

式中，ｉａ为励磁机ａ相电流瞬时值，ａ相的二级管导通时ｉａ＝ＩＦ，截止时ｉａ＝０。整流时发电机

励磁功率ＵＦＩＦ与励磁机容量３ＥＩФ之比为

ＵＦＩＦ

３ＥＩΦ
＝０．６７５ （４．２．１４）

由于励磁机电枢的电感，电流ｉａ不能突变。在ωｔ＝π
６

时，ｉｃ逐渐下降，ｉａ逐渐增加，在γ角

内，ｉａ和ｉｃ同时存在，即ｃ相和ａ相的两只二极管同时导通，这就是换相重叠现象，γ角称为换

相重叠角，见图４．２．１０（ｂ）。换相重叠期间整流器输出电压瞬时值ｕＦ为

ｕＦ ＝ｅａ－Ｌｄｉａ

ｄｔ

ｕＦ ＝ｅｃ－Ｌｄｉｃ

ｄｔ
ｉａ＋ｉｃ ＝ＩＦ

式中，Ｌ 为励磁机电枢换相电感，ｉａ、ｉｂ和ｉｃ为励磁机电枢电流瞬时值，ｅａ、ｅｂ和ｅｃ为励磁机电枢

电势瞬时值。

因Ｌｄｉａ

ｄｔ＝－Ｌｄｉｃ

ｄｔ
，故

ｕＦ ＝ｅａ＋ｅｃ

２
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ＵＦ ＝３
２π∫

π
６π＋ｒ

π
６

ｅａ＋ｅｃ

２ ｄωｔ＋∫
５π
６

π
６＋ｒ

ｅａｄω［ ］ｔ ＝

槡３ ６
２π

Ｅ１＋ｃｏｓγ
２

（４．２．１５）

换相期间励磁机电枢电流ｉａ可表示为

ｉａ ＝ １
２Ｌ∫（ｅａ－ｅｃ）ｄｔ＋Ｃ

式中，Ｃ 为积分常数。利用ωｔ＝π
６＋γ时，ｉａ＝ＩＦ，故有

ｃｏｓγ＝１－ｐ
１＋ｐ

（４．２．１６）

Ｐ＝ ３
２π

Ｘ
ｒＦ

（４．２．１７）

式中，Ｘ
ｒＦ

称电抗负载因数，Ｘ＝ωＬ 为换相电抗。在Ｘ
ｒＦ

＝０～２π
３

范围内变化，则γ＝０～π
２

，整流

输出电压平均值ＵＦ＝ 槡３ ６
２πＥ～ 槡２ ６

４πＥ 范围内变化，整流电路工作在一相导通和两相导通交替

变化的情况，这就是三相半波整流电路的第一种整流工作方式。

电抗负载因数Ｘ
ｒＦ

＝２π
３～２π

３ 槡（ ）１＋ ３ 时，三相半波整流电路进入第二种工作方式，轮流出现

单相导通、两相导通和三相短路三种工作模式。观察图４．２．１０（ｃ），在ｃ相向ａ相换相过程中，

到ωｔ＝２π
３

时，换相尚未结束，而ｂ相电势ｅｂ变正，且大于ｅａ＋ｅｃ

２
，ｂ相二极管导通，导致三相短

路，整流输出电压为零。直到ｃ相换相结束，三相短路才解除。发生三相短路的角度β称为三

相短路角。电抗负载因数从２π
３

增至２π
３

（ 槡１＋ ３）时，β从０增大到π
６

，整流电压平均值ＵＦ从 槡３ ６
４πＥ

降到 ３
槡２ ２π

Ｅ，换相重叠角γ保持不变，为π
２

。

电抗负载因数进一步增大，则γ角自π
２

减小，β角自π
６

增大，不再出现单相导通状态，只有

两相导通和三相短路两种工作模式，整流电压波形见图４．２．１０（ｄ），整流电压平均值进一步下

降。若Ｘ
ｒＦ

→∞，则γ＝０，β＝２π
３

，ＵＦ＝０。这就是三相半波整流电路的第三种工作方式。

以上讨论表明，换相电抗 Ｘ一定时，改变主发电机励磁绕组电阻ｒＦ，会导致电抗负载因数

的变化，引起整流工作方式的变化，从而使励磁系统有不同的特性。
图４．２．１１是交流励磁机全波整流电路的工作波形。由图４．２．１１（ａ）的理想整流电压波
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图４．２．１０　交流励磁机半波整流电路的工作波形

形可见，直流电压脉动频率比半波高一倍，为６倍励磁机基波频率，输出直流电压平均值也大

一倍，励磁机电枢相电流为宽１２０°电角度的交流矩形波。
此时，整流电压平均值ＵＦ、励磁机电枢相电流有效值ＩФ与主发电机励磁电流ＩＦ间关系和

发电机励磁功率ＵＦＩＦ与励磁机容量３ＥＩФ之比分别为
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ＵＦ ＝ 槡３ ６
π

Ｅ （４．２．１８）

ＩΦ ＝ １
２π∫

５
６π

１
６π
Ｉ２

Ｆｄωｔ＋∫
１１
６π

７
６π
（－ＩＦ）２ｄω［ ］ｔ ＝槡２

３ＩＦ （４．２．１９）

ＵＦＩＦ

３ＥＩΦ
≈０．９５ （４．２．２０）

计及励磁机电枢电感，整流工作出现换相重叠。在全波整流的第一种工作方式时，一相导

通和两相导通交替出现，整流直流电压ＵＦ比理想整流时低

ＵＦ ＝ 槡３ ６
π

Ｅ·１＋ｃｏｓγ
２

（４．２．２１）

ｃｏｓγ＝１－ｐ
１＋ｐ

（４．２．２２）

Ｐ＝ ３
π

Ｘ
ｒＦ

（４．２．２３）

电抗负载因数Ｘ
ｒＦ

＝０～π
９

时，γ＝０～π
３

，ＵＦ＝ 槡３ ６
π Ｅ～３

４
· 槡３ ６

π Ｅ。见图４．２．１１（ｂ）。

图４．２．１１（ｃ）是全波整流电路第二种整流工作方式的整流电压波形图，Ｘ
ｒＦ

由π
９

增加时，在

ωｔ＝π
２

，正组整流电路由ｃ向ａ相的换相尚未结束，ａ与ｃ相输出端经二极管仍同时导通，其输

出端电位高于ｂ相绕组输出端电位，故负组整流器此时不能实现ｂ相向ｃ相的换相，直至正组

换相结束，即延迟ξ角后，负组才开始由ｂ相向ｃ相的换相，ξ称为延迟换相角。同样，负组整

流器的换相也影响正组整流器。由此可见，第二种全波整流工作方式的特点是换相重叠角不

变，γ＝６０°，但出现延迟换相，整流模式仍为两种：单相整流和两相同时导通。

ＵＦ ＝ 槡３ ６
π

Ｅ·槡３
２ｃｏｓ ξ＋π（ ）６

励磁机相电流

ｉａ ＝槡６Ｅ
２Ｘ ｃｏｓξ－ｃｏｓ ωｔ－π（ ）［ ］６

ｉｃ ＝ｉＦ－槡６Ｅ
２Ｘ ｃｏｓξ－ｃｏｓ ωｔ－π（ ）［ ］６

当Ｘ
ｒＦ

由π
３

增加到π
３

时，ξ自０°增至π
３

，ＵＦ从３
４

· 槡３ ６
π Ｅ 降至槡３

４
· 槡３ ６

π Ｅ。

图４．２．１１（ｄ）是三相全波整流电路工作于第三种整流工作方式时的输出电压波形，该波

形的特点是出现三相短路，用短路角β表示短路时间。
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图４．２．１１　交流励磁机全波整流电路的工作波形
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Ｘ
ｒＦ

由π
３

继续增大，则换相时间更长。在正组电流电路由ｃ相向ａ相换相过程中，若在ωｔ＝

２π
３

时换相尚未结束，而ｂ相电压已高于ｅａ＋ｅｃ

２
，负组整流电路开始由ｂ相向ｃ相转换，于是产

生三相短路。短路一直到正组整流电路自ｃ向ａ换相过程结束。
三相全波整流电路在理想整流时可以认为是两个三相半波整流电路的叠加，在励磁机相

电势Ｅ 相同时，整流输出电压全波是半波的一倍。但是由于励磁机的电枢反应和换相电抗的

存在使两种整流电路的特性出现较大的差异。图４．２．１２（ａ）是由同一台交流励磁机接半波整

流电路和全波整流电路时交流励磁系统的外特性，即整流直流电压与直流电流间关系曲线。
三相半波整流交流励磁系统外特性基本上是一条下倾的直线（图中曲线①），即表明其内阻抗

基本不变；而全波整流励磁系统，其外特性左段也为下倾直线，右段则近于垂直线（图中曲线

②），表明励磁系统的等效内阻抗急剧增大，具有电流源特性。如果励磁系统工作点选在这个

区间，则主发电机励磁绕组电阻的变化将不会引起主发电机励磁电流的变化，此时励磁机的励

磁电流保持不变。
表４．２．１是Ｂ７０７飞机３０ｋＶＡ 无刷交流发电机在其相电压为１１５Ｖ 时，高温、低温和常

温下的实验数据。低温是指－６０℃，高温时环境温度为＋５５℃，额定负载时主发电机励磁绕

组温升为６０℃，低温冷态与高温热态时电机励磁绕组温度差为１７５℃，主发电机励磁绕组电

阻变化近一倍，但励磁机励磁电流几乎不变。
图４．２．１２（ｂ）是具有半波整流电路的交流励磁系统在不同转速下的外特性，在同一负载

电流下，电机转速越高，输出整流电压越高。图４．２．１２（ｃ）是具有全波整流电路的励磁系统在

不同转速下的外特性，特性的左段与半波整流类似，但右段则不同，三种不同转速的特性均重

叠于一起，这表明在最低工作转速时，该励磁系统仍能输出与电机高转速时相同的直流电流。

表４．２．１　 Ｂ７０７飞机的３０ｋＶＡ无刷发电机高温、低温和常温试验数据

序　号 发电机负载
发电机的励磁电流／Ａ

低　温 常温冷态 常温热态 高温冷态 高温热态

１ 空载 ０．６ ０．５ ０．６ ０．５７ ０．５７

２ 半载 １．０５ １．０６ １．０２ １．０２ １．０２

３ 满载 １．６２ １．５２ １．６０ １．５７ １．５７

这种交流励磁系统，其励磁机电枢电流含较大谐波分量，谐波电枢电流的电枢反应在励磁

机的励磁绕组上会产生感应电压，当励磁机的励磁输入电路为交流整流时，对励磁机会起到增

磁自励作用。另外，工作环境温度的变化使主发电机励磁绕组电阻随之变化，温度升高，电阻

值增大，则交流励磁系统的电抗负载因素减小，使励磁系统输出的直流电压增大，起到了补偿

因主发电机励磁绕组电阻增大而使其电流减小的作用。交流励磁系统的上述工作特点及其在
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图４．２．１２　交流励磁系统外特性

一定工作范围的恒流源属性，使其具有了类似于线性电流放大器的特性。
为使交流励磁系统能有高的利用率和更好地实现线性电流放大器的特性，系统设计时必

须考虑：① 采用全波整流电路；② 励磁机采用高阻抗设计，不设阻尼绕组；③ 整流工作在第二

和第三种方式范围内。
励磁机的高电抗设计加强了电机的电枢反应，相当于在励磁机内引入了强的负反馈，有利

于改善励磁机的响应速度。线性电流放大器特性相当于主发电机励磁电路中串入了大电阻，
从而显著降低了主发电机励磁时间常数，加快了主发电机的响应速度。

３．飞机无刷交流发电机的特性

电磁式同步发电机的特性是指发电机电动势、端电压与负载电流和励磁电流间的关系，有

空载特性、短路特性、负载特性、外特性和调节特性等五种。无刷交流发电机的特性仍用上述

五种特性曲线来描述，但参变量不是发电机励磁电流，而是励磁机的励磁电流。对于具有线性

电流放大器特性的交流励磁系统，发电机励磁电流与励磁机励磁电流间有明确的线性关系，因

而用励磁机励磁电流作参变量与发电机励磁电流作参变量对特性没有影响。但对于线性特性
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较差的交流励磁系统，特别是具有半波整流电路的无刷发电机，讨论它的特性时必须用最低工

作转速、最高工作转速和平均工作转速时的三种情况来表示，与飞机直流发电机特性的表示方

法相同。
图４．２．１３（ａ）是某型３０ｋＶＡ 无刷发电机的空载特性，即发电机空载相电势与励磁机励磁

电流间关系，电机转速为额定转速。交流励磁机在磁路的线性段工作，恒频主发电机则在磁路

的近饱和段工作，故饱和系数ｋμ反映了主发电机在额定工作点的磁路饱和状态。

ｋμ ＝Ｉｆ０

Ｉｆδ
（４．２．２４）

式中，Ｉｆ０为发电机电动势等于额定电压ｕＮ时的励磁机励磁电流，Ｉｆδ为电机气隙线上对应点的

励磁电流。ｋμ大小反映了发电机工作点的饱和状态，通常飞机无刷交流发电机的ｋμ在１．１上

下，对变速电机，是指最低工作转速时的ｋμ值。
图４．２．１３（ｂ）为无刷发电机的短路特性，曲线１，２和３分别表示三相、线 线和相 地短路

时的特性。忽略电枢绕组的电阻和零序电抗，在同一励磁电流下，三种短路电流的比例为１∶

槡３∶３，相地短路时短路电流最大。短路特性反映了发电机电枢反应的规律，无刷交流发电机

的交流励磁系统有好的线性电流放大器特性，则短路电流与电机转速无关，否则，一定要防止

电机在高速工作时发生短路。
图４．２．１３（ｃ）是该３０ｋＶＡ 无刷交流发电机的零功率因数负载特性，是在额定转速下加纯

电感负载，负载电流为额定值时测得的。
图４．２．１３（ｄ）是无刷交流发电机的外特性。曲线１是电阻负载外特性，曲线２为０．７５功

率因数负载外特性。外特性是在发电机转速和励磁电流不变时测得的。
同步发电机的电压变化率 Δｕ为

Δｕ＝Ｅ０－ｕＮ

ｕＮ
·１００％ （４．２．２５）

式中，Ｅ０为发电机在额定负载励磁电流作用下的空载电势，ＵＮ为发电机额定电压。飞机无刷

交流发电机的 Δｕ约为３０％。变频交流发电机的电压变化率 Δｕ是指该电机在最低工作转速

时的值。工作转速升高后，由于电机同步电抗加大，Δｕ也加大。
调节特性是电压调节器功率级和永磁副励磁机设计的依据。图４．２．１３（ｅ）是该３０ｋＶＡ

飞机无刷交流发电机的调节 特 性，曲 线１对 应 阻 性 负 载，曲 线２对 应ｃｏｓφ＝０．７５的 感 性 负

载。对于变频交流发电机，应考虑低、额定、高三种典型转速下的调节特性。

４．无刷发电机转子故障的检测

旋转整流器式无刷交流发电机的转子结构比较复杂，工作温度高，机械应力大，较易发生

故障，又因为是无刷系统，不能直接检测转子的故障，只能间接地检测其故障。
无刷交流发电机的转子故障有三种类型：① 旋转整流器故障；② 励磁机电枢绕组故障；

③ 主发电机励磁绕组故障。旋转整流器的故障有二极管的开路或短路故障，一旦发生某只二
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图４．２．１３　某型３０ｋＶＡ飞机无刷交流发电机的特性

极管短路，导致励磁机电枢短路，形成较大的短路电流，从而使同一侧的三个整流管均损坏，导

致励磁机电枢的三相短路，发电机输出电压降为零。主发电机励磁绕组的断路也导致发电机

输出电压的降低，但主发电机励磁绕组匝间的局部短路，可能不会使输出电压严重下降，但在

同样输出电压下，励磁机的励磁电流必会增加。
旋转整流器正常时，对半波整流电路，励磁机电枢绕组中有３ｋ±１次谐波电流，产生正序

的３ｋ＋１和负相序的３ｋ－１次电枢磁势，对磁极而言均以３ｋ同步旋转，在励磁机励磁绕组中

感应出３ｋ次谐波电流，其中以３次最强，导致励磁电流的脉动。对全波整流电路，励磁机励磁

绕组中感应出６ｋ次谐波电流，励磁电流中含有６次基波电流的分量，但幅值较小。半波与全

波相比，前者在励磁机励磁绕组中感应的电流脉动幅值较大。
全波整流电路有一只或两只二极管开路时，励磁机电枢电流中不仅有基波分量，而且有二
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次或三次谐波分量，更重要的是产生了较大的直流分量，从而在励磁机励磁绕组中感应出较大

的基波电流。若励磁机电枢绕组发生一相或绕组间相间短路，则绕组中除有基波电流外，三次

谐波电流幅值明显增大，自然开路相中没有电流。三次谐波电枢电流在其励磁绕组中感应出

幅值较大的二次谐波和四次谐波电流。
在三相半波整流电路中，整流管的开路或电枢绕组的开路，使正常相中通过大的 直 流 分

量，在励磁机励磁绕组中感应出大的基波和二次谐波电流。电枢绕组的线线短路，导致电枢三

相电流的直流和基波分量的不平衡，在励磁绕组中感应出幅值较大的二次谐波电流分量。
由此可见，借助于转子故障时励磁机电枢直流分量或谐波电流电枢反应，可检测 转 子 故

障。最简便的方法是检测励磁机励磁电流纹波的大小，若纹波幅值超过正常值，说明发电机存

在故障。

５．飞机交流发电机的冷却方式

飞机交流发电机在冷却方式上主要有风冷和油冷二类。风冷即强迫通风冷却，与飞机直

流发电机的强迫通风冷却相似。为了减小发电机的体积质量，大容量（３０ｋＶＡ 及以上）飞机

发电机大多数采用油冷方式。油冷方式有循油冷却和喷油冷却两种形式。在组合传动发电机

中，恒速传动装置和发电机的冷却油路采用一体化的设计方案。
图４．２．１４是循油冷却发电机的结构图。冷却油从传动端油入口１进入电机机壳，循机壳

上的螺旋油道通到小端盖，然后由小端盖的中心油口２进入螺旋小轴的内孔，由于空心轴组件

是盲孔，故冷却油将循轴内的螺旋油路返回，然后冷却和润滑轴承，并走小端盖的另一油道３
再流至机壳的另一螺旋油道，最后从油口４流出。冷却油循油道流动，吸收电机的损耗热量，
回出的热油经冷却（常采用飞机燃油来冷却）再循环使用。

循油冷却比空气冷却效果显著提高，但还存在两方面缺点：一是冷却介质没有与主要发热

部件（电枢绕组、励磁绕组）直接接触，而是靠传导散热，影响了冷却效果；二是结构上需要动密

封，影响了电机寿命和可靠性，增加了维护要求。
将冷却油喷成雾状直接与电机发热部位接触而将热量带走的喷油冷却方式既具有油导热

效果好的特点，又保存了气冷的冷却介质直接与发热部位接触的特点，冷却效果显著提高，可

以有效减小电机体积质量。
图４．２．１５是喷油冷却飞机发电机结构简图。压力油从进油口经定子油道至电机非传动

端端盖，然后进入电机的空心轴。在空心轴内冷却油经若干喷口呈雾状喷向电机各发热部位，
使电机得到冷却。整个电机内腔充满油雾，而凝聚后的油汇集到油池由回油泵抽走，过滤冷却

后再循环使用。
喷口应将油呈雾状喷出，雾化程度越好，则与发热体的接触面积越大，冷却效果越好，对导

线绝缘的冲击作用也越小。
喷油冷却对冷却系统的要求和成本较高；油雾的直接冲击对电机绕组的绝缘不利；另外，

在高速情况下，由于油雾在电机内腔的搅拌，也使电机损耗增加、效率下降。
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图４．２．１４　循油冷却飞机发电机结构图

图４．２．１５　喷油冷却飞机发电机结构图
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４．２．３　飞机无刷交流发电机的电压调节

１．交流发电机电压调节器的功用

交流发电机的电压调节器检测发电机调节点电压，通过改变发电机励磁机的励磁电流来

实现：

① 调节发电机励磁电流，使发电机调压点电压保持在规定的范围内；

② 电网短路时实现发电机的强励，使发电机输出足够大的短路流，保证电路保护器快速

动作；

③ 限制发电机最大输出电流。
恒速恒频电源发电机用的电压调节器还应有发电机并联运行时保证发电机间无功负荷均

匀分配的功能。
交流发电机的电压调节器有炭片式、磁放大器式和晶体管式电压调节器三种。电压调节

器应工作可靠、性能稳定，稳态误差小，动态品质高，有足够的电压调节范围，并且体积小、质量

轻。晶体管式电压调节器能满足上述要求，晶体管式电压调节器常称为晶体管电压调节器。
现代飞机发电系统中都采用晶体管电压调节器。

２．晶体管电压调节器的构成及工作原理

图４．２．１６（ａ）是交流发电机电压调节器的电路原理图，由电压检测、电压基准、电压比较、
脉冲变换和功率输出等电路构成。电压检测电路是由Ｒ１～３、Ｄ１～３构成的三相半波整流电路和

由Ｒ４，Ｃ１ 与Ｒ５，Ｒ６，Ｒ９构成的滤波和输出电路等环节组成，它将调节点的三相交流电压变换

为脉动直流电压ＵＤ输出。此脉动直流电压ＵＤ中含有直流分量，其大小与三相交流电压的平

均值成正比，脉动分量的频率是发电机频率的三倍，脉动波形有的为三角波，有的为锯齿波，这

与滤波电路Ｒ４，Ｃ１，Ｒ５，Ｒ６，Ｒ９的参数有关。电阻Ｒ１，Ｒ２和Ｒ３起限流作用，防止 Ｄ１～３中某管短

路导致三管全部烧毁。整流电路也可以用三相全波整流电路。电压基准常用精密稳压块，它

的输出电压不受环境温度和其他条件的影响，以减小调节器误差。比较器 ＣＣ对电压ＵＤ和基

准电压进行比较，并转变为脉宽 调 制 波，以 使 末 级 功 率 管 ＶＴ２
在 开 关 状 态 工 作，减 小 晶 体 管

损耗。发电机励磁机的励磁绕组 Ｗｆ与 ＶＴ２
串联，ＶＤ并接于励磁绕组上，为续流管。励磁电

源由永磁副 励 磁 机 输 出 的 交 流 电 经 整 流 后 获 得，或 二 级 式 电 机 时 由 相 复 励 电 路 整 流 后

提供。
图４．２．１６（ｂ）是晶体管调压器的工作波形，Ｄ点电压ＵＤ为脉动直流电压，ＵＥ为基准电压，

正常工作时，两曲线有交点。当ＵＤ＞ＵＥ时，比较器输出ＵＦ为低电平；反之，ＵＤ＜ＵＥ时，ＵＦ为

高电平。ＵＦ高电平，则 ＶＴ２
导通，励磁电流ｉｆ上升；ＵＦ低电平，ＶＴ１

和 ＶＴ２
截止，ｉｆ续流并衰减。

电压调节器通过改变晶体管 ＶＴ２
的导通比（或称占空比）来调节发电机励磁电流ｉｆ。

若发电机加载，由于电机内阻抗，其输出电压降低，则ＵＤ减小，ＵＤ曲线下移，Ｆ点电压ＵＦ

的脉宽加大，ＶＴ２
导通比加大，励磁电流增加，电压升高。发电机卸载时，调节过程相反，励磁
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电流降低，电压下降。对于变速交流发电机，转速变化时的电压调节过程与加卸负载时的过程

类似。
图４．２．１６（ｃ）是三相交流电源的线电压三角形和三相全波整流电路输出电压波形，图中

三个线电压可表示为

ｕＡＢ ＝槡２ＵＡＢｓｉｎωｔ，

ｕＢＣ ＝槡２ＵＢＣｓｉｎ（ωｔ－（π－Ｂ）），

ｕＣＡ ＝槡２ＵＣＡｓｉｎ（ωｔ＋（π－Ａ

烅

烄

烆 ））。
式中，ＵＡＢ，ＵＢＣ和ＵＣＡ为线电压有效值，Ａ，Ｂ 和Ｃ 为线电压的三个内角。在０～π区间，三相全

波整流后的电压瞬时值为

ｕ＝

槡２ＵＢＣｓｉｎ（ωｔ＋Ｂ）；０≤ωｔ＜Ａ

槡２ＵＡＢｓｉｎωｔ；Ａ≤ωｔ＜ （Ａ＋Ｃ）

槡２ＵＣＡｓｉｎ（ωｔ－Ａ）；（Ａ＋Ｃ）≤ωｔ＜

烅

烄

烆 π
在ωｔ＝π～２π区间内，电压Ｕ 与在０～π区间内相同。整流电压平均值Ｕｄ为

Ｕｄ ＝１
π∫

４

０
槡２ＵＢＣｓｉｎ（ωｔ＋Ｂ）ｄωｔ＋∫

Ａ＋Ｃ

Ａ
槡２ＵＡＢｓｉｎωｔｄωｔ｛ ＋∫

π

Ａ＋Ｃ
槡２ＵＣＡｓｉｎ（ωｔ－Ａ）ｄω ｝ｔ ＝

槡２
π

［ＵＢＣ（ｃｏｓＣ＋ｃｏｓＢ）＋ＵＡＢ（ｃｏｓＢ＋ｃｏｓＡ）＋ＵＣＡ（ｃｏｓＡ＋ｃｏｓＣ）］＝

槡２
π

［（ＵＢＣｃｏｓＢ＋ＵＣＡｃｏｓＡ）＋（ＵＡＢｃｏｓＢ＋ＵＣＡｃｏｓＣ）＋（ＵＡＢｃｏｓＡ＋ＵＢＣｃｏｓＣ）］＝

槡２
π

（ＵＡＢ＋ＵＢＣ＋ＵＣＡ） （４．２．２６）

可见，整流后的直流电压平均值Ｕｄ与三个线电压的算术平均值成正比。对于三相半波整

流，也有与上式类似的关系

Ｕｄ ＝槡２
２π

（ＵＡＢ＋ＵＢＣ＋ＵＣＡ） （４．２．２７）

所以，图４．２．１６（ａ）的三相电压检测电路，实际上是三相线电压平均值的检测电路。在正

常情况下，由于飞机电网负载不平衡较小，故三相电压基本平衡，保持整流后直流电压不变，也

就实现了发电机相电压恒定。这种调节方式称为平均电压调节。
图４．２．１６（ｄ）是三相电压对称时的整流直流电压波形和 ＲＣ滤波电路后的电压波形，滤

波电路使整流直流平均电压Ｕｄ与一三角波电压叠加，设三角波电压的峰峰值为ＵＴＭ。则检测

电路输出电压ＵＤ为

ＵＤ ＝Ｋ Ｕｄ±１
２ＵＴＭ（ｔ（ ）） （４．２．２８）

５１１



式中，Ｋ 为检测电路分压比。

若发电机电压降低，致使ＵＤ的最大值 Ｋ Ｕｄ＋１
２Ｕ（ ）［ ］ＴＭ 等于基准电压ＵＥ，则比较器 ＣＣ

输出全为高电平，ＶＴ１
和 ＶＴ２

全导通，励磁电流达最大值

Ｉｆｍａｘ ＝ Ｅ
Ｒｆ

（４．２．２９）

式中，Ｅ 为永磁励磁机整流后的直流电压，Ｒｆ为励磁机励磁绕组电阻。
若发电机电压升高到

Ｋ Ｕｄ－１
２Ｕ（ ）ＴＭ ＝ＵＥ （４．２．３０）

则比较器输出全低电平，ＶＴ１
和 ＶＴ２

全截止，励磁机稳态励磁电流Ｉｆ为零。由此可见，电压调节

精度由三角波电压的峰峰值ＵＴＭ大小决定。减小ＵＴＭ 值，可提高调压精度。而ＵＴＭ 的大小与

整流电路类型及滤波电路参数有关。由此可画出电压调节器的静特性，见图４．２．１６（ｅ）的曲

线１，其为一直线。若在同一图中画出发电机的空载特性（曲线２）和负载特性（曲线３），则该

两曲线与调压器静特性的交点ａ和ｂ就决定了发电机的最大和最小励磁电流，也确定了调节

器的调节误差Δｕ＝Ｕｍａｘ－Ｕｍｉｎ。对于变速交流发电机，则图４．２．１６（ｅ）中的曲线２为发电机最

高转速时的空载特性，曲线３为发电机最低工作转速时的负载特性。必须指出，发电机工作转

速变化时，永磁副励磁机的电压Ｅ 也随着变化，故调节器特性也是变化的。
飞机无刷交流发电机是电压调节器的调节对象，它由励磁机和主发电机构成。从电压调

节系统考虑，该电机可简化成两个惯性环节串联的结构形式。为了改善调压系统稳定性，通常

采用微分反馈校正电路，即将功率管 ＶＴ２
漏级电压通过 ＲＣ网络反馈到比较器 ＣＣ的输入端，

合理选取反馈参数，可显著改善系统的稳定性和过渡过程品质。

３．高相电压的限制

调节点三相电压对称时，三相电压平均值也就反映了各相电压的大小。三相电压不对称

时，三相电压平均值则不能反映各相的电压值。产生严重不对称的情况有两种，一是电网中发

生不对称短路或发电机到调压点间有单相或两相开路情况；二是电压调节器的电压检测线有

断路或短路现象，这时尽管电源电压是对称的，但调节器实际敏感到的是不对称的三相电压。
在这种情况下，若为单相接地短路，另两相电压为额定值，则用平均电压检测方法时，调压器感

受的电压降低了，这必然要增加发电机的励磁电流，使三相电压平均值增加到发生短路前的

值，从而使两正常相电压增加很多，以致危害接于该两相上的用电设备。
高相电压限制是多相发电机电压调节器必须具备的功能，以便在多相电压严重不对称时

将最高相电压限制在允许的范围内。
图４．２．１７（ａ）是一种三相电源系统检测高相电压的电路，由三个单相变压器和整流滤波

电路组成，分别检测发电机的各相电压，输出相电压的平均值。由于电路经过 Ｄ１，Ｄ２和 Ｄ３三

只二极管构 成 的 或 门 输 出，故 只 能 输 出 三 相 电 压 中 最 高 相 的 电 压。如 果 用 这 个 电 路 代 替
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图４．２．１６　交流发电机电压调节器电路和工作原理
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图４．２．１６　交流发电机电压调节器电路和工作原理（续）

图４．２．１６（ａ）的三相电压平均值检测电路，则可构成将高相电压调节到额定值的电压调节器。
正常状态下，三相电压对称，则各相电压均等于额定值。

图４．２．１７（ｂ）是由平均值电压 检 测 与 高 相 电 压 检 测 电 路 共 同 构 成 的 电 压 检 测 电 路。其

中，Ｄ２０，Ｄ２１和 Ｄ２２，Ｒ１９，Ｒ２０和Ｒ２１，Ｃ４１和 Ｒ８４，Ｒ８５等 元 件 构 成 三 相 电 压 平 均 值 检 测 电 路。Ｄ１６，

Ｄ１７，Ｄ１８和Ｒ８３，Ｒ１５，Ｒ１６及Ｃ１９构成高相电压检测电路。运算放大器 ＡＲ１１的５、６、７端和 Ｄ１９，

ＡＲ１２的３、２、１端和 Ｄ２３构成二个精密整流电路，形成或门，故Ｒ２４上只有电压高的信号起作

用。两个电路结构相同的三相半波整流电路和 ＲＣ滤波电路，其中一个检测三相电压平均值，
另一个检测高相电压。它们的滤波电路时间常数不同。平均值电压检测电路的滤波时间常数

小，其作用是将馒头波直流电压转换成具有三角波脉动分量的直流电压。滤波电路时间常数

大的检测电路则具有在一个电源周期内基本保持高相电压的功能。图４．２．１７（ｃ）中设ａ和ｂ
相正常，ｃ相发生接地短路，故ｃ相电压较低，由于滤波电路时间常数较大，Ｃ１９上的电压波形只

由高相电压确定，与ＵＣ无关。电路中的 Ｄ４８和 Ｄ４９是两检测电路的钳位二极管，以将检测电路

的输出电压，即电阻Ｒ１６和Ｒ８５上的电压限制在１５Ｖ。由运算放大器 ＡＲ２１的１２，１３，１４端构

成缓冲电路，ＡＲ２２的５，６，７端构成比较器和三极管 Ｔ３ 组成三相平均电压检测电路的抑制电

８１１



图４．２．１７　高相电压检测电路
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路，在发电机相电压达１２７Ｖ 时，经Ｒ１０６，Ｒ１０７和Ｃ１８延迟后使运放 ＡＲ２２的输出端７为高电平，

Ｔ３ 导通，将Ｒ８５短路，即抑制了平 均 电 压 检 测 电 路 的 输 出，此 时 该 电 路 仅 为 高 相 电 压 检 测。
二 极管Ｄ１９使延迟电路具有单向特性，即仅当缓冲器 ＡＲ２的输出端１４由低电平转为高电平

时使延时电路起作用，输出端由高电平转低电平时，Ｃ１８的电荷经二极管快速放电，几 乎 不 延

时。平均值电压检测和高相 电 压 检 测 组 合 的 电 压 调 节 系 统 在 三 相 电 压 对 称 正 常 工 作 时 有

高的稳压精度，在不对称短路 等 故 障 状 态 时 又 限 制 了 高 相 电 压，使 非 短 路 相 用 电 设 备 免 受

高电压危险。

４．发电机最大输出电流限制

恒速恒频交流电源发电机的三相稳态短路电流应大于三倍额定电流值，以使配电网中的

热保护器能在短路时快速断开。这个要求往往使发 电 机 的 单 相 短 路 电 流 远 大 于 三 倍 额 定 电

流值。在变频交流电源中，发电机高速 运 行 时 的 短 路 电 流 更 为 可 观。因 此，必 须 限 制 发 电

机的最大输出电流值。限制 发 电 机 输 出 电 流 的 基 本 方 法 是 通 过 电 流 互 感 器 检 测 发 电 机 的

输出电流，将该检测信号送到 电 压 调 节 器，通 过 调 压 器 限 制 发 电 机 的 励 磁 来 限 制 发 电 机 的

输出电流。

４．３　飞机变速恒频交流电源系统

４．３．１　变速恒频电源

变速恒频电源（简称 ＶＳＣＦ电源）是一类以大功率电子技术为基础的新型飞机电源。变

速恒频电源和恒速恒频电源一样，也是产生４００Ｈｚ、１１５／２００Ｖ 三相四线制交流电，二者电气

性能相互兼容，但二种发电系统的构成和工作原理不同。图４．３．１是 ＶＳＣＦ电源的构成框图，
它由发电机、电子变换器和控制器三部分组成。

图４．３．１ ＶＳＣＦ电源构成方块图

同恒速恒频电源系统中恒频发电机由恒速传动装置传动不一样，变速恒频电源系统的发

电机为变频无刷交流发电机，由飞机发动机直接传动，其频率变化范围与发动机的转速变化范

围一致。变速恒频电源系统中采用电子变换器将发电机发出的变频交流电能转换为恒频交流
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电。变速恒频电源用变换器有二种类型，一类是交交型，一类是交直交型；相应地，变速恒频电

源也分为交交型和交直交型两类。交交型变换器是晶闸管变频器，又称循环变换器或周波变

换器，它将发电机发出的多相高频交流电直接变换成４００Ｈｚ交流输出。交直交型变换器先将

发电机发出的变频交流电转换成直流电，再逆变为交流电。其中，逆变器一般有梯波合成和开

关点预置正弦脉宽调制二种方案。发电机／变换器控制器实现对发电机和变换器的控制、保护

和自检测（包括 使 用 在 线 自 检 和 地 面 维 护 自 检）。控 制 器 的 检 测 保 护 功 能 一 般 用 微 处 理 器

实现。
第一套变速恒频电源于１９７２年装机使用，３０多年来，变速恒频电源得到了迅速发展。２０

世纪７０年代，由于可关断功率电子器件的不成熟，大功率的电能变换只能用晶闸管实现，采用

晶闸管循环变换器方案。交交型变换器晶闸管允许结温低，高温工作时故障多，可靠性低。随

着可关断功率电子器件的成熟，交直交型变速恒频电源也得到了发展。阶梯波合成型逆变器

对功率管的要求较低，易于实现，但主电路较复杂，需４００Ｈｚ变压器。脉宽调制型变速恒频电

源结构简单。
变速恒频电源是一种较有发展前途的飞机交流电源，它的优点有：

① 电能质量高，电子变换器没有频率瞬变现象；

② 能量转换效率高，恒速恒频电源系统由于恒装效率较低，电源系统的效率约７０％，而变

速恒频电源系统的效率可高于８０％，能量转换效率高有利于提高飞机的有效载荷；

③ 旋转部件少，可靠性高；

④ 电源系统结构灵活，除发电机必须装在发动机附件机匣外，其他部件安装位置可灵活

多样，组合式变速恒频电源的安装结构与组合式恒速恒频电源的安装结构相同，可以极方便地

相互取代；

⑤ 能实现无刷启动发电；

⑥ 生产和使用维护方便，有利于减少飞机全寿命周期费用。
但由于电子器件本身的特点，变速恒频电源也有缺点：

① 电子器件允许工作结温低，电子变换器的允许工作环境温度没有恒速传动装置高；

② 电子变换器承受短 路 和 过 载 的 能 力 较 低，因 而 变 速 恒 频 电 源 的 容 量 常 被 定 义 为６０／

４０ｋＶＡ方式，即额定容量为６０ｋＶＡ，而过载容量则以４０ｋＶＡ 作为计算标准，如５ｓ１００％过

载为８０ｋＶＡ。
表４．３．１列出了各种类型 ＶＳＣＦ电源的典型应用，并进行了比较。
我国也成功地研制了脉宽调制型交直交变速恒频电源系统，并已装机使用。
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表４．３．１ ＶＳＣＦ电源的应用举例

飞机型号 Ｆ １８Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ Ｂ７３７ ４００ ＭＤ ９０

供应商／制造商 ＬＥＬＡＮＤ／ＧＥ Ｓｕｎｄｓｔｒａｎｄ Ａｌｌｉｅｄｓｉｇｎａｌ

电源类型 交交 脉宽调制交直交 阶梯波合成交直交

电源容量 ２×４０／３０ｋＶＡ ２×６０／４０ｋＶＡ ２×９０／７５ｋＶＡ

结构 组合式 组合式 分体式

安装位置 发动机附件机匣 发动机附件机匣
发电机装于附件机匣

变换器装于机体

冷却方式 循油 喷油和强迫风冷混合式 变换器风冷

机械接口

无齿轮盒

转速

１５３００～２６０００ｒ／ｍｉｎ

有增速齿轮

输入转速４６３０～８６００ｒ／ｍｉｎ
输出转速

１３７０５～２５４５６ｒ／ｍｉｎ

１２０００～２４０００ｒ／ｍｉｎ

质量／ｋｇ ３０．０ ７１．４ ８０．０

注：Ｆ １８和Ｂ７３７上 ＶＳＣＦ的应用都是为直接取代 ＣＳＣＦ的ＩＤＧ而设计。

４．３．２　交交型变速恒频电源

交交型变速恒频电源系统由多相高频发电机、晶闸管交交变频器和控制器等装置组成。

１．多相高频发电机

为了保证循环变换器输出的４００Ｈｚ交流电谐波含量满足指标要求，发电机的相数和频率

要满足一定的条件。在输出电压波形相同的前提下，发电机的相数增多，则电机的最低工作频

率，也就是变频器输入电源的频率可以降低。
发电机的工作频率取决于工作转速和极对数。电机的工作转速受轴承和转子机械强度等

限制。在现有的材料和冷却技术条件下，电机的最高工作转速大约为３００００ｒ／ｍｉｎ，一般喷气

式发动机最高工作转速和最低工作转速之比约为２：１。由此可见，若电机的相数少，则必然要

通过增加极对数来保证其最低工作频率，但极对数的增加受转子机械强度制约，同时，极对数

太多将使电机结构和制造工艺复杂化。所以，交交型变速恒频电源系统的发电机为多相发电

机，一般采用６相或９相。
电机若采用６相，其最低工作频率不低于１１４０Ｈｚ。为减小电机的铁损耗和铜损耗，电机

的铁芯叠片较薄，电枢绕组宜采用多股线。发电机的磁极上装有阻尼绕组，以减小换相电抗。
由于交交变频器的功率因数较低，发电机的容量比系统的容量大，如 ４０ｋＶＡ 系统，电机

的容量要达到５５ｋＶＡ。
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发电机可以是电磁式，也可以是永磁式。

２．循环变换器

为了能构成三相四线制输出，循环变换器应采用有公共输出点的主电路。图４．３．２为采

用６相发电机时的循环变换器一相主电路，变换器由四组三相半波整流电路、相间变压器和滤

波器等环节组成。晶闸管 Ｖ１、Ｖ２、Ｖ３ 构成正一组 Ｐ１，Ｖ７、Ｖ８、Ｖ９ 构成负一组 Ｎ１，这二组形成

一个反并联电路，同样，Ｖ４、Ｖ５、Ｖ６ 和 Ｖ１０、Ｖ１１、Ｖ１２构成的正二组和负二组也接成反并联，两正

组和两负组间由相间变压器ＩＰＴ１和ＩＰＴ２隔开。输出滤波器由电机电枢绕组电感、相间变压

器的漏感和电容器组成。由于采用零式可控整流电路，三套相同的上述电路接于同一发电机

时，变换器输出有公共点，因而三个相同的电路可以构成三相四线制输出。６相系统主电路中

有３６只晶闸管，６个相间变压器和３组滤波电容。若电机为９相发电机，则三相输出需５４只

晶闸管。

图４．３．２ 六相发电机的循环变换器主电路和电机绕组及电压矢量图

反并联电路有两种工作方式：无环流和有环流。无环流工作时，只触发通过负载电流的那

组晶闸管，正向电流时触发正组，反向电流时触发负组，任何时刻仅一组晶闸管工作。无环流

工作不能保证电流在任何情况下连续，且电流断续时，输出电压与控制电压不再为线性关系，
控制困难，输出电压畸变大，因此交交型变速恒频电源一般不采用这种工作方式。

对于有环流工作，正负组同时加触发信号，为使两组输出电压相等，应有

αＰ＋αＮ ＝１８０° （４．３．１）

式中，αＰ 为正组移相角，αＮ 为负组移相角。因两组输出电压平均值相等，组间没有直流环流或

交流基波环流，但两电压瞬时值不同，而引起脉动环流，此环流使变换器处于电流连续工作状
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态。环流的大小靠电抗器限制，相间变压器的作用之一即是环流电抗器。
三相半波可控整流组在电流连续时，整流电压Ｕ 和发电机相电压有效值Ｕｇ及移相角α间

关系为

Ｕ ＝ 槡３ ６
２π

Ｕｇｃｏｓα （４．３．２）

如果用余弦交截控制原理，则有

ｃｏｓα＝ Ｕｒ

Ｕｓｍ
（４．３．３）

式中，Ｕｒ为移相控制电压，Ｕｓｍ为同步电压最大值。于是有

Ｕ ＝ 槡３ ６
２π

·Ｕｇ

Ｕｓｍ
Ｕｒ ＝ＫＵｒ （４．３．４）

Ｋ ＝ 槡３ ６
２π

·Ｕｇ

Ｕｓｍ
（４．３．５）

即在电流连续时循环变换器的输出电压和控制电压成正比，具有线性放大器特性。如果控制

电压为直流，则输出电压也为直流。如控制电压为４００Ｈｚ交流，则输出电压也为４００Ｈｚ交

流。如

Ｕｒ ＝Ｕｓｍｓｉｎω０ｔ （４．３．６）
则变换器输出电压也为频率为ω０ 的交流电

Ｕ ＝ＫＵｓｍｓｉｎω０ｔ （４．３．７）
若发电机为永磁电机，转速为ｎ０时的相电势为Ｅｇ０，发电机的相电势Ｅｇ，与电机转速成正比

Ｅｇ ＝Ｅｇ０
ｎ
ｎ０

（４．３．８）

如果同步电压也从发电机端取出，即

Ｕｓｍ ＝Ｕｓｍ０
ｎ
ｎ０

（４．３．９）

则 Ｕ ＝ 槡３ ６
２π

·Ｕｇ

Ｕｓｍ
＝ 槡３ ６

２π
·Ｕｇ０

Ｕｓｍ０
（４．３．１０）

这表明，这种控 制 方 式 下 变 换 器 的 输 出 电 压 仅 与 控 制 电 压 Ｕｒ 有 关，而 与 永 磁 电 机 的 转 速

无关。

３．相间变压器

图４．３．３（ａ）为忽略换相重叠时的相间变压器简化电路图，任何时刻每组只有一只晶闸管

导通，则共有４条通路。在电机１，３，５三相中只有一相作用在正侧的相间变压器ＩＰＴ１上，电

机２，４，６三相电压中也只有一相作用在正侧的ＩＰＴ１上，它们分别用Ｕｇｉ和Ｕｇｊ表示。负侧也

类似，用Ｕｇｍ和Ｕｇｎ表示。用Ｒ，Ｌ 表示ＩＰＴ１，ＩＰＴ２的线圈电阻和电感，用 Ｍ 表示两线圈间互

感，则有
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Ｕｇｉ＝ＬＰｉｉ－ＭＰｉｊ＋Ｒｉｉ＋Ｕ０

Ｕｇｉ＝ＬＰｉｊ－ＭＰｉｉ＋Ｒｉｊ＋Ｕ０

－Ｕｇｍ＝ＬＰｉｍ －ＭＰｉｎ＋Ｒｉｍ ＋Ｕ０

－Ｕｇｎ＝ＬＰｉｎ－ＭＰｉｍ ＋Ｒｉｎ＋Ｕ

烍

烌

烎０

（４．３．１１）

式中，Ｕ０为ＩＰＴ１，ＩＰＴ２中点电压，Ｐ 为微分算子ｄ／ｄｔ。

ｉ０ ＝ｉｉ＋ｉｊ＋ｉｍ ＋ｉｎ （４．３．１２）

则有 Ｕｇｉ＋Ｕｇｊ＋Ｕｇｍ ＋Ｕｇｎ

４ ＝ Ｌ－Ｍ
４ Ｐ＋Ｒ（ ）４ ｉ０＋Ｕ０

若变频器空载，ｉ０＝０，则空载电压Ｕ００为

Ｕ００ ＝ １
４

（Ｕｇｉ＋Ｕｇｊ＋Ｕｇｍ ＋Ｕｇｎ）

若输出短路Ｕ０＝０，则电流为ｉ０ｋ

ｉ０ｋ ＝ Ｕ００

Ｌ－Ｍ
４ Ｐ＋Ｒ

４
由此可得出有ＩＰＴ１、ＩＰＴ２时的发电机 变换器等值电路，见图４．３．３（ｂ），其中Ｒｅ和Ｌｅ为等效

电阻和等效电感，分别为

Ｒｅ ＝ Ｒ
４

Ｌｅ ＝Ｌ－Ｍ
烍

烌

烎４

（４．３．１３）

图４．３．３ 相间变压器的原理

相间变压器的作用之一为平衡电抗器，它使两正组或负组独立。由于两正组（或负组，下

同）间瞬时电压不 等，在 相 间 变 压 器 中 产 生 磁 化 电 流ｉｕ，ｉｕ的 大 小 与 方 向 决 定 于 两 正 组 间 电
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压差

设ｉｉ＝ｉ＋ｉｕ，ｉｊ＝ｉ－ｉｕ。由式（４．３．１１）得

ｉｕ ＝ Ｕｇｉ－Ｕｇｊ

２［（Ｌ＋Ｍ）Ｐ＋Ｒ］＝ Ｕｇｎ－Ｕｇｍ

２［（Ｌ＋Ｍ）Ｐ＋Ｒ］ （４．３．１４）

若相间变压器无漏感，则Ｌ＝Ｍ

ｉｕ ≈
Ｕｇｉ－Ｕｇｊ

４ＬＰ＋２Ｒ
（４．３．１５）

相间变压器的作用之二为限流电抗。若正负组移相角αＰ＋αＮ＝１８０°，则两组间平均电压

差为零，但瞬时电压不同，在正组电压大于负组时出现环流ｉｃ０。实际上，环流大小还与负载电

流有关，下面仅导出空载时的环流ｉｃ０，由式（４．３．１１）得

ｉｃ０ ＝ Ｕｇｉ－Ｕｇｎ

２［（Ｌ－Ｍ）Ｐ＋Ｒ］＝ Ｕｇｊ－Ｕｇｍ

２［（Ｌ－Ｍ）Ｐ＋Ｒ］ （４．３．１６）

空载环流ｉｃ０为１，３，５三相系统的环流和２，４，６三相系统的环流之和，由于两个三相系统间相

位差为６０°，因而ｉｃ０是两个三相系统环流的矢量和。
式（４．３．１３）、（４．３．１４）、（４．３．１５）为相间变压器作为滤波电感、平衡电感和限流电感时的

表达式。作为滤波电感时，电感值为Ｌ－Ｍ
４

，相应的频率为变换器的输出频率，即４００Ｈｚ；作平

衡电感时的等效电感值为２（Ｌ＋Ｍ），相应的工作频率为发电机频率的三倍；作限流电感时，电

感量为２（Ｌ－Ｍ），相应的工作频率也为电机频率的三 倍。相 间 变 压 器 的 这 三 个 功 能 是 协 调

的，作平衡电抗时电抗最大，使两整流组在较小负载时即可独立，作滤波电感时电抗最小，不致

使电源系统外特性太软。由于相间变压器又作为限流电感用，故铁芯必须有气隙。

４．变频器的电压负反馈

循环变换器输出电压中含有本征畸变和非本征畸变，前者是由其工作机理产生，后者是由

于实际电路非理想造成。本征畸变项的频率同变换器的输入和输出频率有关，其中低次谐波

较小，若采用适当的滤波器可以有效地减小输出电压中的这类谐波含量。由移相控制不准确

和主电路参数不一致等造成的人为谐波，为非本征畸变。其谐波次数较低，并且还有大量的非

整数倍谐波分量（次谐波），不易为滤波器滤除，宜采用电压负反馈来抑制。通过将输出电压的

一部分反馈到输入，可以有效地减小输出电压中的谐波，提高输出电能质量。
变换器采用输出电压负反馈还有利于减小变换器的输出阻抗，输出阻抗小使得电源的外

特性较硬。同容量的变速恒频电源的输出阻抗低于恒速恒频电源。

５．输出电压调节

循环变换器本身具有电压调节能力，其输出电压和控制电压间具有线性放大器特性，通过

改变移相角可以调节输出电压。由于每一相变换器的输出电压可以单独调节，因而电源的调

节精度高，三相电压对称性好，具有较强的带不对称负载能力。
若电源系统的电机为电磁式电机，电源系统有两个电压调节环。除变换器调压外，电机的
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电压调节器使电机输出相电压保持为１６５Ｖ。无论是采用电磁式电机还是永磁式电机，由于

电机频率高和变换器可调压，系统的调节响应快，动态特性好。

４．３．３　阶梯波合成型交直交变速恒频电源

１．阶梯波合成型交直交变速恒频电源的组成和工作原理

图４．３．４是某型飞机阶梯波合成型交直交变速恒频电源的组成框图。其中，发电机为三级

风冷无刷交流发电机。主发电机的输出为三相变频交流电，经变换器内的三相桥式整流电路变

换为直流电。变换器由桥式整流电路、直流滤波电路、四个１８０°导通型三相逆变器、输出变压器、
交流滤波电路、开关电源、逻辑电路、变换器控制保护单元和电压调节器等组件或模块组成。

图４．３．４ 阶梯波合成型交直交变速恒频电源框图

由于逆变器有输出变压器，具有降压功能，因而阶梯波合成型变速恒频电源可以采用输出

电压较高的发电机。ＭＤ ９０ＶＳＣＦ电源发电机相电压为２３０Ｖ 左右，为恒速恒频电源发电机

输出电压的两倍。发电机输出电压高，则一定功率输出时，其电流小，可以使用较小截面积的

导线，减轻了导线质量，为将变换器安放在适于其工作的环境提供了有利条件。发电机高电压

输出还减小了流经功率晶体管的电流，从而减小了功率管电流容量。采用大容量晶体管，由于

管子工作于降额状态，从而可以提高工作可靠性。发电机高压输出的缺点是增加了功率晶体

管的电压额定值，必须采用高耐压的功率管。ＭＤ ９０电源系统采用绝缘栅双极性晶体管作

为功率元件。
交直交变速恒频电源系统的发电机设计与恒速恒频电源系统的发电机相比，其主要不同

点在于其负载不一样，所要关注的问题也不一样。恒速恒频电源系统发电机要求输出波形为

正弦波，主发电机必须采用分布绕组；由于系统的惯性环节少，电机转速变化范围小，较容易实

现快速动态响应，对励磁机的要求较简单，既可以采用半波整流器，也可以采用全波整流器。
变速恒频电源主发电机负载为整流型负载，不需要考虑低功率因数负载，并可以采用集中绕

组，使输出波形为平顶波，以减小整流滤波电容；由于系统中增加了一个大电容储能环节和工
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作转速变化范围大，较难实现快速动态响应，对励磁机的设计要求高，旋转整流器必须要采用

桥式整流器，以保证励磁系统的电流线性放大器特性。
四个１８０°导通型逆变器按阶梯波合成，构成四通道逆变器，它将整流桥的输出变换为三

相四线４００Ｈｚ交流，再经滤波得到失真度小于４％的正弦交流电输出。四通道阶梯波合成逆

变器有２４只晶体管，共需２４个控制信号，每个信号的频率均为４００Ｈｚ。逻辑信号由逻辑电

路产生，时钟信号由晶体振荡器产生，因而频率稳定度很高。逻辑信号通过驱动电路实现逆变

器功率晶体管的开通与关断控制。由于逆变器每支路两只晶体管的发射极是分离的，２４只功

率管的驱动电路最少需要１３组互相隔离的正负电源供电。
由于四通道逆变器不具备电压调节能力，输出电压调节电路藉改变励磁机的励磁实现输

出电压的稳定和电流限制功能。图４．３．５（ａ）是电压调节器的构成方框图，其检测电路用三相

半波电路，末级功率管的开关频率为１２００Ｈｚ。电流检测电路使调压器能够实现输出电流限

制，由于逆变器功率晶体管的最大集电极电流的限制，必须对输出电流进行限制，使电源系统

具有图４．３．５（ｂ）所示的外特性，可提供２００％过载和３倍额定电流的短路电流。在输出电流

超过２ＩＮ后，调压器的电流限制电路使输出电压随输出电流的增长而下降，在输出端短路时，
逆变器的工作电压降低，从而限制了逆变器的损耗和发热。

图４．３．５　交直交 ＶＳＣＦ电源的电压调节

变速恒频电源与恒速恒频电源一样，都是通过调节发电机励磁来实现输出电压调节，由于

两种电源的结构不同，各自的电压调节系统存在很大差别。变速恒频电源的电压调节系统具

有以下特点：

① 调节对象结构复杂，调节对象中的储能元件除发电机外，还包括直流滤波环节和输出

滤波环节，调节对象状态方程阶数高；

② 励磁电流变化范围大；

③ 变速恒频电源系统的扰动量除负载变动外还有发电机的转速变化；

④ 发电机变速工作使调节对象的参数变化范围很大，低转速时，电机磁路较饱和，发电机

的放大系数较小，转速升高后电机在磁不饱和区工作，又因线性工作区的放大系数与转速成正
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比，故最高工作转速时的放大系数比最低工作转速时大数倍；

⑤ 若电压调节器的功率级直接由永磁副励磁机整流后供给，则调节器的放大系数也将与

转速成正比。
这些均会导致调压系统高速运行时的稳定性变差。因此，变速恒频电源的电压调节系统

在设计时应采取以下的措施：

① 发电机的励磁系统应具有电流线性放大器特性；

② 将励磁机设计成高电抗，可有效地减小主发电机励磁电路的时间常数；

③ 主发电机励磁绕组采用低压大电流设计方案；

④ 加入发电机励磁电流反馈内环等校正措施，以增强调节系统的稳定性，提高动态响应

速度；

⑤ 增加励磁电流续流回路的阻尼，采用电阻或负压灭磁措施，加快发电机卸载后励磁电

流的下降；

⑥ 必须有直流环节电压限制电路，直流电压限制环节和交流调压通道一起工作，当发电

机负载过大时，降低直流环节电压，以减小功率管的工作应力，限制动态过程中直流环节电压

在允许范围内，以免损害逆变桥功率器件；

⑦ 设置软启动电路，在发电机建压时使励磁机励磁电流逐渐加大，防止输出电压超调过

大，减小直流滤波电容的充电电流。
逆变器功率管驱动电路、控制保护和逻辑电路、励磁机励磁系统的电能由开关电源供给。

高频开关电源将发电机的永磁副励磁机的输出转化为多路隔离的恒压直流电。
变速恒频电源系统中，电子变换器的接地十分重要。由于逆变器输出有综合变压器，它将

原副边电路隔离。又因变换器的控制电源由永磁机供电，与主发电机隔离，故主发电机交流电

整流后的负汇流条，永磁机整流后的控制电源负汇流条，逆变器变压器输出端中线可与逻辑电

路、保护电路和调压电路的地相接，如图４．３．６所示。

２．阶梯波合成逆变器

阶梯波合成逆变器是由多个１８０°导通型逆变器组合构成。
晶体管三相逆变器的主电路如图４．３．７（ａ）所示，由６只晶体管及与晶体管反并联的６只

二极管构成。为讨论方便，设负载为对称星型连接三相电阻，负载中点为 Ｎ，直流电源中点为

Ｏ。晶体管的导通规律见图４．３．７（ｂ），同一支路上的上下晶体管互补导通，各导通半个周期，
即１８０°，故称１８０°导通型，相邻支路的同一侧晶体管导通时间差１８０°电角。

晶体管 Ｖ１和 Ｖ６导通时，ＵＡＢ两端电压等于电源电压Ｕｉ，即ＵＡＢ＝Ｕｉ，而 Ｖ３和 Ｖ４导通时

ＵＡＢ＝－Ｕｉ，所以ＵＡＢ为宽１２０°电角的方波交流电压。同样ＵＢＣ和ＵＣＡ也为宽１２０°电角的方波

交流电压，且三个线电压相位差互为１２０°，见图４．３．７（ｃ）。图４．３．７（ｄ）为负载上的相电压波

形，是六阶梯波，该波形中间宽６０°电角，电压幅值为２
３Ｕｉ，两边各宽６０°电角，电压幅值为１

３Ｕｉ。
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图４．３．６ 交流交换器的接地方案

图４．３．７　１８０°导通型三相逆变器
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由图４．３．７（ｂ）的晶体管导通规律可见，任意时刻都有三只管子导通，这三只管子是在三

条不同的支路上，故在直流电源中点Ｏ 和负载中点Ｎ 之间有电位差，见图４．３．７（ｅ）。ＵＮＯ为

一方波电压，它的频率为逆变器输出电压频率的３倍，幅值为１
６Ｕｉ。

电阻负载时，电流与电压同相，故相电流也为６阶梯波。二极管中没有电流，如果负载是

感性，则每一阶梯中的电流将按指数规律变化，电流的基波与电压基波间将存在相位差，二极

管起续流作用。
逆变器输出线电压有效值与直流电源电压Ｕｉ间的关系为

ＵＡＢ ＝ＵＢＣ ＝ＵＣＡ ＝槡２
３Ｕｉ （４．３．１７）

相电压有效值为

ＵＡＮ ＝ＵＢＮ ＝ＵＣＮ ＝槡２
３Ｕｉ （４．３．１８）

线电压和相电压的富氏级数表达式为

ＵＡＢ（ｔ）＝ 槡２ ３
π

Ｕｉ ｓｉｎωｔ－１
５ｓｉｎ５ωｔ－１

７ｓｉｎ７ωｔ＋１
１１ｓｉｎ１１ωｔ＋（ ）… （４．３．１９）

ＵＡＮ（ｔ）＝ ２
π
Ｕｉ ｓｉｎωｔ＋１

５ｓｉｎ５ωｔ＋１
７ｓｉｎ７ωｔ＋１

１１ｓｉｎ１１ωｔ＋（ ）… （４．３．２０）

由上二式可见，线电压和相电压中没有３及其倍数次谐波。线电压和相电压中的谐波成

份相同，但谐波间的相互相位关系不一样，所以线电压和相电压波形不一样。线电压和相电压

的各次谐波含量的大小之间相差槡３倍。必须指出，式（４．３．１９）和式（４．３．２０）中时间坐标的参

考点不一样，线电压表达式中的时间坐标超前相电压表达式中的时间坐标π
６

。

两台１８０°导通型逆变器和相应的三相变压器可构成双通道阶梯波合成逆变器，主电路见

图４．３．８（ａ）。利用第一台逆变器的相电压和第二台逆变器的线电压叠加得到输出电压。如

果将第二台逆变器的控制信号滞后第一台逆变器的控制信号π
６

，第二台变压器原副边变比为

第一台变压器原副边变比的槡３倍，则可以得到如图４．３．８（ｂ）所示的合成输出电压，每一相合

成输出电压为１２阶梯波。根据式（４．３．１９）和（４．３．２０），如果采用前述的晶体管控制规律和变

压器变比关系，二台变压器副边的１２ｋ±５和１２ｋ±７（ｋ＝１，２，３，…）次谐波将相互抵消，输出

电压中将只含有基波和１２ｋ±１次 谐 波，其 富 氏 级 数 表 达 式 为（设 第 一 台 变 压 器 原 副 边 匝 比

为１∶１）

ＵＡＮ ＝Ｕａ１＋Ｕａ２ ＝ ４
π
Ｕｉ ｓｉｎωｔ＋１

１１ｓｉｎ１１ωｔ＋１
１３ｓｉｎ１３ωｔ＋（ ）…

通过二台逆变器的输出叠加，使输出电压的谐波分量减小，且仅为高次谐波，可使输出滤
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图４．３．８ 双通道三相逆变器

波器显著减小。同时，合成逆变器的输出功率比单台逆变器大一倍，且每台逆变器的输出功率

相同。
两台双通道逆变器的级联构成四通道逆变器，输出功率为单台逆变器的４倍。当二台双

通道逆变 器 的 晶 体 管 导 通 信 号 间 相 位 差 为 π
１２

时，四 通 道 逆 变 器 内 部 的 １２ｋ±１１ 和 １２ｋ±

１３（ｋ＝１，２，３，…）次谐波将相互抵消，输出电压中将只含有基波和幅值为基波幅值 １
２４ｋ±１

的

１２ｋ±１次谐波。实际上，由于控制信号的不一致和功率器件的离散性，逆变器输出电压中谐

波稍大于理论值。四通道逆变器的总谐波含量为７％，即使不加输出滤波器，也可为一般用电

设备所接受。
表４．３．２列出了单通道和多通道三相逆变器的技术数据。

表４．３．２ 多通道三相逆变器技术数据（ｋ＝１，２，３，…）

名　称 相对容量 功率管数 最低次谐波 谐波分布 移相角

单通道 １ ６ ５，７ ６ｋ±１ ０°

两通道 ２ １２ １１，１３ １２ｋ±１ ３０°

四通道 ４ ２４ ２３，２５ ２４ｋ±１ １５°

六通道 ６ ３６ ３５，３７ ３６ｋ±１ １０°
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３．阶梯波合成型变速恒频电源的特点

① 输出波形质量好，谐波含量小，由于有输出变压器，输出电压中不含直流分量；

② 变换器的可靠性高，如 ＭＤ ９０型飞机中，其变速恒频电源变换器的设计可靠性指标

是 ＭＴＢＦ≥１８０００小时，随着使用经验的增加和设计的更新，下一代产品的可靠性将会更高；

③ 变换器的效率高，可以实现更大容量的系统；

④ 设备使用安全性好，即使变换器中一个桥失效，也不致整个变换器失效，内部的失效不

会导致输出端出现直流电压而损坏设备；

⑤ 两个电源通道能够长时间并联工作，因而较容易实现电源间的不中断转换；

⑥ 该电源系统对负载的功率因数没有限制；

⑦ 其缺点是内部线路复杂，使用的功率管数量多，输出变压器的体积质量较大。

４．３．４　脉宽调制型交直交变速恒频电源

脉宽调制型交直交变速恒频电源由无刷直流发电机、开关点预置ＳＰＷＭ 逆变器和控制器

构成。若发电机输出整流器不装在电机内，则系统由无刷交流发电机、变换器和控制器等环节

构成。无刷发电机多采用高速油冷电机，对小容量系统也可采用低速风冷电机。变换器和控

制器采用风冷结构，冷却空气来自于飞机环控系统。发电机电压调节器、变换器控制器和系统

的检测与控制保护电路置于控制器中。

１．开关点预置脉宽调制逆变器

图４．３．９是开关点预置ＳＰＷＭ 三相脉宽调制型逆变器的主电路图，由输入滤波电容器

ＣＤＣ、过压吸收电路ＲＯＶ、ＶＯＶ、三相逆变桥、输出滤波ＬｆＣｆ电路、交流滤波器和中点形成变压器

ＮＦＴ等环节构成。图中所画的中点形成变压器为单绕组自耦变压器结构，用以形成中点，获

得三相四线制输出。
开关点预置三相逆变器在较低的开关频率下，其输出电压的谐波含量小，且输出基波电压

与逆变器直流电压之比较高。

图４．３．９ 脉宽调制型逆变器的主电路
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在逆变器容量相同时，脉宽调制型逆变器功率晶体管的负荷是四通道阶梯波逆变器的４
倍，故晶体管电流大。同时，晶体管的开关频率也比阶梯波合成型的高得多，故晶体管开关时

间应短。通常用开关管，其上升时间ｔｒ和下降时间ｔｆ应在１ｎｓ左右，存储时间ｔｓ在３ｎｓ左右。
晶体管的放大系数不能太小，但也不宜用达林顿管，因为这种管子的通态压降太大，使通态损

耗加大。为了适应飞机上恶劣的工作条件，晶体管的允许结温应为２００℃。晶体管的结构应

体积质量小，易于安装，易于散热。
与晶体管反并联的二极管应选用快恢复二极管，大的反向恢复电流与反向恢复时间会增

加损耗并形成较大的电磁干扰。二极管的耐压应与晶体三极管一致，电流容量应由逆变桥输

出端短路时可能通过的最大电流来选取。二极管的结温和晶体管一致，封装形式应合理。
晶体管采用比例驱动电路，使基极电流与集电极电流成比例变化，以减小驱动功率损耗和

减小晶体管存储时间。比例驱动电路应尽量靠近晶体管以减小驱动回路阻抗。短路反馈线圈

在晶体管关断时能有效反馈，并能迅速抽取晶体管基区的剩余载流子。截止时，晶体管基射极

以反向偏压，保证可靠截止。驱动变压器各绕组间应紧耦合。同一支路的上下两晶体管的驱

动电路应互锁，保证上下两晶体管不会同时导通。
图４．３．１０是一种基极比例驱动电路的原理电路，用于驱动串接的两晶体管 Ｖ１和 Ｖ４，两

管驱动电路互锁。Ｂ１和Ｂ３分别为Ｖ１和Ｖ４的驱动变压器，Ｗ１和 Ｗ２为原绕组，由Ｕｄｃ与Ｒ５ 构成

的等效恒流源供电，Ｗｂ为基极绕组，Ｗｆ为反馈绕组。Ｂ２和 Ｂ４为 Ｖ１和 Ｖ４的互锁电流互感器。

Ｖ１１构成 Ｖ１的开通信号放大电路，Ｖ１２和 Ｖ１３为关断信号放大电路。

ＵＯＮ１转为高电平，ＵＯＦＦ１为低电平，Ｖ１１导通，Ｖ１２、Ｖ１３截 止，Ｕｄｃ通 过 Ｒ５加 于 Ｗ１，产 生 电 流

ｉＷ１，Ｂ１各绕组感应电势“·”端为正，Ｖ１基极正偏，基极回路产生初始驱动电流ｉｂ０，Ｗ１和 Ｗｂ的

电流电压为

ｉＷ１ ＝Ｕｄｃ－ＵＷ１

Ｒ５
＝ Ｗｂ

Ｗ１
ｉｂ０＋ｉｕ （４．３．２１）

ＵＷ１ ＝ Ｗ１

Ｗｂ
ＵＷｂ （４．３．２２）

ＵＷｂ ＝２ＵＤ ＋Ｕｂｅ （４．３．２３）
式中，ｉＷ１为绕组 Ｗ１电流；ｉｕ为变压器磁化电流；ＵＷ１和ＵＷｂ为 Ｗ１和 Ｗｂ的端电压；ＵＤ为 Ｖ１基极

电路串 联 二 极 管 上 压 降；Ｕｂｅ为 Ｖ１基 极 与 发 射 结 间 电 压 降；Ｗ１和 Ｗｂ为 变 压 器 相 应 绕 组 的

匝数。
在ｉｂ０作用下，Ｖ１导通，它的集电极电流ｉｃ增长。因变压器原边为等效恒流源供电，ｉｗ１不受

ｉｃ影响，故 Ｗｆ与 Ｗｂ为互感器工作状态，ｉｂ随ｉｃ的增长而增大形成正反馈，使 Ｖ１迅速进入饱和

导通，即

ｉｂ ＝ｉｂ０＋ Ｗｆ

Ｗｂ
·ｉｃ （４．３．２４）

同时基极回路的电容充电到电压２ＵＤ。
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图４．３．１０ 具有互锁的比例驱动电路

ＵＯＮ１转为低电平，ＵＯＦＦ１为高电平，Ｖ１１截止，Ｖ１２、Ｖ１３导通。在电容电压Ｕｃ＝２ＵＤ作用下产

生反向基极电流，Ｖ１３导通构成了反向基极电流的低阻抗通路，加速了 Ｖ１的ｂｅ结上存储电荷

的释放，缩短了 Ｖ１的存储时间ｔｓ。反向抽流期间的驱动电路等效电路见图４．３．１１，电容电压

Ｕｃ加于 Ｗｂ，故各绕组电压仍为“·”端为正。由于 Ｖ１３导通，故在 Ｗ１，Ｗ２，Ｄ１和 Ｗ２１中流过电

流ｉｃｃ。该回路的电压方程为

Ｕｗ１＋Ｕｗ２ ＝Ｕｃｅ１３＋ＵＤ１＋２ＵＤ
Ｗ２１

Ｗ２２
（４．３．２５）

折合到Ｗｂ侧，则

Ｕｗｂ ＝ Ｗｂ

Ｗ１＋Ｗ２
Ｕｃｅ１３＋ＵＤ１＋２ＵＤ

Ｗ２１

Ｗ（ ）２２
（３．３．２６）

式中，Ｕｃｅ１３，ＵＤ１，２ＵＤ分别为 Ｖ１３的正向压降、二极管 Ｄ１正向压降和 Ｗ２２绕组上压降。因 Ｗｂ
Ｗ１＋Ｗ２，Ｗ２１≤Ｗ２２，故Ｕｗｂ很小，可近似认为 Ｗ１与 Ｗ２的构成回路短路，即 Ｗｂ回路短路。故

在Ｕｃ＝２ＵＤ作用下，可产生较大的基极抽流电流。
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ＵＯＮｌ，ＵＯＦＦ１开通和关断信号；

ｉｂ１，ｉｂ４，Ｖ１和 Ｖ４管基极电流；

ＵＮｂ，Ｖ１基极电压

图４．３．１２ 有互锁的比例

驱动电路工作波形

图４．３．１１ 基极抽流期间比例驱动电路的等效电路

在环流ｉｃｃ作 用 下，电 流 互 感 器 Ｂ 的 副 边 电 流 使

Ｖ４３导通，锁定 了 Ｖ４１的 开 通，防 止 了 同 一 支 路 上 下 两

管在存储期间共同导通。
基极抽流结 束 后，Ｖ１集 电 极 电 流ｉｃ下 降，各 绕 组

感应电势反向，ｉｃｃ为零。Ｂ１变压器铁心在ｉＷ２作用下反

向磁化，基极绕组 Ｗｂ上反偏电压ＵＷｂ为

ＵＷｂ ＝ＵＷ２
Ｗｂ

Ｗ２
＝－（Ｕｄｃ－ｉＷ２Ｒ５

）Ｗｂ

Ｗ２

（４．３．２７）
铁芯反向饱和后，Ｕｗｂ＝０。

图４．３．１２为 该 比 例 驱 动 电 路 的 工 作 波 形，ｉｂ１和

ｉｂ４分别为 Ｖ１和 Ｖ４的基极电 流，反 向 基 极 电 流 就 是 存

储时间内的反向抽流。观察图中ｔ２至ｔ３期间，ｉｂ１为负，
即 Ｖ１管处于反向抽 流 状 态，此 时 尽 管ＵＯＦＦ１已 为 高 电

平，即ＵＯＮ４也已为高电平，但ｉｂ４仍为０，直到ｉｂ１为０后

（即 Ｖ１全截止后），ｉｂ４才上升，实现了两管的互锁。

最优脉宽调制波的调制频率和开关点的选取与逆变器的损耗、输出电压失真度及滤波器

的质量密切相关。图４．３．１３（ａ）是最优脉宽调制波的一种方案，在输出为４００Ｈｚ时，调制频

率为３．６ｋＨｚ，在１／４周期中有４个 开 关 点，即θ１，θ２，θ３ 和θ４。若 以 直 流 电 压 的 中 点 为 参 考

点，则该波形的ｎ次谐波电压幅值Ｕｎ为：

Ｕｎ ＝４Ｕｉ

ｎπ ∑
ｍ

ｉ＝１
（－１）ｉｃｏｓｎθｉ＋０．［ ］５ ，　　ｍ 为偶数 （４．３．２８）

Ｕｎ ＝４Ｕｉ

ｎπ ∑
ｍ

ｉ＝１
（－１）ｉｃｏｓｎθｉ－０．［ ］５ ，　　ｍ 为奇数 （４．３．２９）
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式中，ｍ 为输出电压波形１／４周期内开关点数，ｍ 为偶数则偶次谐波为０，ｍ 为奇次则奇次谐

波为０。

图４．３．１３ 最优脉宽波形和逆变器输出波形

若以最低次谐波为０的原则优化，即消除５，７，１１和１３次谐波，则开关点为

θ１ ＝０．１８４０５５；θ２ ＝０．２８０８６６；θ３ ＝０．５３９３８３；θ４ ＝０．５７３６３３ （４．３．３０）
若按输出总谐波含量最小优化，则

θ１ ＝０．０８９３２９；θ２ ＝０．１７４５２９；θ３ ＝０．３７５７０６；θ４ ＝０．４２９１６６ （４．３．３１）

以上两种调制波的逆变器支路输出电压谐波含量见表４．３．３和表４．３．４。
逆变器为三相输出，三相电压相位差为１２０°电角，故不含３及３的倍数次谐波。滤波后的

电压中谐波与滤波器的参数和负载大小及性质有关。表４．３．３和４．３．４中滤波后的谐波含量

是按空载计算得到，采用 ＬＣ低通滤波器，它的谐振频率为输出电压基波频率的４．５倍。

空载时逆变器输出电压，即滤波器的输入电压Ｕｉ与滤波电感电压ＵＬ和电容电压ＵＣ间关

系为

Ｕ
·

ｉ ＝Ｕ
·

Ｌ＋Ｕ
·

Ｃ （４．３．３２）
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Ｕ
·

Ｌ ＝ｊωＬｆＩ
·

（４．３．３３）

Ｕ
·

Ｃ ＝－ｊ１
ωＣｆ

Ｉ
·

（４．３．３４）

式中，ω＝２πｆ，Ｌｆ和Ｃｆ为滤波器电感量和电容量，Ｉ
·

为支路输出电流。

则 ＵＬ

ＵＣ
＝－ ｆ

ｆ（ ）０

２
（４．３．３５）

式中 ｆ０ ＝ １
２π ＬｆＣ槡 ｆ

滤波器输出电压Ｕ０就是电源输出电压

Ｕ
·

０ ＝Ｕ
·

Ｃ ＝Ｕ
·

ｉ－Ｕ
·

Ｌ

Ｕ
·

０ ＝ Ｕ
·

ｉ

１＋ｆ
ｆ（ ）０

１－ｆ
ｆ（ ）０

（４．３．３６）

输出电压中的ｎ 次谐波电压Ｕｏｎ为

Ｕｏｎ ＝ Ｕｉｎ

１＋ｎｆ１

ｆ（ ）０
１－ｎｆ１

ｆ（ ）０

（４．３．３７）

式中，ｆ１＝４００Ｈｚ，即输出电压基波频率，ｎ 为谐波次数。由此可算出滤波后的各 次 谐 波 含

量，见表４．３．３和４．３．４。

表４．３．３ 逆变器输出电压谐波含量

谐波次数 滤波前 滤波后

１

５

７

１１

１３

１７

１９

２３

２５

２９

３１

１．１７０４

０．００００

０．００００

０．００００

０．００００

０．２３７１

０．３４９１

０．１９５７

０．０５５１

０．００２２

０．００６５

１．２３１２

０．００００

０．００００

０．００００

０．００００

０．０１７９

０．０２０７

０．００７８

０．００１３

０．０００１

０．０００１

总谐波含量（计算到３１次）２．３２％；滤波器谐振频率４．５×４００＝１８００Ｈｚ
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表４．３．４ 逆变器输出电压谐波含量

谐波次数 滤波前 滤波后

１

５

７

１１

１３

１７

１９

２３

２５

２９

３１

１．１９１３９６

０．００００３２

０．０３１７８５

０．０３６８８２

０．００９８６８

０．１３００８３

０．１７５６３１

０．０１４２３１

０．１３３７１９

０．２４４６８６

０．１８１３６４

１．２５３２８６

０．０００１３３

０．０２２３８７

０．００７４１３

０．００１２４３

０．０１１３０９

０．０１０４３７

０．０００５６６

０．００５１４７

０．００６０３７

０．００３９０４
总谐波含量（计算到３１次）２．３５％；滤波器谐振频率４．５×４００＝１８００Ｈｚ

若用２Ｋ存储量的 ＥＰＲＯＭ 存储开关点，有２０４８个单元，每个单元相当于０．１７５７８１２５°，
输出为４００Ｈｚ时，每单元维持时间为１．２２ｎｓ。

式（４．３．３１）数字化后的开关角为

θ′１＝０．１８４０７８，

θ′２＝０．２８２２５２，

θ′３＝０．５３８９６１，

θ′４＝０．５７３７０９

烍

烌

烎。

（４．３．３８）

表（４．３．５）是对应于（４．３．３８）式开关点的谐波含量，总谐波含量为２．４５％。
图４．３．１３（ｂ）、（ｃ）、（ｄ）为 逆 变 器 各 点 波 形，其 中ＵＡＯ

为 ＡＯ 点 与 直 流 母 线 间 电 压 波 形，

ＵＡＯＮ
为 ＡＯ点对输出中点 Ｎ 电压波形，ＵＡＯＢＯ

为 ＡＯ与 ＢＯ间电压波形。ＵＡＯ
波形与 ＰＷＭ 波形

一致，ＵＡＯＮ
的频率为 ＵＡＯ

的３倍，ＵＡＯＢＯ
为 ＵＡＯ

频率的２倍。ＵＡＯＮ
的富氏级数展开式为

ＵＡＯＮ ＝ ∑
∞

ｎ＝１ｂｎｓｉｎｎθ

式中，ｎ＝１，５，７，…，６ｋ＋１；ｋ＝１，２，３，…

ｂｎ ＝４Ｕｉ

ｎπ
（－ｃｏｓｎθ１＋ｃｏｓｎθ２－ｃｏｓｎθ３＋ｃｏｓｎθ４－…＋０．５） （４．３．３９）

上式中不含直流分量，没有３和３的倍数次谐波，其他次谐波与式（４．３．２９）算得的相同。
从表４．３．３至４．３．５可见，由ＬｆＣｆ构成的滤波器放大了基波电压，对７次以上的高次谐波

有明显的衰减作用。由于滤波器的谐振频率为４．５×４００Ｈｚ，与５次谐波相近，故５次谐波不

仅不衰减，反而升高。为此，在选取开关点时应尽量减小滤波前５次谐波的含量。提高调制频

率，输出电压中的谐波频率高，可减小滤波器的质量，但增加了功率器件的损耗。
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表４．３．５ 逆变器输出电压谐波含量

谐波次数 滤波前 滤波后

１

５

７

１１

１３

１７

１９

２３

２５

２９

３１

１．１７０１

０．００２９

０．００３９

０．０００６

０．００２６

０．２４０１

０．３５１１

０．１４９７

０．０５３６

０．０００９

０．００９９

１．２３０９

０．０１２２

０．００２８

０．０００１

０．０００４

０．０１３２

０．０２０９

０．００７７

０．００１８

０．０００１

０．０００２

总谐波含量（计算到３１次）２．４５％；滤波器谐振频率４．５×４００＝１８００Ｈｚ

ＬＣ滤波器的谐振频率大小决定了滤波器的体积和质量，也决定了滤波器对逆变桥功率

大小的影响。滤波电感的基波容量ＰＬ１为

ＰＬ１ ＝Ｉ２ω１Ｌ （４．３．４０）
滤波电容的基波容量ＰＣ１为

ＰＣ１ ＝Ｕ２ω１Ｃ （４．３．４１）
式中，Ｕ，Ｉ为逆变器负载电压和电流的有效值，ω１ 为电压基波的角频率。滤波器的谐振频率

ωｒ＝ １
槡ＬＣ

，故提高谐振频率ωｒ 可减小Ｌ 和Ｃ 值，减小ＰＬ１和ＰＣ１可减小滤波器的体积与质量。

图４．３．１４是输出滤波器的矢量图，其中图４．３．１４（ａ）为空载矢量图，由于有滤波器，逆变

器空载时支路电流不为０，等于流过滤波电容的电流。滤波电容电流ＩＣ超前输出电压９０°，故

滤波电感电压ＵＬ超前输出电压１８０°，从而使输出电压Ｕ 的基波分量大于它的输入电压基波

分量，与表４．３．３、表４．３．４和表４．３．５一致。图４．３．１４（ｂ）和（ｃ）为电阻负载电流ＩＲ与电感性

负载电流ＩＲＬ时的矢量图。负载时，通过电感的电流增大，电感上基波电压降增大，且电感电

压矢量顺时钟方向旋转，为了保持输出电压不变，必须增加滤波器的输入电压，即增加逆变器

的直流电压。负载电流相同时，负载功率因数越低，所需直流电压越高。由此可见，输出滤波

器使逆变桥的负担加大，不仅使它的输出电流增大，还增大了它的输入电压。
若不计逆变器三相的不一致性，则逆变器输出线电压是对称的，线电压三角形为等边三角

形，即图４．３．１４（ｄ）中的三角形 ＡＢＣ。为了向单相负载供电，滤波器输出接有中点形成变压

器，它使输出成为三相四线制。当通过中点形成变压器加单相负载时，逆变器三相的负载电流

就不相同了，其中加载相（例如ａ相）的电流为另两相电流之和。因三相滤波电感量相同，故电
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感上电压降不 相 同，导 致 滤 波 器 输 出 电 压 三 角 形 各 边 不 相 等，见 图 ４．３．１４（ｄ）的 三 角 形

Ａ′Ｂ′Ｃ′，从而使三相电压不对称。显然，滤波电感越大，导致的三相电压不平衡也越大。
由此可见，改善逆变 桥 输 出 电 压 波 形 对 减 小 滤 波 器 体 积 质 量 和 提 高 逆 变 器 性 能 有 重 要

意义。
输出端短路时，滤波电感又是抑制瞬态短路电流的重要因素，电感大，瞬态电流小。通常

逆变器输出稳态短路电流限制在额定电流的３倍左右。

图４．３．１４ 滤波器矢量图

表４．３．６是１５ｋＶＡ 变速恒频电源逆变器的计算数据。计算时，开关点为θ１＝４６Ｃ，θ２＝

７４Ｃ，θ３＝１４７Ｃ，θ４＝１６２Ｃ，Ｃ＝ ２π
２０４８

，死 区 时 间ｔｄ＝０，交 流 滤 波 器Ｌ＝８０ｍＨ，ＲＬ＝０．０１Ω，

Ｃ＝１００μｆ，ＲＣ＝０．０１Ω，其中ＲＬ和ＲＣ为电感与电容的寄生电阻。
图４．３．１５是１５ｋＶＡＶＳＣＦ电源的变换器输出１５ｋＶＡ、ｃｏｓφ＝０．７５感性负载时的负载

电流、相电压波形，图中还表示出直流汇流条电流、晶体三极管电流、续流二极管电流、滤波电

感电流、滤波电容电流和中点形成变压器的电流波形。
中点形成变压器 ＮＦＴ是将三相三线制电源转换为三相四线制的电源变压器，有双绕组

和单绕组两种结构形式。双绕组中点形成变压器其原绕组为星形连接，无中线，副绕组为有中

线的星形连接。单绕组结构即为自耦变压器结构。在需要输出隔离时用双绕组变压器，不需

隔离时用自耦变压器可显著减轻质量。
自耦式中点形成变压器接于逆变器输出滤波电路之后，见图４．３．９和４．３．１６（ｂ）。对称

负载时，变压器绕组中只有磁化电流，没有负载电流。仅当三相不对称负载时，变压器绕组中

才有负载电流。设为单相负载，负载接于ａ相，负载电流为ＩＬｄ，即
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表４．３．６ １５ｋＶＡＳＰＷＭ 逆变器的计算数据

项　目
序　号

１ ２ ３ ４ ５ ６ ７

负载电流／Ａ ０ ４３．８ ４３．７ ６５．４ ６５．５ ８７．８ ８７．７

负载功率因数 １．０ ０．７５ １．０ ０．７５ １．０ ０．７５

滤波电容

电流／Ａ

最大值

有效值

６８．５

３０．７

６８．８

３０．８

７０．７

３１．０

６８．４

３０．７

７１．６

３１．０

６８．７

３１．０

７２．６

３１．１

支路

电流／Ａ

最大值

有效值

基波有效值

６７．８

３０．２

２２．２

８９．３

５３．４

４４．６

６０．３

３４．６

２６．０

１１２．４

７２．２

６３．０

８７．９

５２．６

４３．２

１４４．０

９３．０

８３．５

１１５．９

７２．４

６２．５

晶体管

电流／Ａ

最大值

有效值

平均值

６７．８

１５．２

６．５

８９．３

３６．４

２１．６

６０．３

２４．１

１４．７

１１２．４

５０．１

３０．５

８７．９

３６．２

２１．８

１４４．０

６５．０

４０．０

１１５．９

４９．３

２９．２

续流管

电流／Ａ

最大值

有效值

平均值

６７．５

１５．０

６．４

７７．８

９．９

２．３

４４．０

４．６

０．９５

８５．８

９．５

１．９

７５．３

８．４

１．８

９２．５

９．８

１．９

１０６．７

１３．８

３．３

直流电压／Ｖ ２６２．５ ２６５．６ ２７８．８ ２６６．３ ２８６．３ ２７０．２ ２９３．１

直流平均电流／Ａ ０．３２ ５７．７ ４１．２ ８５．８ ６０．０ １１４．４ ７７．６

输出电压总谱波含量 １．５５％ １．５５％ １．６６％ １．５５％ １．７３％ １．５４％ １．８０％

　　　　注：计算时不计晶体管和二极管压降。

Ｉ
·

ａ ＝Ｉ
·

Ｌｄ

Ｉ
·

ｂ ＝Ｉ
·

＝０

Ｉ
·

ｃ ＝Ｉ
·

＝

烍

烌

烎０

（４．３．４２）

应用对称分量法，ａ相电流的正序、负序和零序分量为

Ｉ
·

ａ１

Ｉ
·

ａ２

Ｉ
·

熿

燀

燄

燅ａ０

＝ １
３

１ α α２

１ α２ α
熿

燀

燄

燅１ １ １

Ｉ
·

ａ

Ｉ
·

ｂ

Ｉ
·

熿

燀

燄

燅ｃ

（４．３．４３）

式中α＝ｅ－ｊ２３π，于是
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图４．３．１５ １５ｋＶＡ逆变器电压电流波形（ｃｏｓφ＝０．７５，平衡负载）

Ｉ
·

ａ１ ＝Ｉ
·

Ｌｄ／３

Ｉ
·

ａ２ ＝Ｉ
·

Ｌｄ／３

Ｉ
·

ａ０ ＝Ｉ
·

Ｌｄ／

烍

烌

烎３

（４．３．４４）

上式表示单相电流ＩＬｄ在三相电路中可分成正序、逆序和零序三个分量，分量大小均为电流ＩＬｄ

的１／３，其中正序和逆序分量为三相对称系统，两者间相序相反，而三个零序分量为同相。
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ＮＦＴ的输入端没有中线，零序电流无法流通，故 ＮＦＴ的输入电流Ｉ
·

Ａ，Ｉ
·

Ｂ，Ｉ
·

Ｃ 为

Ｉ
·

Ａ ＝Ｉ
·

Ａ１＋Ｉ
·

Ａ２ ＝Ｉ
·

ａ１＋Ｉ
·

ａ２ ＝ ２
３Ｉ

·

Ｌｄ

Ｉ
·

Ｂ ＝Ｉ
·

Ｂ１＋Ｉ
·

Ｂ２ ＝α２Ｉ
·

ａ１＋αＩ
·

ａ２ ＝－２
３Ｉ

·

Ｌｄ

Ｉ
·

Ｃ ＝Ｉ
·

Ｃ１＋Ｉ
·

Ｃ２ ＝αＩ
·

ａ１＋α２Ｉ
·

ａ２ ＝－２
３Ｉ

·

烍

烌

烎Ｌｄ

（４．３．４５）

正序和逆序电流分量不影响输出电压的对称性。零序电流分量在三相变压器中产生零序磁

通，从而在绕组中感应出三个大小相同、相位也相同的零序电势Ｅ
·

０，叠加于变压器原有的三个

电势上，从而导致三相电压不对称。零序电势Ｅ
·

０为

Ｅ
·

０ ＝Ｚ０Ｉ０

Ｚ０ ＝ｒ０＋ｊｘ０

ｒ０ ＝ｒ０ｃｕ＋ｒ
烍
烌

烎０ｆｅ

（４．３．４６）

式中，Ｚ０为零序阻抗，ｘ０为零序电抗，ｒ０为零序电阻，ｒ０ｃｕ为变压器绕组电阻，ｒ０ｆｅ为铁损电阻。
图４．３．１６（ｃ）表示出零序电流形成的零序磁通的路径。对于芯式变压器，零序磁通只能

走漏磁回路，零序磁通较小，故零序电抗也较小。对于三相变压器组，因零序磁通走主磁路，磁

阻小，零序磁通大，ｘ０也大，因此三相变压器组不宜作中点形成变压器。
图４．３．１６（ｄ）是零序电势引起的电压三角形中点移动图。空载时逆变器输出电压三角形

如图中虚线 ＡＢＣ所示，此时三相电动势Ｅ
·

ａ，Ｅ
·

ｂ 和Ｅ
·

ｃ对称。不对称负载时，产生零序电动势Ｅ
·

０，
三相零序电势同相，故电势三角形成为三角形 Ａ′Ｂ′Ｃ′，由于中点位置Ｏ 不变，从而使三相电压

不对称。
设Ｕａ，Ｕｂ和Ｕｃ为 ＮＦＴ输出三相电压有效值，Ｕａｖ为三相电压有效值的平均值

Ｕａｖ ＝ １
３

（Ｕａ＋Ｕｂ＋Ｕｃ） （４．３．４７）

电压偏差

ΔＵａ ＝｜Ｕａ－Ｕａｖ｜
ΔＵｂ ＝｜Ｕｂ－Ｕａｖ｜
ΔＵｃ ＝｜Ｕｃ－Ｕａｖ｜

电压偏移量 ΔＵ％为

ΔＵ％ ＝ ｍａｘ（ΔＵａ，ΔＵｂ，ΔＵｃ）
Ｕａｖ

×１００％ （４．３．４８）

若α１，α２ 和α３ 为 ＮＦＴ输出三相电压的相位差，则设

Δθ１ ＝｜α１－１２０°｜
Δθ２ ＝｜α２－１２０°｜
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图４．３．１６　自耦式中点形成变压器

Δθ３ ＝｜α３－１２０°｜
故角度偏移 Δθ为

Δθ＝ ｍａｘ（Δθ１，Δθ２，Δθ３） （４．３．４９）
若Ｅ 为对称负载时 ＮＦＴ的电势，电源正常运行时一般有

Ｅ０ Ｅ
即
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Ｅ０

Ｅ １

Ｅ
·

ａ ＝Ｅｅｊ０

Ｅ
·

ｂ ＝Ｅｅｊ２π３

Ｅ
·

ｃ ＝Ｅｅ－ｊ２π３

Ｅ
·

０ ＝Ｅｅ－ｊ０

则有

Ｕ
·

ａ ＝Ｅ
·

ａ＋Ｅ
·

０ ＝Ｕａｅｊαａ

Ｕ
·

ｂ ＝Ｅ
·

ｂ＋Ｅ
·

０ ＝Ｕｂｅｊαｂ

Ｕ
·

ｃ ＝Ｅ
·

ｃ＋Ｅ
·

０ ＝Ｕｃｅｊαｃ

近似处理后

Ｕａ ＝Ｅ １＋Ｅ０

Ｅｃｏｓ（ ）θ

Ｕｂ ＝Ｅ １＋Ｅ０

Ｅｃｏｓ（１２０°－θ［ ］）
Ｕｃ ＝Ｅ １＋Ｅ０

Ｅｃｏｓ（１２０°＋θ［ ］）
故 Ｕａｖ ＝Ｅ
得 ΔＵａ ＝Ｅ０ｃｏｓθ

ΔＵｂ ＝Ｅ０ｃｏｓ（１２０°－θ）

ΔＵｃ ＝Ｅ０ｃｏｓ（１２０°＋θ）
故电压偏移 ΔＵ％为

ΔＵ％ ＝ ｍａｘ［Ｅ０ｃｏｓθ，Ｅ０ｃｏｓ（１２０°－θ），Ｅ０ｃｏｓ（１２０°＋θ）］
Ｅ

·１００％ （４．３．５０）

电压偏移最大值（ΔＵ％）ｍａｘ为

（ΔＵ％）ｍａｘ ＝Ｅ０

Ｅ
·１００％ （４．３．５１）

电源技术要求设定最大允许电压偏移值，则可得允许零序电压值

Ｅ０ ＝ （ΔＵ％）ｍａｘ·Ｅ· １
１００

（４．３．５２）

零序阻抗的允许最大值

Ｚｍ０ ＝ （ΔＵ％）ｍａｘ
（ΔＵ％）ｍａｘ·Ｅ

Ｉ０·１００
（４．３．５３）

又电压Ｕａ，Ｕｂ和Ｕｃ的相角为
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αａ ＝－ａｒｃｔａｎ Ｅ０ｓｉｎθ
Ｅ＋Ｅ０ｃｏｓθ

αｂ ＝－ａｒｃｔａｎ Ｅ０ｓｉｎ（１２０°－θ）
Ｅ＋Ｅ０ｃｏｓ（１２０°－θ）－

２π
３

αｃ ＝－ａｒｃｔａｎ Ｅ０ｓｉｎ（１２０°＋θ）
Ｅ＋Ｅ０ｃｏｓ（１２０°＋θ）－

４π

烍

烌

烎３

（４．３．５４）

α１ ＝αｂ－αａ

α２ ＝αｃ－αｂ

α３ ＝２π＋αａ－α
烍
烌

烎ｃ

（４．３．５５）

由此可求得 Δθ与Ｅ０间关系。

零序电势Ｅ０是导致三相电压不对称的基本因素，而它与零序阻抗Ｚｍ０和 零 序 电 流Ｉ０有

关。可见，Ｚｍ０一定，三相电压的对称性与不对称负载大小直接相关。在电压偏移 ΔＵ％和角

度偏移 Δθ一定时，必须限制不对称负载的大小。若要加大不对称负载，则必须进一步减小零

序阻抗Ｚｍ０。
采用芯式铁芯，将零序磁路限制在漏磁回路是减小零序电抗的重要措施。采用曲折连接，

见图４．３．１６（ｅ），是减小零序电抗的第二个重要措施。同一铁芯框上的两个绕组用双股并绕

或用分层绕组结构是减小零序电抗的第三个重要措施。分层绕组的布置如图４．３．１６（ｆ）所

示，在高压场合，用分层绕组可改善相间绝缘强度。
零序电阻由铁损电阻ｒ０ｆｅ和铜损电阻ｒ０ｃｕ构成，采用低损耗铁芯材料和富铁贫铜的变压器

结构，降低铁芯工作磁感应强度以减小铁损电阻和铜损电阻。在零序电抗减小后，绕组电阻是

限制单相短路电流的因素，为了使飞机变速恒频电源具有承受３倍额定电流的能力，中点形成

变压器的绕组电流密度不宜取过高。
逆变桥功率器件、驱动和控制电路参数与特性的离散性导致逆变桥输出电压中含有直流

分量，电磁器件如变压器和电抗器本身的直流电阻很小，即便直流分量电压不高，也会导致铁

芯饱和。因此，必须限制直流分量。直流分量的调节可用改变脉宽调制电压正或负半周的面

积（即脉冲宽度）来实现，直流分量为正时应减小正半周的脉冲宽度。但必须注意改变脉宽不

应使输出电压的波形变坏。直流分量电压的调节和保护电路具有积分特性，其目的是限制直

流分量的伏秒面积。
开关点预置型ＳＰＷＭ 逆变器本身没有调节输出交流电压的能力。在飞机变速恒频电源

中，该逆变器是将无刷 交 流 发 电 机 输 出 的 变 频 交 流 电 经 整 流 后 再 转 为４００Ｈｚ恒 频 交 流 电。

４００Ｈｚ交流电的电压是借电压调节器调节发电机的励磁电流来实现。
逆变器稳态最大输出电流也可由控制发电机的励磁电流来限制。但瞬态电流的限制，因

发电机时间常数较大，不能快速限流，故只能用减小脉冲宽度的办法来实现瞬时限流，此时输

出电压波形失真度加大。但当进入稳态短路后，电压波形又将恢复。瞬态限流控制电路由检
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测滤波电感电流的电流互感器和高速比较器等环节构成，一旦有瞬时过流，高速比较器翻转，
通过驱动电路减小ＰＷＭ 波脉冲宽度，限制电流进一步增长。

图４．３．９的逆变器主电路中还有由Ｒｏｖ和Ｒｏｖ等构成的过压吸收电路，该电路用于小容量

的 ＶＳＣＦ电源中，吸收突然卸载时储于发电机系统中的能量。突卸负载后，发电机电枢反应

消失，电机磁场增大，使发电机电压迅速升高。若发电机的电压调节器不能快速地降低电压，
必会损害逆变桥功率器件。晶体管 Ｖｏｖ在逆变桥直流侧电压增加到一定值后即开通，即在发

电机输出端接进一个等效负载，以减少卸载带来的发电机电压升高。发电机电压调节器的调

节过程中，晶体管 Ｖｏｖ的占空比越来越小。当发电机电压恢复后，Ｖｏｖ不再导通，因此该过压吸

收电路仅在发电机卸载后的一小段时间内工作。

２．脉宽调制型变速恒频电源的组件结构

（１）变换器的组件结构

开关点预置ＳＰＷＭ 逆变器由直流滤波电容、直流过压吸收电路、逆变桥主电路、控制和驱

动电路、输出滤波器、中点形成变压器等环节组成。合理的变换器结构，不仅能提高可靠性，而

且能改善维修性。对可靠性影响较大的两个因素是振动和发热。元器件发热大、工作温度高、
有局部热点，易损坏变换器。振动对变换器造成的危害较严重。结构不合理，往往导致紧固件

松动，接头断裂，接触不良，导致功率晶体管关断过程中产生电压尖峰，也会引起大的电磁干

扰。结构不合理还会导致维修复杂化。合理的结构则可用最简单的仪表判断变换器的故障部

位，也可用最简单的工具更换故障组件。为了提高可靠性和维修性，变换器内部结构应采用模

块化和组件化设计。变换器可以设计为直流滤波电容、半导体功率支路、输出滤波电感与电流

互感器、输出滤波电容与电磁干扰抑制电路、中点形成变压器等组件。一套三相变换器内有三

套半导体功率支路，半导体功率支路由功率晶体管、续流二极管、整流二极管和晶体管基极驱

动电路等组成。
变换器的各个组件可以装在一起，成为一个完整的部件，也可组装成几个部件。在保证正

常运行的前提下，组合的原则有：按组件损耗大小划分，损耗功率大的组装在一起，功耗小的和

小的组合：按工作温度不同的组合，耐高温的放在一起，不耐高温的组合在一起。表４．３．７列

出了组件的损耗和允许工作温度特性。图４．３．１７是变换器的三种组件配置方案。
脉宽调制型逆变器功率晶体管的开关速度对输出电压波形影响很大。功率器件上并接吸

收电路虽能改善开关管工作条件，但会使波形畸变加大和增加变换器损耗，所以不宜采用。为

了减小无吸收电路时晶体管关断过程中加于管子集电极和发射极上的电压尖峰，必须减小直

流母线和功率支路的引线，每一功率支路的母线间并接高频电容器，吸收引线分布电感带来的

影响和不同功率支路开关转换时的耦合。合理的结构设计可使电压尖峰控制在３０Ｖ 以内，这

样，用耐压５００Ｖ 的器件即可在３００Ｖ 直流电压下可靠工作。
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表４．３．７ 脉宽调制型变换器的组件特性

序　号 组件名称
损耗特性 允许工作温度

高 低 高 中 低

１

２

３

４

５

６

７

直流滤波

功率组件

交流滤波电容

交流滤波电感

中点形成变压器

驱动电路

控制电路

√

√

√

√

√

√

√

√

√

√

√

√

√

√

图４．３．１７ 三种交直交 ＶＳＣＦ电源变换器的配置

交流滤波器并不要求靠近功率支路，支路输出电路的杂散电感不会在支路的功率器件上

引起电压尖峰。但是，交流滤波电容的杂散电感会降低电容的高频特性，从而增加电磁干扰。
合理的电容组件可以减小杂散电感，使交流滤波电路兼有抑制电磁干扰的作用。

组件结构还减小了新型大容量变换器发展的风险。因为新变换器可选取不同数量的电容

构成直流滤波电容组件；可选取不同叠片厚度的铁芯和绕组匝数构成交流滤波电感；可选取不

同数量的功率晶体管并联；可选取不同容量或数量的中点形成变压器；在相同功率组件时采用

不同的冷却方式和介质流量就可以构成不同容量的变换器。例如，容量从１０～１１０ＫＶＡ 变

速恒频电源的变换器系列，它们只用三种中点形成变压器。
（２）发电系统的配置

变速恒频发电系统具有多种结构配置形式。Ｂ７３７ ３００和Ｆ ２０飞机用交直交变速恒频

发电系统采用组合式结构，发电机、变换器和控制器组合在一起，装在发动机附件机匣上，直接

输出４００Ｈｚ恒频交流电。ＡＶ ８Ｂ飞机的２０ｋＶＡ 变速发电机和变换器组合在一起，控制器
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则另设。而Ｆ １６飞机上的１０ｋＶＡ 变速恒频发电系统有三个机上可更换部件：发电机、变频

器和控制器。
脉宽调制型变速恒频发电系统的典型配置方式有５种：

① 组合式，发电机、变换器和控制器组合在一个壳体内；

② 发电机、变换器组合在一起，控制器另设；

③ 发电机、变换器、中点形成变压器和控制器四个部件构成发电系统；

④ 无刷直流发电机、变换器和控制器三个部件构成发电系统；

⑤ 无刷交流发电机、变换器和控制器三个部件构成发电系统。
组合式的优点是系统部件少，可以直接替换组合传动发电机，替换旧机种上的恒速恒频电

源。但由于组合式系统装在发动机附件机匣上，而附件机匣中的振动和温度环境使变换器的

工作条件恶劣，导致变换器的可靠性降低。另外，故障时必须把整个装置从发动机附件机匣上

取下来，比较困难，并且其结构复杂，维修性也较差。
非组合式的优点是减小了对发动机附件机匣安装空间的要求，减小了悬挂力矩。同时，不

装在发动机上的部件所受的振动强度小，工作环境好，提高了可靠性。

ＡＶ ８Ｂ飞机的变速恒频电源采用第二种方案，发电机与变换器油冷，控制器与其分开安

装在飞机上。变换器油冷减小了电源系统的体积质量，适合于飞机机体空间较挤的情形。
第三种方案的特点是中点形成变压器从变换器中移出，放在电压调节点处，而调节点一般

靠近电源汇流条。这种配置的优点是电源中线短，减小了不对称负载时的电压不平衡。
无刷直流发电机方案的优点是从发电机到变换器是直流传输线馈电，与三相交流传输线

相比要轻１５％。又因直流输电线压降小，所以电机的长度可短些。与组合式相比，其电机体

积和损耗小，附件机匣空间减小，发动机舱的迎风面积也可减小。变换器和控制器不在发动机

附近，环境条件改善，工作可靠性提高。但因二极管整流桥在电机壳体内，电机运行状态必须

用专门的检测线检测，直流馈电线短路后果较严重，且不易实现起动／发电工作。
第五种方案的发电机悬挂力矩最小，但发电机馈电线质量增加。可用两种措施减小发电

机馈电线质量：

① 采用双线并联馈电方式，单根馈电线的截面积要比双根馈电线的截面积大，用双根馈

电线，质量可降低１５％左右；

② 采用双压系统，对于大容量电源，发电机到变换器的馈电线又较长时，发电机相电压取

２３０Ｖ，减小馈电线质量，在变换器输入端用自耦式三相降压变压器降压。由于发电机工作频

率高，增加的变压器的质量比降低的导线质量少。

４．３．５　变速恒频无刷起动／发电系统

１．起动发电机的构成

无刷直流电动机由永磁电机、功率变换器、电机转子位置检测器和控制器构成。变速恒频
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电源的启动／发电机，电机可用永磁电机，也可用电磁式无刷同步电机。
无刷直流电动机用的永磁同步电动机为方波电机，即电机气隙磁场空间分布为方波，电机

绕组为整距集中式，电动势为顶宽大于１２０°电角的矩形波。在电机气隙最大磁密一定时，方

波电机气隙磁通比正弦波电机大。又因为采用整距集中绕组，故同样尺寸的电机，方波电机输

出功率更大。方波电机与电子变换器间配合关系比正弦波电机好，在输出功率相同时对元件

容量要求低。上述特点同样适合于方波电机的发电工作状态。
电机转子位置检测器 ＲＰＤ用于检测电机转子相对于定子绕组的位置，它输出三个与电机

转子位置对应的宽１８０°、互差１２０°电角的信号。ＲＰＤ有电磁式、光电式、霍尔元件式和接近开

关式等数种类型。起动／发电系统中常采用电磁式。

２．电动机状态运行原理

图４．３．１８（ａ）是电子变换器与电机的主电路图。电子变换器是三相桥式电压型变换器，
它与发电系统的逆变桥相同。交直交变速恒频起动／发电系统在起动工作时，通过接触器将逆

变桥的三相输出接于电机的三相电枢绕组上，将整流输入端接于起动电源上，构成起动系统。
起动完成后，接触器又恢复原来的状态，使系统工作于发电工作状态，见图４．３．１８（ｂ），接触

器上触点闭合。
图４．３．１８（ｃ）是电机相电势ｅａ，ｅｂ，ｅｃ 和线电势ｅａｂ，ｅｂｃ，ｅｃａ的波形，图４．３．１８（ｄ）是晶体管

的导通规律，图４．３．１８（ｅ）是送入电机电流的波形。若晶体管１和６导通，电源电流自１进入

电机 ＡＸ，ＹＢ再经６返回负电源，图４．３．１８（ｆ）左边第一个图画出了由电流形成的电枢磁场

方向Ｆａ，若此时电机转子位置如图４．３．１９（ａ），则与电枢磁场相互作用，产生顺时针方向转矩

Ｔ，使电机顺时针方向旋转。晶体管的开关受转子位置检测器控制，保证电枢磁场Ｆａ 与转子

磁场Ｆｊ 间夹角在９０°附近变化，以获得最大转矩。如果电机旋转后，电枢磁场Ｆａ 不再改变，则

当转子转到转子磁场Ｆｊ 与电枢磁场Ｆａ 重合时，不再有转矩。在转子磁场转到绕组平面后，位

置检测信号让晶体管６关断、２导通，于是 ＡＸ，ＺＣ通电，电枢磁场就由Ｆａｌ顺时针方向跃进６０°
电角，成为Ｆａ２，转子将继续转动。因此，按图４．３．１８（ｆ）的规律，电枢磁场将以６０°电角步进，
步进６次，电枢磁场转过３６０°电角，电机转子也转过３６０°电角。在晶体管刚转换时，电枢磁场

Ｆａ 与转子磁场Ｆｆ 间夹角为１２０°电角。在下一次晶体管转换前，两者夹角为６０°（转换后又为

１２０°）。在此６０°角度内转子转动时，在ａ、ｂ绕组中的感应电势ｅａｂ不变，表明电能到机械能的

转换功率不变，故此６０°范围内的工作与直流电动机工作完全一样。下一个６０°范围内，晶体

管是１和２导通，电机是ａ，ｃ相通电，仍为直流电机工作方式。由此可见，无刷直流电动机是６
种直流电动机工作方式的组合，用晶体管逆变桥与电机转子位置检测器取代了直流电动机中

的电刷与换向器。
晶体管的导通 与 关 断 是 由 电 机 转 子 位 置 检 测 器 发 出 的 信 号 来 控 制。三 个 在 空 间 互 差

１２０°电角的位置检测器输出ＰＡ，ＰＢ和 ＰＣ三个信号，信号宽１８０°电角，它与电机电势波形间

的相位关系见图４．３．１８（ｃ）和（ｇ）。图４．３．１８（ｈ）是经过处理后的位置信号，共有６个，正好对

１５１



图４．３．１８　电动运行原理

应地作驱动晶体管的信号。在此图中，信号 ＡＢ用于晶体管１的控制，而 ＣＡ 作晶体管２的控

制。由此可见，电机转子位置检测器的作用是使相应的晶体管导通，让转子总是跟着电枢磁场

旋转，不会造成普通同步电动机在工频电网中运行时出现的失步现象。电机转子位置检测器

与电子变换器一起构成电子换向器。
从图４．３．１８中的电压关系可以看出，加于电机端子上的外电压与电机内电势和内压降相

平衡，故外加电压越高，电机电动势就越大，即电机转速也越高，故这是由电枢调压来实现调速

的电动机。如果采用电磁式同步电动机，则在基速以上可采用弱磁升速。

３．四象限运行原理

图４．３．１９是电机运行状态示意图。图４．３．１９（ａ）是顺时针方向转动的电动工作运行示

意图，图中，Ｔ表示电机转矩方向，ｎ表示电机转子转向，两者一致。
为使电动机在制动状态 下 运 行，在 图４．３．１９（ａ）对 应 的 转 子 位 置 条 件 下，应 使 电 枢 绕 组

ＡＸ、ＹＢ中的电流反向，以产生相反的转矩Ｔ，见图４．３．１９（ｂ）。为此，应断开晶体管１和６，让

３和４导通，而１与４、３与６正是同一条功率支路的上下两只管子。若为再生制动，晶体管１
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与６截止后，电枢电流先经与晶体管４、３反并联的续流二极管 Ｄ４ 与 Ｄ３ 续流，电流降到０后，
在电机电势作用下电枢电流反向，并通过与晶体管１与６反并联的续流二极管Ｄ１ 与Ｄ６ 续流，
将电机运动部分储存的机械能转为电能返回直流电源。若电枢电流反向后，晶体管３和４通

电，则为反接制动运行状态。通常以采用再生制动运行状态为好。与电动运行相反，制动工作

时，电机电枢磁场Ｆａ 落后于转子磁场Ｆｆ９０°±３０°电角。
正转制 动 到 电 机 转 速 为 ０后，若 仍 保 持 先 前 工 作 状 态，则 电 机 将 成 为 反 转 电 动 运 行。

图４．３．１９（ｃ）是（ｂ）状态的继续，在图（ｂ）中晶体管３和４导 通，图（ｃ）中 为３和２导 通，绕 组

ＢＹ，ＺＣ通电，电枢磁场逆时针方向跃进，电枢磁场又领先于转子磁场。

图４．３．１９ 四象限运行原理

由此可见，只要改变晶体管逆变桥相对转子的导通规律，就可实现电动机的四象限运行。

４．电子换向器的控制

图４．３．２０是两种典型电子换向器控制电路。图４．３．２０（ａ）是具有电流反馈的脉宽调制

式电子换向器。若ａ相给定电流ｉａｇ为正，电机电流从 Ａ 向Ｘ方向流动，晶体管１导通，电机电

流ｉａ 增长，故ｉａｆ也增大。当｜ｉａｆ｜大于｜ｉａｇ｜一定值后，调节器输出翻转，晶体管１截止，４导通，ｉａ

下降，ｉａｆ也下降。当｜ｉａｆ｜小于｜ｉａｇ｜一定值后，调节器又翻转，晶体管１导通，４截止，ｉａ 又开始上

升。可见，借助电流调节器，电机电流将跟踪电流给定信号的变化。通常，三相电机采用２个

或３个电流检测器构成２或３个电流调节闭环，控制电机三相电流。如果电机电流给定波形

如图４．３．１８（ｅ）所示，则电枢实际电流也如图４．３．１８（ｅ），但有脉动，这个电流使电机正转电动

运行。若将该波形反相，就会使电机进入正转制动运行或反转电动运行状态。
图４．３．２０（ｂ）的变换器由两部分构成，第一部分为由晶体管７和８构成的二象限直流变

换器；第二部分是三相逆变桥，将直流电转换为三相交流电送给电机电枢绕组。与图４．３．２０（ａ）
一样，若原来晶体管１和６导通时为电动工作状态，要转为制动，在同样转子位置条件下关断

１和６，并使３和４开通。这样，电机电势方向不变，而电流反向，成为制动工作。实际上３和４
也可不开通，因为电枢电流反向后通过 Ｄ１ 和 Ｄ６ 返回电源。此时，二象限变换器工作于脉宽

调制方式，用于控制电机电流。
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图４．３．２０　电子换向器的电流控制方案

无刷直流电动机的速度调节闭环与直流电动机调速系统类同。

４．３．６　交流励磁变速恒频发电机

１．双馈无刷交流发电机

旋转整流器式无刷交流发电机由永磁副励磁机、交流励磁机、旋转整流器和主发 电 机 构

成。该电机的主发电机由直流电励磁。双馈无刷交流发电机由永磁副励磁机、交流励磁机和

主发电机构成，主发电机转子磁极由交流电励磁，因而省去了旋转整流器。
若主发电机由直流电励磁，电机极对数为 Ｐ１，转速为ｎｍ，则主发电机输出交流电频率ｆ１

为ｆ１＝
Ｐ１ｎｍ

６０
，输出功率均由机械功率转换而成。若主发电机由交流电励磁，电机转子不转动，
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则该电机相当于变压器，定子输出功率全由转子提供。若主发电机既由交流励磁，转子转速为

ｎｍ，且转子的三相交流励磁产生相对于转子的旋转磁场转速为ｎＲ，则ｎＲ＝
６０ｆＲ

Ｐ１
，式中ｆＲ 为转

子励磁电流频率。在ｎＲ 转向与转子本身转向一致时，主发电机气隙旋转磁场的转速ｎＦ 为

ｎＦ ＝ｎｍ ＋ｎＲ （４．３．５６）
发电机输出电压频率ｆＦ 为

ｆＦ ＝Ｐ１ｎＦ

６０ ＝Ｐ１（ｎｍ ＋ｎＲ）
６０ ＝ｆ１＋ｆＲ （４．３．５７）

若主发电机输出功率为ＰＦ，则通过变压器传递的功率ｐＲ 为

ｐＲ ＝ＳＰＦ （４．３．５８）

式中，Ｓ＝ｆＲ

ｆＦ
，为转差率。

１—永磁副机　２—交流励磁机　３—主发电机

图４．３．２１　双馈无刷交流发电机电路图

发电机输出功率中由机械能转换的部分Ｐｍ 为

Ｐｍ ＝ （１－Ｓ）ＰＦ （４．３．５９）
图４．３．２１为交流励磁无刷发电机的主电路图。因

Ｓ＝ｐＲ

ＰＦ
＝ｆＲ

ｆＦ
＝ｎＲ

ｎＦ
＝ Ｐ２

Ｐ１＋Ｐ２
（４．３．６０）

式中，Ｐ２ 为交流励磁机极对数。因主发电机转子励

磁电流来自于 交 流 励 磁 机，主 发 电 机 转 子 励 磁 频 率

为ｆＲ 时，必有ｆＲ＝
Ｐ２ｎｍ

６０
。

由式（４．３．５８）可见，双馈电机输出功率ＰＦ 中一部分由转子经变压器耦合而来，转差Ｓ越

大，变压器耦合的功率也越大。为了减小 ＰＦ 中的这部分功率，由式（４．３．６０）可见，应减少励

磁机极对数Ｐ２，增加主发电机极对数Ｐ１。
２．旋转变换器式恒频交流发电机

旋转变换器式变速恒频交流发电机在电机转速变化时从发电机可得到恒频交流电。与旋

转整流器式无刷交流发电机的不同之处在于用旋转变换器代替旋转整流器，见图４．３．２２（ａ），
由永磁副励磁机、交流励磁机、旋转变换器和双馈发电机构成。图４．３．２２（ｂ）是双向旋转变换

器的主电路图，由两个相同的三相六管逆变桥构成。工作时，一个作为 ＰＷＭ 整流器用，另一

个作为ＰＷＭ 逆变器用。由于电路结构对称，若左边为整流桥，右边为逆变桥，则能量从左向

右流动；反之，若右边为整流桥，左为逆变桥，则能量流向自右至左。如果为单方向变换，则整

流桥可用６只二极管代替，电路简单。
采用双向变换器的变速恒频发电机的额定转速一般取在它的工作转速范围的中间。即若

发电机工作转速ｎｍ＝ｎＮ，ｎＮ 为额定转速，则变换器输出直流电，主发电机为直流励磁，和同步

发电机相同，输出电压频率ｆＦ＝
Ｐ１ｎｍ

６０ ＝Ｐ１ｎＮ

６０ ＝ｆＮ，ｆＮ＝４００Ｈｚ。若发电机转速低了，ｎｍ＜ｎＮ，
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图４．３．２２　旋转变换器式恒频发电机　　

变换器必须输出三相交流电，主发电机由交流励

磁，且产生的旋转磁场转向与ｎｍ 转向相同，从而

使主发电机气隙旋转磁场转速仍为ｎＮ，发电机输

出为４００Ｈｚ。由 式（４．３．５８），此 时 发 电 机 输 出

功率ＰＦ 中 的 一 部 分 来 自 于 它 的 转 子，即 来 自

变换器 或来自 交 流 励 磁 机。变 换 器 是 将 励 磁 机

产生的 频 率 为ｆ２＝
Ｐ２ｎｍ

６０
的 交 流 电，转 变 为 频 率

为ｆＲ＝
Ｐ１（ｎＮ－ｎｍ）

６０
的 交 流 电，给 主 电 机 转 子。

同时有ｆＲ＋ｆｍ＝ｆＮ，ｆｍ＝
Ｐ１ｎｍ

６０
。若主发电机转

速高于额定转速，即ｎｍ＞ｎＮ，则主发电机转子的

旋转磁场方向必须与转子转向相反，才能使气隙

磁场转速为 额 定 转 速。发 电 机 励 磁 电 流 频 率 应 为 ｆＲ ＝Ｐ１（ｎｍ－ｎＮ）
６０

，励 磁 机 的 频 率 ｆ２＝

Ｐ２ｎｍ

６０
。变换器需要将ｆ２ 的交流电转变为ｆＲ 的交流电，其能量是从发电机流向励磁机，即励

磁机此时是处于电动机工作状态。
设发电机工作转速范围为ｎｍｍｉｎ～ｎｍｍａｘ，定义

Ｙ ＝ｎｍｍａｘ

ｎｍｍｉｎ
（４．３．６１）

则有

ｎＮ ＝ｎｍｍａｘ＋ｎｍｍｉｎ

２ ＝Ｙ＋１
２ ｎｍｍｉｎ （４．３．６２）

又

Ｓ１ ＝ｆＲ

ｆＦ
＝ｎＮ －ｎｍ

ｎＮ

最大工作转差Ｓ１ｍａｘ

Ｓ１ｍａｘ ＝ｎＮ －ｎｍｍｉｎ

ｎＮ
或ｎＮ －ｎｍｍａｘ

ｎ（ ）Ｎ
＝Ｙ－１

Ｙ＋１
（４．３．６３）

由式（４．３．５８）可得发电机输出功率ＰＦ 和变换器所需最大功率ＰＣ间关系为

ＰＣ ＝Ｓ１ｍａｘＰＦ ＝Ｙ－１
Ｙ＋１ＰＦ （４．３．６４）

若改用单向变换器，且电机在等于和低于额定转速ｎＮ 下工作，则最大转差是在电机最低

工作转速时
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Ｓ１ｍａｘ ＝ｎＮ －ｎｍｍｉｎ

ｎＮ
＝Ｙ－１

Ｙ
（４．３．６５）

变换器功率ＰＣ为

ＰＣ ＝Ｓ１ｍａｘＰＦ ＝Ｙ－１
Ｙ ＰＦ （４．３．６６）

由此可见：主发电机输出功率ＰＦ 相同时，发电机工作转速越宽，即Ｙ 越大，所需变换器的功率

ＰＣ越大。若Ｙ＝１．５，双向变换器功率为发电机输出功率的１
５

；若Ｙ＝２，为１
３

。必须指出，以上

计算不计损耗，若计及损耗，变换器功率将更大。同样的工作转速范围，同样的发电机输出功

率，双向变换器的功率比单向的小，同时励磁机功率也相应减小。例如，Ｙ＝２，ＰＦ＝６０ｋＷ，用

双向变换器，ＰＣ＝２０ｋＷ；用单向变换器，ＰＣ＝３０ｋＷ。但双向变换器所用三极管比单向的多

一倍，控制电路要复杂得多。式（４．３．６４）和式（４．３．６６）仅为有功功率间的关系，如计及无功功

率和主发电机励磁功率，则实际所需变换器功率还要大５０％左右。以上分析限定了发电机的

工作转速范围Ｙ，也限定了实际工作转速。若发电机工作转速范围Ｙ 不变，但实际工作转速不

在限定范围内，则变换器和励磁机的容量要更大些。
旋转变换器是随电机转子一起旋转的，从技术、结构和工艺以及使用维修等方面看困难较

大，在目前条件下要在航空上使用尚不可能。可否将变换器从电机转子侧移到定子侧，移到定

子侧后功率传递关系又如何，串级双馈恒频发电机就是一种解决方案。

３．串级双馈恒频发电机

串级双馈变速恒频发电机由永磁副励磁机、变换器、交流励磁机和主发电机构成。副励磁

机是变换器的电源，变换器输出至励磁机定子励磁绕组，励磁机电枢输出直接接到主发电机的

励磁绕组，主发电机从定子输出４００Ｈｚ三相交流电。该电机的励磁机和主发电机都是交流励

磁，是双馈电机，两电机又互相级联，故称串级双馈电机。由于交流励磁机不能输出直流电，也

不能自由改变接线方式，故与主发电机的接法只有两种，正接和反接。正接时，主发电机转子

的旋转磁场方向和转子转向相同，反接时则相反。
主发电机输出功率ＰＦ和它的转子功率ＰＲ间关系为

ＰＲ ＝Ｓ１ＰＦ （４．３．６７）

Ｓ１ ＝ｎＮ －ｎｍ

ｎＮ
（４．３．６８）

式中，ｎＮ 为主发电机输出４００Ｈｚ时对应的气隙磁场转速。
交流励磁机输出功率ＰＲ与变换器输出功率ＰＣ间关系为

ＰＣ ＝Ｓ２ＰＲ （４．３．６９）

Ｓ２ ＝ｎ－ｎｍ

ｎ
（４．３．７０）

式中，ｎ为使主发电机输出４００Ｈｚ所需励磁机气隙磁场转速。
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故变换器输出功率ＰＣ为

ＰＣ ＝Ｓ１Ｓ２ＰＦ （４．３．７１）

Ｓ１Ｓ２ ＝１－ｎｍ

ｎｍ０
（４．３．７２）

ｎｍ０ ＝ Ｐ２

Ｐ１＋Ｐ２
·ｎＮ （４．３．７３）

式中，Ｐ１ 和Ｐ２ 为主发电机和励磁机极对数。
若用双向变换器，则

ｎｍ０ ＝ｎｍｍａｘ＋ｎｍｍｉｎ

２
（４．３．７４）

Ｓ１Ｓ２ ＝Ｙ－１
Ｙ＋１

（４．３．７５）

ＰＣ ＝Ｙ－１
Ｙ＋１ＰＦ （４．３．７６）

比较式（４．３．７６）和（４．３．６４）可见，发电机输出功率和电机工作转速范围相同时，串级双馈

发电机的变换器功率和旋转变换器功率相同。故旋转变换器式恒频发电机的一些结论也适合

于串级双馈发电机。所不同的是，同样情况下，串级双馈电机的励磁机和副励磁机的容量比旋

转变换器式的大。

４．４　飞机交流电源的控制

４．４．１　交流电源系统的并联和不并联运行

飞机恒频交流电源有两种运行方式：不并联运行和并联运行。在双发动机飞机上，一般采

用不并联运行。在四发动机飞机上，主交流发电机一般为并联运行，有的采用分裂式并联运行

方案。三发动机飞机，有的主发电机不并联工作，有的为并联工作。
图４．４．１是飞机恒频交流电源的典型配置方式，（ａ）为双发电机系统，（ｂ）为四发电机系

统。在图（ａ）中，左右两套组合电源由航空发动机直接传动，中间有外部电源插座 ＥＸＴＰＷＲ
和辅助动力装置传动发电机 ＡＰＵＧＥＮ。组合电源在发电机断路器 ＧＣＢ接通时与电源汇流

条 ＡＣＢ相接，向接于该汇流条上的用电设备供电。不并联系统中，在左右ＩＤＧ 均工作时，汇

流条连接断路 ＢＴＢ都处于断开状态。如果有一套ＩＤＧ 故障退出电网，如 ＲＩＤＧ 故障，ＲＧＣＢ
断开，为保证右发电机电源汇流条 ＲＡＣＢ有电，可有两种处理方法。一种是接通左右两 ＢＴＢ，
于是左发电机的电能通过ＬＧＣＢ、左ＢＴＢ到汇流条ＳＢ，经右ＢＴＢ送右电源汇流条ＲＡＣＢ。另

一种方法是在 ＲＧＣＢ断开后，即起动 ＡＰＵ 发电机，接通右 ＢＴＢ，则右汇流条 ＲＡＣＢ由 ＡＰＵ
ＧＥＮ 供电。若左右两台组合发电机均损坏，则左右ＢＴＢ均接通，由 ＡＰＵＧＥＮ 向左右电源汇
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流条的用电设备供电。在地面时，地面电源通过外部电源插座和外部电源接触器 ＥＰＣ供电，
此时左右ＢＴＢ应闭合。在外部电源供电时 ＬＧＣＢ和 ＲＧＣＢ应断开。通常不允许 ＡＰＵＧＥＮ
与外部电源同时向飞机电网供电。

当两台主发电机并联运行时，则ＳＢ为同步汇流条，左右 ＢＴＢ一般处于闭合状态。若同

步汇流条上没有电压，即没有主电源在电网上，则任一主发电机均可直接投入电网，这由接通

ＧＣＢ来实现。若电网上已有发电机，则要投入发电机的电压大小、频率高低及相位必须和电

网相协调，然后才能接通该发电机的断路器 ＧＣＢ。在并联系统中，ＡＰＵ 也应能并联运行。
在发电机控制器 ＧＣＵ 中，设有控制发电机励磁电路接通与断开的继电器，称为发电机控

制继电器 ＧＣＲ。因此，ＧＣＲ、ＧＣＢ和ＢＴＢ是飞机交流电源的三个基本控制开关，它们均由发

电机控制器控制。辅助动力装置发电机断路器 ＡＰＢ和外部电源接触器 ＥＰＣ一般由汇流条功

率控制器ＢＰＣＵ 控制。ＢＰＣＵ 和 ＧＣＵ 间有串行通信网络，用于传递控制和状态信息。有的

飞机，ＡＰＢ由辅助电源发电机（ＡＰＵＧＥＮ）的控制器控制。
图４．４．１（ｂ）是四发电机飞机主电源的配置图，其中ＡＣＢ１、２、３、４是相应发电机的电源汇

流条，发电机与电源汇流条间为发电机断路器 ＧＣＢ。电源汇流条与同步汇流条间为汇流条连

接断路器ＢＴＢ。系统分离断路器ＳＳＢ可以断开也可以接通。断开时，飞机电网成为左右两个

独立电网，为两个分别有两台主电源并联的分裂式并联电网。ＳＳＢ接通时，全机成为一个有四

台主发电机的并联电网。同样，每台发电机的控制器内的 ＧＣＲ 用于接通断开发电机的励磁

电路。
因此，飞机 并 联 和 不 并 联 交 流 电 源 的 控 制 实 际 是 对 ＧＣＲ、ＧＣＢ和 ＢＴＢ 的 控 制，以 及 对

ＡＰＢ和 ＥＰＣ 的 控 制，其 控 制 均 是 通 过 发 电 机 控 制 器 ＧＣＵ 和 汇 流 条 功 率 控 制 器 ＢＰＣＵ 来

实现。

图４．４．１ 不并联与并联交流电源的配置
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４．４．２　并联交流电源系统的控制

并联交流电源的每台发电机有三个手动控制开关，即 ＧＣＲ．Ｓ、ＧＣＢ．Ｓ、ＢＴＢ．Ｓ，分别用于

人工控制 ＧＣＲ、ＧＣＢ和ＢＴＢ的闭合与断开。这些开关常为瞬时接触式三位开关，装于仪表板

上，为了操作简便，正常工作时 ＧＣＲ和ＢＴＢ都是闭合的，一般只需操纵 ＧＣＢ．Ｓ，以控制 ＧＣＢ
使发电机投入或脱离电网。

在并联电源中，断开 ＧＣＲ 必 须 同 时 断 开 ＧＣＢ，否 则 失 去 励 磁 的 发 电 机 将 从 电 网 吸 取 功

率，影响电源正常运行。故障时，应断开 ＧＣＢ，有时也需要断开 ＧＣＲ。
图４．４．２（ａ）是 ＧＣＲ控制逻辑，ＧＣＲ 的闭合只受手动开关控制，它的断开则既可由手动

开关控制，也可在故障时由故障信号断开。
图４．４．２（ｂ）是 ＧＣＲ控制电路的实例，ＧＣＲ（Ｊ６）是有４对触点的双线圈磁保持继电器，互

锁触点 Ｋ６１和 Ｋ６２用于实现 ＧＣＲ通和断线圈的交替工作，Ｋ６４串于 ＧＣＢ的控制电路中，在断开

ＧＣＲ的同时断开 ＧＣＢ。

ＧＣＲ．Ｓ闭合，ＧＣＲ闭合线圈ＬＣ通电，ＧＣＲ闭合，发电机励磁电路接通。同时，互锁触点

Ｋ６１断开，Ｋ６２闭合，Ｋ６１断开使ＬＣ断电，继电器磁闭锁于接通位置，Ｋ６２闭合为 ＧＣＲ断线圈 ＴＬ
的通电作准备。若 ＧＣＲ．Ｓ向左侧断开位拨动，则晶体管 Ｖ６导通，ＧＣＲ断线圈 ＴＬ通电，ＧＣＲ
断开，同时使 ＧＣＢ断线圈通电，ＧＣＢ断开。辅助继电器Ｊ３防止 ＧＣＲ在系统故障时拍合。系

统故障时，故障信号放大器的 Ｖ４基极有故障信号，Ｖ４导通，Ｖ５截止，Ｖ６导通，使 ＧＣＲ的 ＴＬ线

圈通电，ＧＣＲ断开，若没有继电器Ｊ３而 ＧＣＲ．Ｓ处于接通状态，则 ＧＣＲ 断开后，因 ＧＣＲ．Ｓ闭

合而又闭合，但因故障存在，Ｖ６导通着，又使 ＧＣＲ断开，从而使 ＧＣＲ不断断开与闭合，形成拍

合，危害系统。Ｊ３的引入防止了 ＧＣＲ的拍合。
发电机断路器 ＧＣＢ是机械闭锁式三相断路器，并有多对辅助触点，触点的闭合与断开也

分别由闭合线圈 ＬＣ和断开线圈 ＴＬ控制，此两线圈也与一对互锁辅助触点相串联，保证两线

圈交替通电，并且触点动作后即将原通电线圈断开，以减小断路器损耗。
图４．４．３（ａ）为 ＧＣＢ的控制逻辑，ＧＣＢ的接通必须同时满足５个条件：发电机断路器开关

ＧＣＢ．Ｓ闭合；发电机转速达到允许最小值；发电机控制继电器 ＧＣＲ 已闭合；外部电源已从飞

机电网上脱开。若已满足以上４个条件且飞机电网上没有电压，才可接通 ＧＣＢ。若电网有电

压，即网上已有 别 的 三 相 电 源，则 应 执 行 自 动 并 联 程 序，在 满 足 并 联 合 闸 条 件 时 才 能 接 通

ＧＣＢ。

ＧＣＢ的断开条件为逻辑或的关系。若发电机断路器开关 ＧＣＢ．Ｓ断开，或发电机转速低

于允许值，或发电机控制继电器断开，或外部电源接触器 ＥＰＣ接通，都应使 ＧＣＢ断开。
图４．４．３（ｂ）是 ＧＣＢ控制电路的一个实例，图中由三极管 Ｖ１７，Ｖ１８和晶闸管 ＴＨ 等构成固

态继电器Ｊ１，三极管 Ｖ１２和稳压管 Ｗ３７构成闭合放大器，Ｊ２为 ＧＣＢ的断开继电器。由图可见，

ＧＣＢ闭线圈ＬＣ通电条件为Ｊ１的 ＴＨ 导通，ＧＣＢ．Ｓ应拨向左侧的接通位，外部电源已断开，即
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图４．４．２ ＧＣＲ动作逻辑和控制电路

外部电源联锁触点 Ｋｇｒ已闭合。ＴＨ 导通的条件是闭合放大器的 Ｖ１２导通。Ｖ１２有两个输入信

号ＢＶ 和 ＡＰ，ＢＶ 是电网无电压信号，若电网无电压，则输入高电平，Ｖ１２导通。若电网有电压

则输出低电平，闭合放大器不输出，等待自动并联电路 ＡＰ的信号。仅当该 ＧＣＢ控制的发电

机满足并联条件时，ＡＰ才有高电平输出，使Ｊ１工作。Ｋ６４是 ＧＣＲ的互锁触点，仅当 ＧＣＲ闭合

后 Ｋ６４才断开。三极管 Ｖ１６由恒速传动装置中的欠速开关 ＵＳ．Ｓ控制，发动机的转速低于恒速

传动装置的最低允许工作转速，ＵＳ．Ｓ闭合，延时０．４ｓ左右，使 Ｖ１６导通，ＧＣＢ不能闭合。固

态继电器Ｊ１采用晶体管电路，动作快，能保证发电机在规定的并联合闸相位角内投入电网，另
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图４．４．３　并联电源 ＧＣＢ的动作逻辑和控制电路

外，还具有防拍合的作用。
汇流条联接断路器ＢＴＢ的控制逻辑见图４．４．２（ａ），与 ＧＣＲ 相同。ＢＴＢ和 ＧＣＢ一样为

机械闭锁式三相断路器，有多对辅助触点，也有闭合和释放两个线圈。
外部电源（地面电源）接触器是普通三相接触器，它的控制逻辑见图４．４．４。外部电源接

触器ＥＰＣ仅在外电源的相序与飞机电网一致，且电源的电压和频率满 足 技 术 要 求 时 才 能 接

通。又因外部电源与机上电源不能并联，故外部电源的控制电路还应满足以下条件：只要飞机

电网上有机上电源，则ＥＰＣ不能接通，若此时要使 ＥＰＣ接通，必须先断开机上电源；ＥＰＣ接通
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后，机上发电机的ＧＣＢ或 ＡＰＢ不能合闸。外部电源接触器ＥＰＣ可通过外部电源开关ＥＰＣ．Ｓ
进行人工控制。

辅助动力装置发电机的控制与飞机主电源的控制类似，有 ＧＣＲ和 ＡＰＢ，前者控制发电机

励磁电路，后者使 ＡＰＵＧＥＮ 与同步汇流条ＳＢ相接。有的飞机上 ＡＰＵＧＥＮ 不能和飞机主

电源并联运行，ＡＰＵＧＥＮ 也不能与外部电源同时接通。

图４．４．４　外电源控制逻辑

４．４．３　不并联交流电源的控制

不并联交流电源中，电源与汇流条间转换有两种方式：中断转换和不中断转换。
参见图４．４．１（ａ），左 右 组 合 电 源 分 别 向 左 右 电 源 汇 流 条 供 电，若 要 断 开 左 电 源，应 将

ＬＧＣＢ断开，然 后 接 通 左 右 ＢＴＢ，让 左 电 源 汇 流 条 ＬＡＣＢ 由 右 组 合 电 源 供 电。由 于 先 断 开

ＬＧＣＢ、再接通ＢＴＢ，从而引起ＬＡＣＢ电能中断，技术条件规定中断时间不能超过５０ｍｓ。
机载计算机等要求不中断供电设备的增加，推动了电源间不中断转换技术的发展。电源

间不中断转换的要求是：若拟断开左电源，则先将右电源与左电源并联，然后调整右电源，使之

承担左电源的全部负载，再将左电源退出电网。为了减小电源并联合闸导致的冲击，必须将合

闸前两电源间电压差、频率差和相位差控制在允许的范围，例如频率差为±０．３Ｈｚ相位差在

３０°电角内，这样的要求仅在数字控制时才能实现。
电源间的不中断转换包括主电源间、主电源与外部电源间、主电源与辅助动力装置发电机

间的转换。主电源间转换时，时钟信号将两个要转换的组合电源调整到参考频率上，使两电源

频率趋于一致，在两者相位差足够小时合闸并联，之后约１００ｍｓ内将退出电源的负载全部转

移到新供电电源上，退出电源随后脱离电网。主电源与辅助电源转换时，以辅助电源的电压信

号作为参考信号，调整主电源的频率与辅助电源一致。主电源与外部电源转换时，以外部电源

电压为参考信号。辅 助 动 力 装 置 发 电 机 与 外 部 电 源 转 换 时，以 外 部 电 源 为 参 考 信 号。由 于

ＡＰＵＧＥＮ 的控制器 ＧＣＵ 不控制发电机的频率，必须通过 ＡＰＵ 的电子控制盒来调整 ＡＰＵ
的转速，使其频率与外部电源趋于一致。

可见，为实现电源间不中断转换，主电源控制器 ＧＣＵ、ＡＰＵ 发电机 控制器 ＡＰＵＧＣＵ 和

３６１



ＡＰＵ 电子控制盒及汇流条控制器ＢＰＣＵ 之间必须有信号交联。

４．４．４　发电机控制器和汇流条控制器

前面已提到发电机控制器 ＧＣＵ 和汇流条控制器 ＢＰＣＵ，飞机电源系统的控制主要是由

它们来完成。
现代飞机将发电机调压器、控制保护电路组合在一起，构成发电机控制 器，完 成 调 压、控

制、故障检测与保护等功能。先进的 ＧＣＵ 采用微处理器为控制核心，通过输入接口电路检测

系统运行状态。接口电路包括模拟量接口和数字量接口。模拟量接口电路一般由整流、滤波、
放大等环节构成，完成对发电机输出电压、电流、发电机励磁电流、温度等信号的变换。数字量

接口输入的信号包括发电机转速、电源系统主要控制开关的状态等。ＧＣＵ 通过输出接口电路

完成对电源系统的控制和保护，主要控制对象包括 ＧＣＲ，ＧＣＢ，ＢＴＢ及相关的指示信号电路。

ＧＣＵ 内部还包 括 非 丢 失 存 储 器，用 于 记 录 飞 行 过 程 中 的 电 源 运 行 数 据 和 故 障 隔 离 信 息。

ＧＣＵ 可以通过数据总线与飞机上的其他 ＧＣＵ、ＢＰＣＵ 或者飞机综合管理系统中的电源处理

机进行通信。军用飞机数据总线采用 ＭＩＬ－ＳＴＤ－１５５３Ｂ，民 用 飞 机 一 般 采 用 ＡＲＩＮＣ数 据

总线。
汇流条控制器除了不包含调压器和变速恒频电源的变换器控制电路外，其他构成部分和

ＧＣＵ 基本一样。输入接口电路主要检测汇流条的电压、频率、汇流条的负载电流、外部电源状

态等信息，输出接口电路完成汇流条的卸载、同步汇流条短路保护、外部电源接触器、地面服务

继电器等的控制。

ＧＣＵ 和ＢＰＣＵ 都具有自检测（ＢＩＴ）和故障隔离的能力，可以将故障隔离到设备的外场可

置换单元ＬＲＵ（ＬｉｎｅＲｅｐｌａｃｅａｂｌｅＵｎｉｔ）。自检测包括初始自检测、运行自检测和维护自检测。
电源系统开始工作时，控制器先进行初始自检测，查询上次飞行是否有故障记录、检测电源主

要部件和控制器内部主要电路是否正常。电源系统工作后，软件周期性检测系统的运行状态，
如果系统出现超越正常运行范围的状态，则首先记录异常数据，然后进行故障隔离。如果是一

般性故障则不执行跳闸动作，只记录警告信息。如果是危急电源系统和负载安全的严重故障，
则进行跳闸动作，记录故障代码。自检测数据记录在非丢失存储器中。Ｂ７３７飞机的 ＧＣＵ 可

以记录多达２０个飞行周期的电源系统运行数据。维护自检测在地面时进行，其主要功能包括

对控制器内部电路的自检和读出历史运行数据。
飞机电源系统中的 ＧＣＵ 和ＢＰＣＵ 协调工作。设有电源系统处理机时，ＧＣＵ 和ＢＰＣＵ 都

受电源系统处理机控 制。在 不 设 电 源 系 统 处 理 机 的 飞 机 上，ＢＰＣＵ 起 主 控 的 作 用，由 ＢＰＣＵ
和每一个 ＧＣＵ 建立通信联系，ＢＰＣＵ 发送给 ＧＣＵ 的信息包括汇流条故障、断路器状态、外部

电源、自动着陆、辅助电源发电机状态、故障隔离请求等。ＧＣＵ 返回 ＢＰＣＵ 的信息包括发电

机状态、断路器状态、可获得的辅助电源装置和 ＢＩＴ数据码等。ＧＣＵ 通过检测电源通道的输

出、ＢＰＣＵ 的状态信息和控制开关的位置，给其控制的发电通道实施控制和故障保护。如果系
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统中出现了故障，ＧＣＵ 将发出保护指令，ＧＣＲ、ＧＣＢ、ＢＴＢ动作，使负载与故障电源通道隔离。

ＢＰＣＵ 根据各电源通道的运行状态，对同步汇流条断路器ＳＳＢ和负载断路器进行控制。地面

电源的监测和控制也由ＢＰＣＵ 完成。在需要供电不中断转换的电源系统中，也由ＢＰＣＵ 给出

指令，实现不中断供电。

４．５　飞机交流发电机的并联运行

恒速恒频交流电源的并联就是交流发电机间的并联。交流发电机并联前必须满足并联条

件，才能接通发电机断路器 ＧＣＢ，使该发电机投入电网。不满足并联条件时，发电机投入电网

将引起很大的电流、电压和功率冲击，致使电网上的并联发电机解列，退出并联，这是不允许

的。交流发电机并联运行时还必须实现各发电机之间有功和无功功率合理分配，调整发电机

间功率时又应不影响电网的电压和频率。由于飞机上的交流发电机容量相同，故它们间的有

功与无功功率应均匀分配。

４．５．１　发电机投入电网的条件

交流发电机投入电网的条件有五个：第一，投入发电机的电压波形应与电网电压 波 形 一

致，为正弦波；第二，投入发电机的相序应与电网电压的相序一致，必须注意发电机的转向和发

电机馈电线的连接是否与规定相符；第三，投入电网的发电机频率应与电网频率相近，频差越

大，牵入同步时间越长；第四，投入电网的发电机电压应与电网电压相近；第五，投入电网发电

机电压与电网电压间的相位差应小，以减小投入时的冲击。
图４．５．１（ａ）是两发电机并联系统的等值电路图，图中电网上发电机ＪＦ２ 的电压为Ｕ０２，欲

并联发电机ＪＦ１ 的电压为Ｕ０１，Ｘ″ｄ 为发电机和馈电线的超瞬变电抗。若发电机合闸时两电机

电压大小相同，即Ｕ０１＝Ｕ０２＝Ｕ０，而两者间相位差为 Δφ，则合闸时的冲击电流Ｉ″为

Ｉ″＝Ｕ０

Ｘ″ｄ
ｓｉｎΔφ

２
（４．５．１）

合闸瞬间冲击电压Ｕ″为

Ｕ″＝Ｕ０ｃｏｓΔφ
２

（４．５．２）

合闸瞬间的冲击功率Ｐ″为

Ｐ″＝３Ｕ″Ｉ″＝ ３
２

Ｕ２
０

Ｘ″ｄ
ｓｉｎΔφ （４．５．３）

由此可见，合闸瞬间两电源的电压相位差 Δφ 越小，合闸时的冲击电流和冲击功率越小，
电网电压的波动也越小，发电机投入电网时对用电设备工作的影响也越小。

实际上，冲击电流计算式中没有考虑合闸电流的非周期分量，计及此分量时，冲击电流最

大瞬时值ｉｍａｘ为
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图４．５．１ 两发电机并联等值电路图及矢量图

ｉｍａｘ ＝槡２·１．８Ｕ０

Ｘ″ｄ
（４．５．４）

若合闸前两发电机间电压大小不相等，则并网后两电机输出电流将不一致，Ｉ１、Ｉ２分别为

两发电机的负载电流，则

Ｉ
·

１－Ｉ
·

２ ＝Ｕ
·

０１－Ｕ
·

０２

Ｚ
（４．５．５）

阻抗Ｚ 的主要部分为电抗，故两电机间电流差为无功分量，即并联发电机间的电压差导

致并联后电机间无功功率分配不均衡。同样，两发电机并联前的频率差将导致并联后有功功

率分配不均衡。
可见，仅当波形、相序、频率、电压和相位均在规定范围内时，发电机才能投入电网。现代

飞机交流电源系统中有专门的自动并联投入电路，保证发电机并网时冲击小。不并联飞机交

流电源在实现电源间不中断转换时，也有一个自动并网过程，而小的并网冲击是允许的。

４．５．２　并联发电机间的功率分配原理

电机学中讨论了同步发电机并于无穷大电网时的功率分配原理，无穷大电网是电压与频

率不受并接发电机影响的电网。增加传动同步发电机的原动机功率，即加大发电机轴上外力

矩，使发电机转子加速，功角δ加大，即发电机电磁功率和电磁矩加大。当δ增加至一定值时，
发电机的电磁转矩与原动机转矩达新的平衡，转子转速又回到稳定值，而发电机输出功率增

大。即发电机输出的有功功率大小取决于原动机功率大小。但是发电机功率并不能无限增

长，在隐极电机中，当功角达９０°时，电磁功率达最大值，此后再增加原动机功率就会失步。
在原动机功率不变时，增加发电机的励磁，即加大发电机的电势Ｅ０，则它的电磁功率和电

磁转矩加大，电机减速，功角δ减小，由电机矢量图可知，电机无功功率输出将增加。
因此，并于无穷大电网的同步发电机的有功功率由调节原动机功率来调节，无功功率由调

节发电机励磁来实现。
飞机交流电网不是无穷大电网。为了使飞机电网的频率和电压不变，在增加其中一台发
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电机原动机的功率时，应适当减少其他发电机原动机的功率。在恒速恒频交流电源中，发电机

的原动机就是恒速传动装置。同样，在调节一台发电机励磁以调节它的无功功率时，也应相应

地调节其他发电机的励磁。只有这样，才能使电网的频率和电压保持在允许范围内。
图４．５．２是两台隐极同步发电机并联运行时的矢量图。（ａ）是两发电机的无功和有功功

率均匀分配时的矢量图，电网电压和电流为ＵＣ和ＩＣ，负载电流由两发电机各承担一半，即发

电机电流ＩＦ１＝ＩＦ２＝１
２ＩＣ。由于两发电机相同，故电抗Ｘｄ１＝Ｘｄ２＝Ｘｄ，又两电机的励磁相同，

故电势Ｅ１＝Ｅ２＝ＵＣ＋ｊ
ＩＣ

２Ｘｄ。

两发电机的原动机功率不变，适当增加１号发电机的励磁，减小２号发电机的励磁，则１
号电机无功电流增加，２号的则减小。２号发电机的励磁电流降到一定程度时，它不再承担无

功负荷，无功功率全转到１号发电机上，如图４．５．２（ｂ）的矢量图所示。此时电网的无功电流

等于１号发电机的无功电流。由图可见，１号发电机的励磁电流增加，因而它的电势Ｅ１比２号

的大。此时，网电压ＵＣ值不变，则必须适当减小２号电机励磁，其电势Ｅ２也随之减小。
图４．５．２（ｃ）是适当增加１号发电机原动机功率，减小２号发电机原动机功率时的矢量

图，此时１号发电机承担电网的全部有功负载，２号则不带有功负载，两电机的无功负载和电

网电压仍等于调节前的值。由图可见，为使两电机的无功负荷仍均分，在调节原动机功率的同

时，需适当调节两发电机的励磁电流，因为两电机的电势Ｅ１和Ｅ２与调节前（见图４．５．２（ａ））已

不相同。

图４．５．２ 两台发电机并联运行时的功率调节

比较同步发电机在无穷大电网上的功率调节和两台发电机并联电网的功率调节，可见，后

者的调节是差动方式，即一台发电机功率加大，另一台或数台发电机的功率必须减小。
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４．５．３　无功功率检测原理

为了调节发电机的无功功率，首先必须检测并联发电机间无功功率的差。图４．５．３（ａ）是

两台发电机并联系统无功功率检测原理电路，它由分别接于两发电机ａ相的电流互感器等电

路构成，Ｒ 是互感器的负载电阻，ｉＲ１是流过左发电机（即１号发电机）互感器副边电阻上的电

流，ｉＲ２是右发互感器副边电阻电流，ｉ为环路电流，Ｋ 为互感器变比。由图可见

ｉ＝ＫＩ１－ｉＲ１ ＝ＫＩ２－ｉＲ２

式中Ｉ１和Ｉ２为发电机１和２的ａ相电流，在对称负载时，三相电流大小相同。故有

ｉ＝ １
２Ｋ（Ｉ１－Ｉ２） （４．５．６）

ｉＲ１ ＝ Ｋ
２

（Ｉ１－Ｉ２） （４．５．７）

ｉＲ２ ＝ Ｋ
２

（Ｉ２－Ｉ１） （４．５．８）

即互感器负载电阻上的电压与两发电机间电流差Ｉ１－Ｉ２成正比。
图４．５．３（ｂ）为无功电流的相敏检测电路，由两检测变压器和差动连接的整流桥构成。图

中上方的变压器有一个原绕组和两个匝数相同的副绕组，原绕组接于发电机的ｂ和ｃ相，所加

电压为ＵＢＣ。下方变压器与上方变压器类似，原绕组接在电流互感器副边的电阻Ｒ 上，故它的

原边电压与两电机的电流差成正比。图４．５．３（ｃ）是发电机的矢量图，电压ＵＢＣ与ＵＡ互差９０°
电角，ＩＡ与ＵＡ间夹角为功率因 数 角，图 中ＩＡ 两 边 的 虚 线 表 示 了 它 的 有 功 电 流 和 无 功 电 流 分

量。图４．５．３（ｄ）是左发电机检测电路的输出电压，即电阻Ｒ２４１上的电压，其大小和极性决定

于上下两整流桥输出电压的大小。若该发电机输出的无功电流大，即Ｉ１大于Ｉ２，则检测电路

上整流桥的合成输入电压Ｕ１Ａ大于下整流桥的合成输入电压Ｕ１Ｂ，见图４．５．３（ｄ）。因为上整

流桥的输入电压Ｕ１Ａ是 Ｋ１ＵＢＣ和 Ｋ２ＵＲ两电压算术相加，而Ｕ１Ｂ电压是 Ｋ１ＵＢＣ和 Ｋ２ＵＲ 的算术

相减，故Ｕ１Ａ电压大于 Ｕ１Ｂ电压。电阻Ｒ２４１电压为上正下负，其大小决定于无功电流的差，ＵＢＣ

和ＵＲ是加于上下变压器原边的电压，变压器副边的电压与原边电压间仅差变比 Ｋ１和 Ｋ２。该

检测电路对有功负荷不起作用，从图４．５．３（ｄ）下方的矢量图可见，因有功电流在电阻Ｒ 上的

压降与电压ＵＢＣ成９０°电角，故合成电压Ｕ１Ａ和Ｕ１Ｂ大小相同、方向相反，在Ｒ２４１相抵消。由此

可见，图４．５．３（ｂ）是一种无功电流检测电路。
右发电机也有相同的无功电流检测电路，由于该电机无功电流小，故电阻Ｒ２４１的电压为下

正上负，输出正好与左发电机的极性相反。
无功电流检测电路的输出信号送至发电机电压调节器，与调节器的调节点电压相加或相

减。对于左发电机，它承担的无功电流大，为相加，从而降低了该电机的励磁。对于右发电机，
它承担的无功电流小，为相减，从而增加了该电机的励磁，这样使两发电机的无功电流趋于一

致。同时 ，电网电压几乎不变。
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图４．５．３ 无功电流检测原理

图４．５．４为４台发电机并联无功电流分配环，各发电机ａ相都有电流互感器，互感器副绕

组上除有电阻Ｒ 外，还并接有发电机断路器 ＧＣＢ和汇流条连接断路器 ＢＴＢ的辅助触点。４
台发电机全并接于电网时，各发电机的 ＧＣＢ 和 ＢＴＢ均接通，ＧＣＢ 和 ＢＴＢ的辅助触点断开，
互感器向电阻Ｒ 供电，各发电机的无功电流检测电路都工作。若４台发电机无功负荷相等，
则４互感器副边电流也相同，均与无功分配环构成回路，各互感器的电阻Ｒ 上没有电流。

若有发电机退出电网，即该发电机的 ＧＣＢ断开，则它的辅助触点闭合，将它的电流互感器

副绕组短路，无功电流分配环由３台发电机构成。

４台或３台发电机并联时，系统分离断路器ＳＳＢ接通，它的辅助触点断开，整个飞机的主

电源 构 成 一 个 无 功 电 流 分 配 环。若 ＳＳＢ 断 开，形 成 左 右 两 个 两 台 发 电 机 并 联 的 系 统，则

图４．５．４中的ＳＳＢ辅助触点闭合，也形成了左右两个互相独立的无功电流分配环。
图４．５．４电流互感器副绕组侧的数字表示４台发电机功率不平衡，发电机１为８Ａ，发电

机２，３，４均为４Ａ，于是无功电流分配环电流为５Ａ，ＧＥＮ１的无功检测电阻Ｒ 上电流为３Ａ，

２，３，４ＧＥＮ 的Ｒ 上电流为１Ａ。无功分配环的电流是各电流互感器输出电流的平均值，而互
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感器负载电阻Ｒ 的电流是互感器绕组电流与分配环电流之差。Ｒ 上的电压送至无功电流检

测电路，然后经调压器调节发电机的励磁，以调节各台发电机的无功电流。

图４．５．４ 四台发电机并联运行无功分配环

４．５．４　有功功率检测原理

本章第二节中讨论齿轮差动式液压恒装时指出，恒速传动装置的调节系统是一种无差调

节系统，对调速误差有积分特性，仅当恒装输出轴转速等于给定值时，调节器才处于平衡状态。
发电机并联运行时，不可能事先将各发电机的恒装输出转速调节得完全相等，即使在某种状态

下调节得相等了，状态改变后又会不同。在不同调定转速的数台发电机并联时，频率最高的发

电机将会牵引其他电机都达到这个转速。实际上，系统中只有频率最高的发电机处于发电状

态。为了防止系统中电机反过来拖动恒速传动装置，在恒装与电机间装有单向离合器，在电机

转速高于恒装输出转速时，离合器脱开。而系统不允许系统的有功功率仅由一台发电机承担。
为使并联运行的发电机承担相同的有功负载，必须通过传动各发电机的恒速传动装置来

调节，即降低有功功率大的发电机恒装的转速，增加有功功率小的发电机恒装的转速，这样既

使发电机间有功负载均衡，又使系统的工作频率基本恒定。
有功功率的检测也采用差动式检测环，与图４．５．３（ａ）和图４．５．４类似。电流互感器副边

负载电阻Ｒ 上的电压加到有功电流检测电路。有功电流检测电路与图４．５．３（ｂ）的无功电流

检测电路相同，仅变压器原边电压不是Ｕｂｃ，而是Ｕｃ，电流互感器不是接于发电机ａ相，而是ｃ
相，即电阻Ｒ 上的电压相位与ｃ相电流相同。与无功电流检测电路原理相仿，有功电流检测

电路的输出只反映有功电流的大小，对无功电流基本上不反映。

若并联的各台发电机输出有功功率相同，则各有功电流检测电路输出电组Ｒ２４１上电压均
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为０。若其中一台或数台发电机输出有功电流加大，它们的Ｒ２４１上电压为正，有功电流越大，

ＵＲ２４１也越大，而输出有功电流小的Ｒ２４１上电压为负。Ｒ２４１电压通过放大器放大后送到恒装离

心式调速器的电调线圈。ＵＲ２４１为正，则电调线圈电流为正，其作用是使恒装的输出转速降低。
若ＵＲ２４１为负，则电调线圈电流反向，其作用使恒装输出转速增加。由于各发电机处在同一电

网上，实际的恒装输出转速既不能增加，也不能降低，仅在恒装输出功率改变时，使各发电机有

功功率趋于平衡。
无功和有功电流分配灵敏度是用于衡量无功和有功均衡电路调节控制发电机承担无功和

有功负载能力的参数。无功分配灵敏度用每安培无功电流使单台发电机电压变化的变化量来

表示。有功分配灵敏度用每安培有功电流使单台恒装输出转速变化的变化量或发电机频率变

化的变化量表示。

４．６　飞机交流电源的保护

４．６．１　飞机交流电源的故障

飞机交流电源有变频交流电源和恒频交流电源。变频交流电源由航空发动机直接传动的

变频交流发电机和发电机控制器构成，发电机控制器的主要功能部件是电压调节器。该电源

的主要故障为励磁故障和线路故障。例如，电压调节器三相检测线的一根断路或短路，调压器

检测到的三相平均电压降低了，而基准电压不变，调节器即增加发电机励磁电流，从而导致过

电压故障。同样，调压器末级功率晶体管的短路，也会导致过电压。通常飞机飞行时，发电机

工作转速较高，由上述故障引起的过电压相当高，会导致由它供电的用电设备的损坏。同时，
励磁电流过大也会损害发电机本身。电网中某相导线的接地短路，也会使该相电压降低。调

压器检测到的三相平均电压降低，使发电机励磁电流增大，引起过电压。若短路点在配电线

上，配电线的自动开关或保险丝因过流、过热而跳闸或熔断，从而消除了短路故障，则电压调节

器工作，使发电机电压回到正常范围内。
发电机内旋转整流器的短路，会使主发电机励磁电流降低，主发电机电压降低，造成欠压

故障。传动发电机的发动机转速低于最低工作转速后，发电机的输出电压也会降低，称为欠

速，但这不是发电机本身的问题。若电源汇流条发生一相短路，则发电机电压也随之降低，导

致欠压故障，使用电设备不能正常工作。
主发电机电枢绕组或至汇流条的馈电线短路，这类短路多数为单相接地短路，少数为线线

短路。此时，短路相电压很低，接于它上面的设备不能正常工作，而非短路相则电压升高，也使

用电设备不能正常工作。同时，这类短路对发电机本身危害也很大，不立即切除故障，会导致

故障扩大，后果更严重。
永磁副励磁机绕组的短路或开路，会使发电机控制器内部电源或电压调节器的电源电压
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变化，影响它们的工作。
在恒速恒频交流电源中，除有上述因电压调节器、发电机或馈电线导致的电源故障外，还

有由恒速传动装置导致故障的电源故障。恒装故障使发电机的转速过高或过低，引起过频或

欠频故障。在变速恒频交流电源中，还有功率变换器的故障问题，功率变换器故障可导致输出

过、欠压，过、欠频或谐波含量过大。
以上所举故障，有的使电源输出电能质量严重改变，为用电设备所不允许，有的危害电源

本身的安全性，必须采取保护措施。而某些故障，危害性不那么大，此时电源还能正常供电，就

不需立即保护。需要保护的电源故障称为跳闸故障，此时应断开发电机控制继电器 ＧＣＲ 或

发电机断路器 ＧＣＢ。
为了实现跳闸故障保护，在发电机控制器内有专门的故障检测和保护电路。保护电路由

微处理器和接口电路等构成，并有专门的保护软件。软件除实现故障保护外，还有报警、故障

隔离与故障记忆等功能，以改善电源的维修性。
保护电路的硬件和软件的工作必须可靠，不应产生有故障不保护的现象，也不应产生没有

故障误保护的现象，这分别由检出率和虚警率两个指标表示。保护项目及保护指标在有关飞

机电源技术标准中有明确规定，一般应按照技术标准执行。当然，由于飞机种类及其电源系统

构成不一样，实际的飞机电源系统的保护项目和指标必须协调好。
以上讨论的故障为单台发电机系统或不并联工作主电源的故障情况。并联电源的故障与单

台系统不同，造成故障的原因除了组成系统的各套电源的故障外，还存在因并联而引起的故障。

４．６．２　不并联交流电源的故障保护

单台发电机电源与不并联恒频电源的保护是相同的，主要跳闸保护故障有过压、欠压、过

频、欠频、欠速、旋转整流器故障和短路等。
发电机过电压有两种，瞬态过电压和永久性过电压，前者由切除负载或短路切除导致，后

者由故障引 起。过 压 保 护 电 路 在 瞬 态 过 电 压 时 不 应 工 作，即 不 应 切 断 发 电 机 控 制 继 电 器

ＧＣＲ。从过电压对用电设备的危害来看，过压越低，危害越小，过压越高，危害越大。因此过

压保护电路应有两个基本参数，即动作电压和反延时特性。例如，Ｂ７４７飞机规定过电压动作

点为调节点处高相电压１３１±２Ｖ。过电压越高，动作越快。
发电机欠电压也有两种，瞬态欠电压与长期欠电压。瞬态欠电压由突加负载或配电线突

然短路引起，配电线短路后，保护器跳开，从而切除短路，电压又恢复正常。故保护电路不应对

瞬态欠电压有反映。该电路也有两个基本参数：动作电压和延时时间。欠压保护一般采用固

定延时，Ｂ７４７飞机规定三相电压平均值小于１０４．５±１．５Ｖ 时动作，延时９．７５±０．２５ｓ。若在

此延时时间内调节点电压又恢复正常，则欠压电路不应保护。
在Ｂ７４７中，借检测永副励磁机的频率来判定发电机的输出频率。由于 Ｂ７４７飞机电源为

并联交流电源，故 它 的 过 频 保 护 有 三 重 准 则。若 发 电 机 输 出 频 率 为４２７．５±２．５Ｈｚ，则 在
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４７０±３０ｍｓ时断开ＢＴＢ，使 系 统 退 出 并 联。若 退 出 并 联 后，某 电 源 的 过 频 继 续 存 在，则 在

１．２±０．２ｓ时同时断开该电源的 ＧＣＲ和 ＧＣＢ。在退出并联前，并联的几台发电机同时有过

频，退出并联后一般仅有１台发电机有过频，该电机属于故障电机。若解除并联后，故障电机

过频高达４３７．５±２．５Ｈｚ，则应在３０±１０ｍｓ内断开该电源的 ＧＣＲ和 ＧＣＢ。
欠频保护与过频类似。在 Ｂ７４７飞机，频 率 为３７２．２５±２．５Ｈｚ，延 时４７０±３０ｍｓ，断 开

ＢＴＢ，使系统退出并联。若退出并联后，仍有发电机处于欠频状态，则在１．２±０．４ｓ时断开该

电机的 ＧＣＲ和 ＧＣＢ。若 发 电 机 频 率 降 到３５２．５±２．５Ｈｚ，则 该 电 源 的 ＧＣＲ 和 ＧＣＢ 应 在

１５０±５０ｍｓ内断开。
欠速保护在恒速恒频电源中是指恒装输入转速低于一定值时的保护，在变频交流电源和

变速恒频交流电源中是指发电机的输入转速低于一定值时的保护。在 Ｂ７４７中，发动机输出

转速降低到４５２５±１２５ｒ／ｍｉｎ时，延时１５０±５０ｍｓ断开 ＧＣＢ，使发电机卸载。
主发电机定子绕组和馈电线的短路保护采用差动保护电路，图４．６．１（ａ）是差动保护电路

图。两相同的电流互感器组 ＬＨ１ 和ＬＨ２ 分接于发电机两侧，ＬＨ１ 在中线侧，ＬＨ２ 在 ＧＣＢ外

侧，两互感器中间为保护区，包括发电机定子绕组和发电机馈电线。在并联系统中，保护区可

扩大至ＢＴＢ外侧，见图４．６．１（ｂ）。图４．６．１（ｃ）中，若保护区内没有短路点，即ａ点没有短路

电流，则因流过ＬＨ１ 和ＬＨ２ 的原边电流相同，即Ｉ１＝Ｉ２，故两互感器的副边电流Ｉ１

Ｋ＝Ｉ２

Ｋ
，式中

Ｋ 为互感器变比，这是不计互感器误差时导出的关系式。由于两互感器副边首尾相接、串联

短路，故没有电流流入电阻Ｒ１ 和Ｒ２，即 ΔＩ＝０。
若图４．６．１（ｃ）的ａ点短路，短路电流为Ｉｋ，即Ｉｋ＝Ｉ１－Ｉ２，则流入电阻Ｒ１、Ｒ２的电流 ΔＩ＝

１
ｋ

（Ｉ１－Ｉ２）＝
Ｉｋ

Ｋ
。若短路电流足够大，则Ｒ２ 上压降也足于使稳压管 ＤＷ 击穿，输出短路故障

信号，使 ＧＣＲ 和 ＧＣＢ断开。Ｂ７４７飞机规定保护区内任一点短路，短路电流达２０±５Ａ 时，

４０ｍｓ内发出 ＧＣＲ和 ＧＣＢ跳闸命令。由于这是短路保护，反映的是两组互感器检测电流之

差，故称差动保护。差动保护速度应越快越好。若能在４０ｍｓ内发出断开 ＧＣＲ和 ＧＣＢ的命

令，到 ＧＣＲ和 ＧＣＢ跳闸还要一段时间，而从 ＧＣＲ跳闸到励磁机励磁电流降到０也要一段时

间。在此期间，要防止馈电线短路故障导致火灾等严重事故。保护区外短路，保护电路无故障

信号，ＧＣＲ和 ＧＣＢ不跳闸。在选用互感器时应正确选取互感器额定电流、误差大小，应与保

护区内部短路保护电流值相协调。

Ｂ７４７飞机上有永磁副励磁机绕组短路保护。一相绕组短路使桥式整流后的直流电压脉

动幅值增大，检测该电压脉动幅值，超过一定值后，在０．７±０．５ｓ内断开 ＧＣＲ和 ＧＣＢ。断开

ＧＣＲ和 ＧＣＢ并不能消除永磁机的短路，而永磁机本身容量小，它的短路一般不会使故障扩大。
在某些飞机交流电源中，有旋转整流器故障检测与保护电路，它是由检测励磁机励磁电流

的脉动大小来判断。
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图４．６．１　差动保护电路

４．６．３　并联交流电源的故障保护

并联交流电源的故障由两个原因引起，一是由单台发电机故障引起，一是由并联 电 路 引

起。主要的并联电路是无功分配环和有功分配环。
参见图４．５．４的４台发电机并联运行无功分配环电路，故障前４台发电机无功和有功分

配均衡，各台发电机的电流互感器副边电流均为５Ａ，各互感器副边负载电阻Ｒ 上无电流，５Ａ
电流在无功分配环路中流动。若无功分配环发生断路，５Ａ 电流不能在环路中流动，只好流入

各自的负载电阻Ｒ，电阻Ｒ 上的压降使电压调节器工作。调压器的作用是降低发电机励磁。
由于４台发电机的调压器的励磁均降低了，故使电网电压降低。电网电压降低量与无功分配

灵敏度大小及发电机负载大小有关，负载越大，电压降低越大。由此可见，无功分配环开路导

致并联系统电压降低。若此电压低于欠压保护值，则导致ＢＴＢ跳闸，解除并联。各ＢＴＢ断开
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后，它的辅助触点使无功检测互感器的副边短路，于是各发电机电压又恢复正常。
若并联系统中１台发电机的电压调节器发生故障，如检测线开路或调压器末级晶体管短

路，则该发电机的励磁电流必增长，它将承担较多的无功负载。而并联系统的无功均衡电路的

作用是力图减少该发电机的励磁，增加其他发电机的励磁。此时，减小故障发电机的励磁不可

能，因而导致整个电网电压的升高，升高量取决于故障电机的故障情况和无功均分电路的灵敏

度。若电压超过过压保护值，则过压保护电路动作，使 ＢＴＢ跳闸，解除并联。并联解除后，正

常发电机的电压将回到正常值，故障发电机仍处于过压状态，该电机的控制器中的过压保护电

路工作，使 ＧＣＲ和 ＧＣＢ断开，故障电机脱离电网。
在多发电机并联系统中，一台发电机电压调节器的故障，不一定会导致整个飞机电网的电

压超过过压或欠压保护值，此时将产生过励磁或欠励磁保护。并联系统中设有另一个无功保

护环，与无功分配环相同，无功检测电路也相同。若一台发电机调压器末级晶体管短路，则该

电机励磁电流增大，其无功负荷加大，别的发电机无功负荷减小。由于是多台发电机并联，过

励磁的发电机的无功负荷比其他电机要大得多，过励保护电路使该电机的 ＢＴＢ断开，该电机

退出并联，其他电机则在并联电网上转入正常运行。退出并联的发电机即转为过电压故障。
并联发电机有功分配环的故障和恒速传动装置的故障，与无功分配故障及调压器的故障

类似，将导致电网频率偏离或使有功分配严重不均衡。保护电路首先使 ＢＴＢ跳闸，以解除并

联。属于有功分配环本身的故障，则ＢＴＢ跳开后，各单台发电系统回到正常工作状态。若某

台恒装故障，ＢＴＢ断开 后，故 障 电 机 转 为 过 频 或 欠 频 故 障，频 率 保 护 电 路 动 作，使 该 电 机 的

ＧＣＲ和 ＧＣＢ断开，脱离电网，停止供电。
有的飞机上，设有同步汇流条不对称短路保护电路，在两相电压为１１５Ｖ，第三相电压为

９３Ｖ 左右时，电路输出故障信号，使ＢＴＢ跳闸，各电源脱离同步汇流条，并单独向各自的用电

设备供电。同步汇流条设有专门的保护措施，防止三相短路。

４．６．４　飞机交流电源的故障分析、自检测与保护设置

现以某一种由无刷交流发电机、电子变换器和控制器等在飞机上可现场更换部件构成的

脉宽调制型交直交变速恒频系统为例，对飞机电源系统的自检测与保护设置进行分析。
根据功能不同，电源系统内的各个部件可以划分为三类：功能部件、故障检测保护部件和

自检测电路。功能部件是实现机械能转为４００Ｈｚ电能所不可缺少的部件，发电机、变换器和

控制器的一部分为功能部件。故障检测保护部件是在功能部件发生故障，电源电能的产生和

４００Ｈｚ电能质量受到严重影响时，实现对电源和用电设备保护的部件。自检测电路一部分借

用故障检测电路，另一部分是它自身需要的专用电路。自检测电路及相应的软件用于对电源

的完整性进行检测判断和实现故障定位，对于提高电源的维修性有重要意义。
表４．６．１、表４．６．２和表４．６．３分别列出 ＶＳＣＦ电源功能部件、故障保护部件和自检测电

路的基本故障形式。
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表４．６．１　ＶＳＣＦ电源功能部件基本故障

部　件 故障形式

发电机

永磁副励磁机电枢绕组短路／开路

交流励磁机磁极线圈或电枢绕组短路／开路

旋转整流管短路／开路

发电机励磁线圈短路／开路

发电机电枢绕组短路／开路

发电机电枢绕组接地短路

发电机电枢绕组温度过高

发电机轴承温度过高

馈电线

馈电线断路

馈电线相间短路

馈电线接地短路

变换器

整流二极管短路／开路

直流滤波电容击穿／开路

过压吸收电路故障

功率组件短路／开路

交流滤波电容击穿／开路

交流滤波电感短路／开路

逆变器主电路接地短路

中点形成变压器短路／开路

功率组件过热

控制器

ＧＣＲ触头／反作用机构故障

ＧＣＲ线圈短路／开路

电压调节器交流／直流电压检测电路故障

电压调节器电源故障

控制器机内电源故障

变换器驱动电源和断路器电源故障

正弦脉宽调制信号产生电路故障

微机监视定时器 Ｗａｔｃｈｄｏｇ故障

断路器

ＧＣＢ接通线圈／释放线圈电路故障

ＧＣＢ主触头／辅助触头故障

ＢＴＢ接通线圈／释放线圈故障

ＢＴＢ主触头／辅助触头故障

开关 发电机开关 ＧＣＢ．Ｓ故障

表４．６．２ ＶＳＣＦ电源故障检测保护部件基本故障表

序　号 故障形式

１ 输出电压检测电路故障

２ 输出电流检测电路故障

３ 瞬时限流检测电路故障

４ 输出频率检测电路故障

５ 发电机转速检测电路故障

６ １ｋＨｚ谐波检测电路故障

７ ２．８ｋＨｚ谐波检测电路故障

８ ５ｋＨｚ谐波检测电路故障

９ 直流分量检测电路保护故障

１０ 直流汇流条过压检测保护电路故障

１１ 励磁电流检测电路故障

１２ 发电机／变换器接地保护检测电路故障

１３ 接口电路、Ａ／Ｄ转换器故障

１４ 微机电路故障和软件故障

表４．６．３ ＶＳＣＦ电源自检测电路基本故障表

序　号 故障形式

１ 永磁机电枢绕组短路／开路检测电路故障

２ 励磁机磁极线圈电压检测电路故障

３ 励磁机励磁电路检测电路故障

４ 发电机输出电压检测电路故障

５ 发电机电枢温度检测电路故障

６ 轴承温度检测电路故障

７ 控制电源电压检测电路故障

８ 驱动电源电压检测电路故障

９ 变换器控制信号检测电路故障

１０ 变换器温度检测电路故障

１１ ＧＣＲ工作线圈电压检测电路故障

１２ ＧＣＲ状态检测电路故障

１３ ＧＣＢ工作／释放线圈电压检测电路故障

１４ ＧＣＢ状态检测电路故障

１５ ＢＴＢ工作／释放线圈电压检测故障

１６ ＢＴＢ状态检测电路故障
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功能部件的故障，例如发电机励磁绕组开路、变换器直流滤波电容击穿短路、变换器控制

信号丢失和电压调节器功率管短路等，都会使电源无法发电或产生不合格的电能输出，使用电

设备无法承受，因此大都为全局性故障。
故障检测保护部件的故障有的属于全局性故障，有的属于局部性故障。如果故障保护电

路本身故障时，对正常运行的系统不发生影响或影响很小，仅在系统故障时失去保护能力，则

该电路故障属局部性故障。发电机／变换器接地短路检测保护电路的故障就属于这一类。因

为只要没有接地故障，检测电路没有信号输出，此时即使检测电路断开，对系统也无影响。它

的后果仅是在确实有接地短路故障时不起保护作用，从而导致接地短路故障扩大，引起严重后

果。电压检测电路开路的后果就不同，此时即使系统完全正常，该保护电路也会使整个电源从

电网上切除，故电压检测电路的故障是全局性故障。
自检测电路的故障会引起两种后果，一是在电源功能部件正常的情况下产生错误的故障

码，给使用者以错误的故障信息；二是一旦功能部件有故障，自检测电路不能正确判断或不能

正确实现故障定位，使维护人员不能有效地更换故障部件。上述后果均不会引起系统失效性

影响，因此，自检测电路的故障均属局部性故障。
故障自检测电路在通电后，应首先进行ＢＩＴ检测，且要求其只有很小的故障概率。
（１）控制器的故障保护

功能部件产生既危害用电设备又危害电源本身的严重故障时，控制器实行有效的跳闸保

护。表４．６．４列出了某型飞机１５ｋＶＡＶＳＣＦ电源的故障项目、检测方法、保护电路动作点、
动作延时时间和跳闸器件。

表４．６．４ ＶＳＣＦ电源故障保护项目

序　号 保护项目 检测方式 跳闸电器 动作点 延时时间

１ 过电压 ＯＶ 任一相（高相） ＧＣＲ、ＧＣＢ １２５±２Ｖ 反延时

２ 欠电压 ＵＶ 任一相（低相） ＧＣＲ、ＧＣＢ １０２±２Ｖ ３±０．５Ｓ

３ 过频 ＯＦ 任一相 ＧＣＲ、ＧＣＢ ＞４１５±５Ｈｚ ０．５～１．０Ｓ

４ 欠频 ＵＦ 任一相 ＧＣＲ、ＧＣＢ ＜３８５±５Ｈｚ ０．５～１．０Ｓ

５ 交流电压畸变 ＥＦ 任一相（高相） ＧＣＲ、ＧＣＢ
ＭＩＬ—Ｅ—２３００１Ｂ

图４
３±０．５Ｓ

６ 直流分量过大 任一相（低相） ＧＣＲ、ＧＣＢ ＞０．５ＶＤＣ 反延时

７ 发电机欠速 ＵＳ 永磁机电枢 ＧＣＢ ＜３７６５±１００ｒ／ｍｉｎ ０．２５～０．５Ｓ

８
发电机／变换器接地

短路 Ｇ／ＣＦ

互感器检测三支路电流

之和
ＧＣＲ、ＧＣＢ ２±１Ａ ＜３０ｍｓ

９ 直流环节过电压 直流环节电压 ＧＣＲ、ＧＣＢ ＞３５０ＶＤＣ 不延时

１０ 励磁电流过大 励磁机励磁线圈电流 ＧＣＲ、ＧＣＢ ３０～５０ｍｓ

１１ 监视定时器故障 溢出 ＧＣＲ、ＧＣＢ 不延时

１２ 汇流条短路 输出电压、电流 通道不转换
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欠压和过压保护，可检测三相电压平均值，也可分别检测三相电压提取出来的高相／低相

电压。在模拟保护电路中常用前者，在微机化的 ＶＳＣＦ电源控制器中常用后者。交直交脉宽

调制型变速恒频电源，三相交流电的频率取决于共用的晶体振荡器，故检测调节点任一相电压

的频率就能确定另二相频率。交流畸变故障由变换器功率组件故障、交流滤波器故障或控制

器内逆变器控制电路故障引起，通常表现为单相故障形式，因此必须每相都设检测电路。同

样，出现直流分量过大故障时，也必须分别检测各相的直流分量。发电机转速通过检测永磁副

励磁机的线电压频率来确定。发电机／变换器接地短路故障，直流环节过压故障和励磁电流过

大故障，可以通过直接检测这些变量的大小来确定。微机定时监视器故障，由直接检测监视器

信号来判断。
（２）故障定位

控制器的故障定位功能分为两级。第一级定位到机上可更换部件 ＬＲＵ，为现场维护人员

提供可视信息，以便快速更换故障部件；第二级定位是由微处理器将检测到的故障信号进行处

理，转换成与具体故障对应的故障码，存储在电可擦除存储器 ＥＥＰＲＯＭ 中，内场维修人员通

过专用设备将故障码读出，以获取更换故障模板的信息，准确判定故障部件，简化维修过程。
故障分为二类，单因素故障和多因素故障，见表４．６．５。单因素故障是指该类故障仅由单

一因素导致，如低速故障仅因传动发电机的发动机转速降低导致，在极偶然的情况下是由电机

传动轴扭断造成。发电机／变换器接地短路故障仅由主发电机、发电机变换器间电缆和变换器

主电路接地造成，尽管接地点可以选在不同的地方，但没有接地就不会发生故障。
而过／欠电压、直流环节过压、直流分量过大、交流畸变、过励磁等故障可由多个原因中的

一个或多个造成，为多因素故障。这类故障需要多处设置检测点才能判断故障发生部位。
单因素故障易于定位，如表４．６．６所示。例如过频与欠频 ＯＦ／ＵＦ故障是由正弦脉宽调

制信号产生电路中的晶体振荡器参数变化或损坏引起，因此，ＯＦ／ＵＦ的故障部件必为 ＧＣＵ。
但必须注意，频 率 检 测 电 路 的 故 障 也 会 误 报 为 ＯＦ／ＵＦ 故 障，引 起 误 跳 闸，这 是 不 允 许 的。

ＧＣＵ 的自检测功能之一就是对检测保护电路自身的故障进行检测判断，以防误跳闸。

表４．６．５ 故障的分类

序　号 单因素故障 多因素故障

１

２

３

４

５

６

过频 ＯＦ
欠频 ＵＦ
低速 ＵＳ

发电机／变换器接地短路 Ｇ／ＣＦ
监视定时器故障

汇流条短路

直流分量过大 ＯＤＣ
交流畸变 ＥＦ

过压 ＯＶ
欠压 ＵＶ

直流汇流条过压 ＤＣＯＶ
过励磁 ＯＩＦ
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表４．６．５所列６种多因素故障中的直流分量过大和交流畸变属输出电压波形故障，仅与

控制器和变换器有关，后４项为输出电压值的故障。它们与三个可更换部件均有关。
直流分量过大，即 ＯＤＣ故障，由功率组件中驱动电路故障或采用开关点预置产生ＳＰＷＭ

波时，由直流分量检测和调节电路故障引起。前者属变换器故障，后者属控制器故障，故障定

位判断见表４．６．６和表４．６．７，故障判断流程见图４．６．２。若属 ＧＣＵ 故障，则应点燃 ＧＣＵ 的

故障指示灯，并记录故障码。其他的多因素故障的定位方法与此类似，形成故障的可能因素越

多，故障定位所需要的检测量就越多，故障定位的软件也就越复杂。

表４．６．６　单因素故障的定位

序　号 故障类型 检测方法 故障定位 故障 ＬＲＵ

１ ＯＦ／ＵＦ 调节任一相电压
ＳＰＷＭ 信号产生电路频率检测

电路
ＧＣＵ

２ ＵＳ 永磁机电枢电压
发电机

转速检测电路

ＧＥＮ

ＧＣＵ

３ Ｇ／ＣＦ 电流互感器

发电机电枢绕阻

馈电线

变换器主电路

互感器

Ｇ／ＣＦ信号变换、保护电路

ＧＥＮ

ＣＯＮＶ

ＣＯＮＶ

ＧＣＵ

４ Ｗａｔｃｈｄｏｇ 微机电路 ＧＣＵ

　　注：Ｇ／ＣＦ故障可能发生在发电机（ＧＥＮ）、馈电线或变换器（ＣＯＮＶ）主电路，但互感器设

于变换器中，它只能检测有否 Ｇ／ＣＦ故障，不 能 实 现 故 障 定 位，一 旦 发 生 Ｇ／ＣＦ故 障，必 须 卸

下馈电线与变换器间的连接器，然后用多用表判定故障部件。

表４．６．７ 直流分量过大故障定位

检测方法 故障部位 故障 ＬＲＵ

分别检测调节点

三相电压的直流分量

功率组件故障

直流分量检测调节电路故障

ＣＯＮＶ

ＧＣＵ

（３）变速恒频电源的自检测（ＢＩＴ）
具有微处理器的控制器可以有完善的自检测功能，并有运行自检测和维护自检 测 两 类。

运行自检测是在系统运行时，当发生故障则自检测设备进行故障定位并记录故障信息。维护

自检测则对控制器本身的完整性进行测试和显示。
运行ＢＩＴ包括静态状态监控ＢＩＴ、保护跳闸ＢＩＴ和 ＧＣＢ、ＢＴＢ的动态监控 ＢＩＴ。静态状

态监控ＢＩＴ对运行中的一些参数进行被动或主动测试，以便掌握系统的静态行为，如控制电
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图４．６．２ ＯＤＣ故障判断流程

源电压，驱动电源电压，励磁电压和电流，ＧＣＲ、ＧＣＢ、ＢＴＢ的状

态，发电机绕组温度，轴承温度和变换器功率组件温度等。保护

跳闸ＢＩＴ可以鉴别跳闸信息，确定保护类型和故障的 ＬＲＵ。
维护ＢＩＴ在地 面 开 车 之 前 或 维 护 人 员 维 护 时 执 行。按 照

实际需要向 ＧＣＵ 中的若干种电路强制性地发出激励 信 号，并

测试这些电路的响应，以观察工作是否正常。具体而言，可对如

下电路 执 行 维 护 ＢＩＴ：数 字 量 输 入 接 口 电 路、模 拟 量（电 压、电

流）峰值保持电路、变换器频率敏感电路、发电机转速敏感电路

和 微 机 自 检。 微 机 自 检 包 括 对 ＲＡＭ 执 行 读／写 自 检，对

ＥＰＲＯＭ 实行求和自检，对 ＮＶＭ（ＥＥＰＲＯＭ）实行记忆自检，还

可结合频率检测对可编程的计数／定时器进行检测，结合控制保

护功能实现Ｉ／Ｏ口的自检等。

４．７　飞机交流电源系统的二次电源

采用交流电源为主电源的飞机上，其二次电源为变压整流器和蓄电池充电器。
飞机变压整流器是用于将１１５／２００Ｖ、４００Ｈｚ或变频交流电转变为 ２８Ｖ 直流电的二次

电源。典型的变压整流器由三相降压变压器和二极管整流桥构成，由于它自身没有输出电压

调节作用，输出电压受负载和电源电压的影响较大，且因为有４００Ｈｚ变压器，体积质量也较

大。随着功率电子技术的发展，现在已开始采用电子式变压整流器。电子式变压整流器实际

上是一种有隔离的直流变换器，在它的输入端还有将三相交流电变换为直流电的整流电路，它

没有普通变压整流器的缺点。
蓄电池充电器用于装备镍镉电池的飞机上，这种蓄电池要求恒流充电，不采用和发电机并

联工作的浮充方式。蓄电池充电器常设计成具有两种工作运行模式，一是充电工作模式，一是

变压整流端工作模式，两种模式间可转换。因此，蓄电池充电器与电子式变压整流器是类似

的，仅控制方式不同。

４．７．１　变压整流器

变压整流器将４００Ｈｚ或变频交流电转变为２８Ｖ 直流电，要求输出直流电压稳定，输出电

压脉动小，能短时过载，有的则要求能用于起动辅助动力装置的发动机，该发动机装有直流电

力起动电机。变压整流器对飞机交流电源来说是一个功率较大的负载，它的工作应不影响或

较少影响交流电源的电能品质，还应有小的体积和质量。
飞机变压整流器通常由输入滤波器、降压变压器、二极管整流电路和输出滤波器等构成，

有的变压整流器还有冷却风扇和过热保护电路等。
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输入滤波器通常为 Ｌ型或π型ＬＣ滤波器，主要用于减小变压整流器工作时对交流电源

的影响。
变压器将１１５／２００Ｖ 交流电转变为低压交流电，必须按交流电源电压可能的变化范围和

整流电路的形式选取原副绕组的匝比。变压器应选用高饱和磁感应和低损耗的铁芯材料，铁

芯的结构形式为常用芯式，因为其铁芯利用率比三相变压器组的高。原副绕组电流密度的选

取取决于变压器的容量、冷却方式、绝缘材料等级和变压器过载要求。
按整流电路不同，变压器副边有两种结构形式，双星结构和星三角结构。前者适用于六相

半波整流电路和带平衡电抗器的六相半波整流电路，后者用于双桥整流电路和带平衡电抗器

的双桥整流电路，它们的主电路原理见图４．７．１（ａ）～（ｄ）。变压器原绕组均采用 Ｙ 形连接。
六相半波整流电路输出电压在一个交流周期内为６个波头且电压脉动较大。双桥整流电路输

出有１２个波头，且电压脉动小，故它的输出滤波电路较小。平衡电抗器在负载电流达一定值

后，使两变压器副边整流电路独立，从而使副绕组电流波形宽度加宽，提高了整流电路的利用

率。图４．７．１（ｄ）为十二相整流电路，不仅输出直流电压脉动小，而且输入电流的波形为十二

阶梯波，比较接近正弦波，可减小输入滤波电路，但该电路所用的整流管多。

图４．７．１　变压整流器典型电路

变压整流器的基本特性为外特性，即输出直流电压与输出电流间关系。电源电压一定时，
负载加大，输出直流电压降低。这主要由两个原因引起，一是变压器、滤波器和整流管的电压

降，二是整流电路的换相重叠随输出电流的增加而加大，故它的外特性斜率较大。对于有平衡

电抗器的变压整流器，在轻载时电压变化量比没有电抗器的大。变压整流器的输出电压直接

与输入交流电压有关，故交流电压不同，有不同的外特性曲线。为了减小变压器交流电压的变
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化，变压整流器一般接在主交流汇流条上。
由于这种变压整流器电压变化大，一般不采用并联工作。在需要并联时，变压整流器的输

出端应接有反流保护器。

４．７．２　电子式变压整流器

电子式变压整流器由输入 ＬＣ滤波器、输入桥式整流电路、直流滤波电路、高频逆变器、降

压变压器和输出整流滤波电路及控制保护电路等构成。它将高压交流电先转为高压直流电，
再逆变为高频交流电，通过高频变压器降压后经整流滤波输出低压直流电。由于逆变器输出

频率高，例如为２０ｋＨｚ，故变压器体积质量小。又因逆变器可调节输出电压，故输出电压不受

负载和交流电源电压的影响。
图４．７．２（ａ）是电子式变压整流器原理方块图，其控制保护电路由内部电源、基极驱动、脉

宽调制、电压和电流调节器、直流分量限制和温度检测电路及保护电路等构成。
目前装机的飞机电子式变压整流器的逆变器有两种类型：半桥式和全桥式。图４．７．２（ｂ）

为全桥结构，主电路由４只晶体管及４只二极管构成，一般用于 输 出 电 流 较 大 的 场 合。由 于

输出整流管单个电流容量的限制，采用三个输 出 整 流 电 路 并 联 的 方 式。由 于 变 压 器 三 个 副

边绕组结构的一致性，能实现三级整流桥电流 的 均 衡 分 配。由 于 功 率 晶 体 管 特 性 的 不 一 致

性，全桥逆变电路输出端有电压直流分量，导 致 变 压 器 直 流 磁 化。为 了 防 止 直 流 磁 化，应 设

直流分量调节电路。在输出 电 流 不 大 时，也 可 在 变 压 器 原 边 绕 组 电 路 中 串 入 隔 直 电 容，防

止直流磁化。
功率电子装置一般都要限制输出的最大电流，以防功率电子器件过载而损坏。采用电压

和电流调节器是实现该目标的重要手段。图４．７．２（ｃ）是该变压整流器的外特性，在４００Ａ 电

流以内，电压调节器工作，使输出电压不因负载电流和电源电压的变化而改变，保持在２８Ｖ。
电流超过４００Ａ 后，电流与电压调节器同时工作，使输出电压降低，到６００Ａ 时输出电压为０，
从而防止了输出电流的进一步增大。

逆变桥功率器件采用双极型大功率晶体管时，为了减小器件存储时间，提高开关频率，应

采用比例驱动电路。
电子式变压整流器的保护项目有输入交流电压过压保护，欠压及缺相保护，输出过压和过

流保护。过流保护是后备保护，在电流调节器失效后工作。
图４．７．２（ｄ）为电子式变压整流器的地线设置，它的机内电源由内部的三相电源变压器隔

离后获得，故机内电源与电子变压器的输出端可共地。
由于软开关功率变换技术的发展，电子式变压整流器中的部分电路可以采用零电压或零

电流开关的电路拓扑。
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图４．７．２　直流变换器及其特性

４．７．３　蓄电池充电器

镍镉蓄电池的充电一般采用恒流充电方式，故必须用蓄电池充电器。蓄电池充电器的构

成与电子式变压整流器类似，但有恒流充电控制电路。随着电池充电时间的加长，电池容量逐

步恢复，故电动势不断升高，充电电压也不断升高。
例如一种３８Ａ 蓄电池充电器的主要技术数据为：输入三相４００Ｈｚ、１０５～１２２ＶＡＣ，满载

相电流为７．５Ａ；恒流充电工作模式，充电电流３８±２Ａ，充电电压２０～３６ＶＤＣ；恒压充电工

作模式，充电电压２７．７５±０．３ＶＤＣ，充电电流０～３８±２Ａ；变压整流器工作模式，输出电压

２７．７５±０．３ＶＤＣ，电流０～６４±１Ａ。正常过充电时间等于基本充电时间的５％，大容量过充

电时间为基本充电时间的１０％。变换效率不小于８２％。三种模式之间可以自动或人工转换。
图４．７．３是充电器的特性曲线，（ａ）是恒流充电特性，充电电压变化时电流基本上不变，左

边特性对应于交流电源电压较高时，右边特性对应于较低的电源电压。（ｂ）是恒压特性，即充

电电压与充电时间的曲线，随着充电时间的增长，充电电压升高。在基本充电时间的后期，电

池已接近充满电，故充电电压急剧升高。电压达３１Ｖ 时，转入过充电工作区段，此时充电电压
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进一步升高，此段时间较短，然后转入恒压工作区间。图４．７．３（ｃ）是变压整流器工作方式时

的外特性曲线，此曲线分为两段，即恒压工作段和限流工作段。随着交流电源电压的变化，输

出电压也有些变化，但与电磁式变压整流器相比，变化量显著减小。在限流工作段，输出电压

随电流的增加而迅速减小，以免功率电子器件损坏。

图４．７．３ 蓄电池充电器工作特性

复习思考题

４．１　试述飞机交流电源系统的类型及其组成与特点。

４．２　图４．２．２所示差动游星齿轮系，已知游星架转速ｎ２＝６０００ｒ／ｍｉｎ，要使输出齿轮Ｚ７

转速为ｎ７＝１２０００ｒ／ｍｉｎ，试求齿轮Ｚ４，Ｚ５，Ｚ６的转速与转向；若输出齿轮Ｚ７轴转矩为１ｋｇ·ｍ，
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求游星架２，齿轮Ｚ４，Ｚ５，Ｚ６轴上的转矩。又ｎ２＝４０００ｒ／ｍｉｎ，Ｚ７转速仍为ｎ７＝１２０００ｒ／ｍｉｎ，
轴上转矩仍为１ｋｇ·ｍ，求Ｚ４，Ｚ５，Ｚ６转速、转向及轴上转矩和游星架２轴上转矩。

４．３　试 述 齿 轮 差 动 液 压 恒 装 正 差 动、零 差 动 和 负 差 动 三 种 工 作 状 态 及 其 能 量 的 传 递

关系。

４．４　试述液压泵和液压马达工作原理及其斜盘倾角与分油盘之间的几何结构位置关系。

４．５　已知液压泵、马达的几何结构尺寸、液压泵转速和高、低压油腔油压，机构无漏油，试

推导液压泵打油量和液压马达的平均转矩与转速。

４．６　试述离心调速系统的结构组成及其调速原理与特点。

４．７　试述恒速传动装置的故障类型及其保护措施。

４．８　试述飞机无刷交流发电机的结构组成，旋转整流器类型及其主发电机励磁回路的电

抗负载因数和整流励磁各种工作状态分析。

４．９　试述交流励磁系统的工作特点和线性电流放大器特性的成因。

４．１０　试述无刷交流发电机转子故障类型及其检测手段与方法。

４．１１　试述发电机油冷类型及其油路结构与冷却特点。

４．１２　试述交流发电机晶体调压器的基本组成及其工作原理和反馈电压检测方案的分析

与比较。

４．１３　试述变速恒频交流电源的组成、类型及其基本工作原理与特点。

４．１４　试述交交型变速恒频电源采用多相高频发电机的原因及其循环变换器电路与工作

原理。

４．１５　试述循环变换器中相间变压器的多重功能及其原理。

４．１６　试述循环变换器式交交型变速恒频电源输出电压调节途径及其原理。

４．１７　试述阶梯波合成型交直交变速恒频电源的结构组成以及阶梯波合成逆变器工作原

理、波形分析与特点。

４．１８　试述脉冲调制型变速恒频电源中的逆变器采用开关点预置ＳＰＷＭ 方案原因及其

电路器件要求。

４．１９　试述开关点预置ＳＰＷＭ 逆变器功率管具有互锁比例驱动电路工作原理、波形与

特点。

４．２０　试述开关点预置ＳＰＷＭ 逆变器脉宽调制最优设计的优化原则与开关点设置的计

算方法。

４．２１　试述脉宽调制型三相逆变器中设置中点形成变压器的意义并分析中点形成变压器

对逆变器运行特性的影响及其工程设计与制造需遵循的原则。

４．２２　试述脉宽调制型变速恒频电源中变换器和发电系统的可选配置方案及其优缺点。

４．２３　试述变速恒频无刷起动／发电系统的可逆原理及其实施方案。

４．２４　试述双馈无刷交流发电机的组成环节及其恒频原理。
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４．２５　试述旋转变换器式双馈发电机和串级双馈发电机的结构组成、恒频原理及其功率

传递关系。

４．２６　试述飞机交流电源系统中并联和不并联运行的电源网络配置及其开关器件 ＧＣＲ，

ＧＣＢ，ＢＴＢ，ＥＰＣ与 ＡＰＵ 的控制逻辑，并分析 ＧＣＲ与 ＧＣＢ实例控制电路的工作运行过程。

４．２７　试述飞机电源系统中 ＧＣＵ 和ＢＰＣＵ 的功能与作用。

４．２８　试述交流电源的并联条件及其电源间有功功率和无功功率的均衡原理。

４．２９　试述交流并联电源系统中，电源间有功负载和无功负载不均衡分量的检测电路及

其工作原理。

４．３０　试述飞机交流电源系统的故障类型和并联与不并联系统的保护措施。

４．３１　试述过电流差动保护电路的工作原理。

４．３２　试述电源系统中功能部件、故障检测保护部件和自检测电路的定义并举例，且分析

各部件和电路的故障类型。

４．３２　试述电源系统中全局性故障、局部性故障、单因素故障和多因素故障的定义并举

例，且分析其保护原则及故障定位方法。

４．３４　试述飞机交流电源系统中二次电源的主要类型及其工作特性。

４．３５　试述飞机机载蓄电池充电方式种类及其各自的特点。

４．３６　试述飞机交流电源系统中蓄电池充电器的工作模式及其充电工作模式时的工作

特性。
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第５章　飞机配电系统

５．１　飞机配电系统布局

５．１．１　对飞机配电系统的要求

飞机电网的分布决定于飞机用电设备的分布，几乎遍布于飞机全身。根据飞机配电系统

工作特点，其设计与装配需满足以下技术要求：

① 在飞机正常和应急工作状态下，配电系统应具有将电能从电源传输到用电设备的高可

靠性，特别要保证用于安全返航设备的连续供电；

② 个别电源（发电机）发生故障或导线断开、短路时，配电系统仍能保持继续工作的能力，
并能限制故障的发展，将故障产生的影响限制在最小范围之内；

③ 质量轻，对于低压直流电网，电压低，电流大，导线粗，减轻电网质量更需采取必要措施；

④ 易于安装、检查、维修和维护方便；

⑤ 要采取滤波和屏蔽设施，减少对电子和通信设备的电磁干扰；为消除飞机上的静电干

扰，飞机上各金属部分应有良好接触（电连接使之成为一个整体），并需安装静电放电器。

５．１．２　电网的线制

在直流供电系统的飞机上，配电系统采用单线制或双线制。
单线制电网，见图５．１．１，发电机和用电设备的正端采用导线，飞机的金属壳体作为负线。

单线制的优点是：电网用导线少，质量轻，安装和维护方便。其缺点是任一导线与机壳接触，都

会发生短路故障，因而对导线绝缘的要求高。
双线制电网，见图５．１．２，发电机与用电设备正负端均采用导线。它的优点是导线与飞机

壳体接触不会发生短路，因而可靠性比单线制好。缺点是在传输功率和电压降相同的条件下，
电网因使用导线多而比单线制重。

双线制在早期飞机电网上使用得较普遍，因为当时供电线路不长，且机身多是木质结构或

混合结构。现代飞机，双线制只用于电网局部，一般用于设备负线不能与飞机壳体有可靠电接

触的场合，例如某些飞机发动机上的电气附件。
在单线制电网的飞机中，特别重要的用电设备可采用双线，以防止这类用电设备有误动作

的可能。
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图５．１．１　单线制电网 图５．１．２　双线制电网

在无人驾驶飞机上，为增加电气设备系统的可靠性和生命力，也可采用双线制电网。
交流供电系统，有单相和三相两种电网。
单相交流电网有单线制和双线制两种，与直流电网的单线制和双线制类似。目前，广泛采

用单线制交流电网。
三相电网是目前飞机上应用最多的一种电网。有三种接线形式，即以飞机壳体为中线的

三相四线制电网（图５．１．３）；中线不接地的三相电网（图５．１．４）以及飞机壳体作为第三相导线

的双线电网（图５．１．５）。图中表示有单相用电设备和三相用电设备的连接方法。

图５．１．３ 三相四线制电网 图５．１．４ 中线不接地的三相电网

图５．１．５ 飞机壳体作为第三相导线的双线电

现代飞机广泛采用以飞机壳体为中线的三

相四线制电 网。其 特 点 是 可 获 得 两 种 电 压，即

相电压１１５Ｖ 和线电压２００Ｖ。连接在各相上

的负载力求相等，以保持三相系统的对称。
而在大量采 用 复 合 材 料 作 为 飞 机 构 件 后，

飞机壳体的局部（或较大部分）将不再是金属结

构，飞机壳体将不能替代导线来起到输送电 能

的作用。
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５．１．３ 配电方式

飞机配电系统的配电方式可分为集中、混合、分散和独立四种。

图５．１．６　集中配电原理图

集中式配电的原理电路如图５．１．６所示。其主要优点是当

一台发电机损坏时，用电设备仍能由其他发电机继续供电，操作

维护方便。因此，这 种 配 电 方 式 在 直 流 配 电 系 统 中 仍 有 广 泛 应

用。而缺点是配电系统质量大，中心配电装置笨重，一旦受到损

坏，所有用电设备均断电。
混合式配电的原理电路如图５．１．７所示。在这种系 统 中，

由电源产生的电能都输送 给 中 心 配 电 装 置，一 般 系 统 的 电 源 汇

流条均设置于此 装 置 中。除 中 心 配 电 装 置 处，系 统 还 设 分 配 电

装置，它们安装在 飞 机 的 不 同 部 位。各 用 电 设 备 可 分 别 就 近 由

上述两种配电装置获取电能；而一些大功率用电设备，一般由中

心配电装置供电。这 种 配 电 系 统 可 大 大 减 小 导 线 用 量，简 化 中

心配电装置，减轻其质量。但只要中心配电装置遭到破坏，全部用电设备的供电立即中断，与

集中式配电一样。这种配电方式目前广泛用于中型飞机。
分散式配电方式如图５．１．８所示。系统中各发电机不并联运行，即每个电源各自的电源

汇流条和用电设备汇流条互不并联，但能转换。分散式配电方式适用于电路分支多、用电设备

连接导线截面较大的场合，尤其在两台发动机的飞机上得到广泛使用，如当前两台发动机的民

用飞机，几乎都采用这类配电方式。由于其电源不并联运行，控制保护简单，系统可靠性高，但

有可能出现“拍频”干扰，设计系统时要注意。

图５．１．７ 混合式配电原理图 图５．１．８　分散式配电原理图
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独立配电方式是集中和混合两种配电方式的组合，是因系统中电源间电气参数如电压、频

率等不相等，不能并联而采取的方式。
飞机配电系统质量通常是其电源系统质量的好几倍，大型飞机更是这样。减轻配电系统

质量可以增加飞机的有效载荷和航程。一般机载设备增加１ｋｇ，飞机就要增加３～４ｋｇ的质

量，包括飞机结构因素、发动机和燃料的增重等。
总之，配电方式对系统的供电可靠性和连续性以及与之有关的飞机战斗生存力等重要战

技指标有较大影响。

５．１．４　供电电网的形式

飞机配电系统中的供电电网有开式（辐射式）、闭式和混合式三种。供电电网的形式与供

电可靠性、连续性和电能质量相关，还与电网寿命和质量有关。开式电网，电能仅从一个方向

传送到用电设备汇流条。图５．１．９是某单台启动发电机配电系统。电源汇流条上有１２ｋＷ
直流启动发电机和两台航空蓄电池，大功率用电设备（如应急液压泵、油泵和变流机）直接接于

电源汇流条。用电设备汇流条４个，其中１号向发动机用电设备供电；２号向航行仪表和通信

设备供电，在右前配电板内；３号也在右前配电板内，向军械设备供电；４号在右后配电板内，向

操纵系统、起落架和投弹设备供电。两台蓄电池可实现机上２４／４８Ｖ 航空发动机电起动。这

是一种典型的开式供电电网。

１—起动发电机１２ｋＷ；２，３—航空蓄电池；４—外电源插座；Ｂ２～Ｂ４—用电设备汇流务；

ＣＪ—反流保护；５—熔体

图５．１．９　单台启动发电机的开式供电配电系统
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图５．１．１０是有左右 两 个 电 源 汇 流 条 的 某 双 发 电 机 配 电 系 统 的 供 电 电 网，为 开 式 电 网。

Ｂ１～Ｂ５ 五个用电设备汇流条仅能单向获取电能。当供电电网中两个电源汇流条间连线发生

短路，则电网中的惯性熔体熔断，系统分解为两个由单台发电机供电的独立系统。而用电设备

汇流条和电源汇流条与用电设备汇流条间连线发生短路，将会引起故障进一步扩大。
闭式供电电网的用电设备汇流条可以由两个或两个以上方向为其供电，故供电 可 靠 性

高。图５．１．１１是有两台１８ｋＷ 起动发电机，一台由辅助发动机传动的１８ｋＷ 发电机，两台航

１，２—起动发电机；３，４—电源汇流条；

５—惯性熔体；６—自动开关；

Ｂ１～Ｂ５—用电设汇流条

图５．１．１０　双发电机飞机辐射式

供电网

１，２—起动发电机；３—辅助发电机；４—航空蓄电池；５，６—左右电源汇流条；

７—驾驶舱电源汇流条；８—自动开关配电盒；９—双路双向保护馈电线；

ＧＢ—惯性熔体；×××—应急汇流条

图５．１．１１ 某双发电机闭式供电电网
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空蓄电池的某飞机供电系统。其配电系统供电电网的供电形式为闭式。供电电网中有四个电

源汇流条，即左电源汇流条、右电源汇流条、驾驶舱电源汇流条和在自动开关配电盒中的ＺＫＣ
电源汇流条，并由馈电线互相连接，形成闭式供电网络。用电设备汇流条分别设置在相应的配

电盒中，如领航员配电盒、报务员配电盒、燃油配电盒等。用电设备汇流条采用自动后备接通

供电方式，正常时，由一路供电，该路电中断后，则自动转接至另一路供电。在ＺＫＣ配电盒内

有重要用电设备汇流条。正常时，由ＺＫＣ配电盒内的正常工作汇流条供电；一旦故障，供电中

断，则通过专线由蓄电池供电。连接于左右两侧电网馈线中的６００Ａ 和２５０Ａ 惯性熔体，主要

用于汇流条短路保护。一旦汇流条短路，熔体熔断，左右两侧成为独立配电系统。
图５．１．１２是主电源为４台１８ｋＷ 直流发电机，应急电源为蓄电池的某飞机供电系统中

的供电电网，为闭式供电形式，结构呈日字型，可防止导线或连接点断开造成的供电中断。图

中１，２，３，４，５均为用电设备汇流条，它们均可由两个或两个以上方向获得电能，其中应急用电

设备汇流条４，可由三个方向获得电能。

１—用电设备汇流条；２—应急汇流条；３—复合供电汇流条；４—超应急汇流条；

５—供电网干线上引出的配电点

图５．１．１２ 某日字型闭式供电电网２９１



图５．１．１３是某四发动机大型客机供电系统的供电电网，系统共有８台１２ｋＷ 直流起动

发电机，还有蓄电池。四个电源汇流条（图中１，２，３，４）中的外侧两个为双向供电，内侧两个为

三个方向供电，所有用电设备汇流条（图中 Ｂ１，Ｂ２，Ｂ３，Ｂ４）均为双向供电，为闭式供电电网，以

提高供电质量和可靠性。各汇流条间都有用于保护的双馈电线连接，双路供电的优点是可以

有选择地切除短路点。例如，如果左侧两电源汇流条间连接线之一发生对地短路，则左外侧的

发电机和左内侧的发电机电流足以将该馈电线两端的４００Ａ 熔体烧掉，将短路馈线从电网上

切除。该供电电网用电设备汇流条是分裂式结构，汇流条间的连线上设有熔体，既可实现汇流

条馈电线间的短路保护，也可选择性地切除汇流条本身发生的短路故障。这仅当汇流条馈电

线熔体的额定电流比汇流条馈线之间的额定电流小时才能实现保护，而大于一半时，不会误动

作。由此可见，闭式双路有保护的供电电网可靠性高、生命力强。

１，２，３，４—１，２，３，４号发电机配电板；Ｂ１—领航员配电盒；Ｂ２—通信员配电盒；

Ｂ３—服务员配电盒；Ｂ４—尾舱配电盒

图５．１．１３　某大型飞机多发电机闭式供电电网
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５．２　飞机配电系统的控制与保护

５．２．１　配电系统的控制

（１）常规配电控制

目前，飞机配电系统绝大多数都采用常规配电控制。控制装置采用了诸 如 继 电 器、接 触

器、断路器、限流器等机电式配电设备。为了使空勤人员能直接操纵和控制这些配电设备，配

电中心就安装在驾驶舱内。由于发电机馈电线必须从发电机端敷设到驾驶舱，然后再从驾驶

舱返回到机身中部的负载中心，因而主馈电线又长又重。
常规配电控制系统的布局如图５．２．１所示。系统主电源将交流系统中发电机的输出功率

加到一个或多个主交流电源汇流条上，再按下述方式分配电力：

① 通过用电设备汇流条直接向不重要的交流用电设备提供１１５／２００Ｖ 交流电；

② 把电输送到交流重要用电设备汇流条和（或）应急交流电源汇流条，由它们向保证安全

飞行必不可少的交流用电设备提供１１５／２００Ｖ 交流电；

③ 把电加到变压整流器上，再通过主直流电源汇流条向不重要的直流用电设备提供２８Ｖ
直流电；

④ 通过直流重要用电设备汇流条和（或）应急直流电源汇流条向保证安全飞行必不可少

的直流用电设备提供２８Ｖ 直流电。

图５．２．１　常规配电系统布局
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通过转换措施，可使应急电源向应急电源汇流条和（或）重要用电设备汇流条供电，以及使

外电源向机上用电设备供电。
（２）遥控配电控制

一些中大型飞机，其配电系统已采用了遥控配电控制。因飞机用电量大，常规配电控制将

使电缆质量大的矛盾突出。一般飞机驾驶舱部分的用电量只占总用电量的２５％左右，而常规

配电控制需将全部电力先输送到驾驶舱，然后再从驾驶舱返回到机身中部的负载中心，这显得

十分不合理。
遥控配电控制是对不用于座舱的那部分电力进行遥控，其配电中心置于机身中部。由于

主馈电线只需敷设到飞机中部，可大大减轻电网质量。图５．２．２比较了常规配电控制与遥控

配电控制配电系统电网电缆线路的布局。

图５．２．２　常规配电布局和遥控配电布局的结构示意图

遥控配电控制的关键配电设备是遥控断路器。在２０世纪８０年代前，都采用老式遥控断

路器，由空勤人员操作，遥控断路器线路要接于驾驶舱中的指示／控制装置，所以还需将控制信

号线路引入座舱。虽然导线总质量有所减轻，但导线总长度反而比常规配电控制有所增加。
（３）固态配电控制

２０世纪８０年代后，研制出了新遥控断路器。采用微处理机来实现控制和监测功能，并与

计算机化的总线管理综合，实现了采用多路传输和微处理机技术的遥控配电控制，其布局如

图５．２．３所示。由于采用了多路传输技术，电线长度和质量将进一步减少；由于采用微处理机

来完成所要求的控制和监控功能，提高了配电系统的效率和可靠性；由于用键盘控制器和显示

器取代了众多的指示／控制装置，也缓和了驾驶舱控制板上设备的拥挤程度。
此种遥控配电控制需建立电气多路传输系统，由数据处理机、远置终端、数据总线、固态功

率控制器、控制／显示装置等部件组成。这在Ｂ １Ｂ轰炸机、Ｐ ７Ａ 反潜机和一些武装直升机

上已有使用。
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图５．２．３　采用多路传输技术和微处理机的遥控配电布局

在电气多路传输系统中，由电气负载管理中心的固态功率控制器来控制负载的接通和断

开。数据处理机将按程序和飞行、供电状态来确定接通或断开相应的负载以及在故障情况下

重新配置供电系统。为了提高向关键飞行负载供电的可靠性，可给电气负载管理中心配备备

份电源（如蓄电池），或者由两个电气负载管理中心向同一个关键飞行负载供电。
此配电控制，其负载的按通与断开是直接由固态功率控制器来实现的，故称其为固态配电

控制。
图５．２．４比较了常规配电控制和固态配电控制两种方式的汇流条结构。

图５．２．４　两种配电方案汇流条结构对比
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目前，固态功率控制器容量还较小，因而在已采用了电气多路传输技术的配电系统中还存

在机电式配电设备和混合式配电设备。此外，微处理机发展十分迅速，飞机的电气多路传输系

统已不再采用中央计算机，而采用微处理机。

５．２．２　飞机电网的保护

飞机电网保护是指飞机供电系统出现过载或短路状态时对电线（电缆）的保护。
飞机电气设备使用不当，电机、电器、电线等电气设备的绝缘老化，受机械损伤或战斗损坏

等原因，都可能使电网发生短路或过载。电网短路时将出现很大的短路电流，随之产生大量热

量和很大的机械力，致使设备损坏，供电中断，甚至造成事故。飞机上，短路会产生电弧，将使

短路处金属熔化或燃烧从而出现间歇性短路，这是极具危险的故障。虽然短路电流平均值不

大，但发生火灾的可能性却很大。所以，必须设置电网保护装置，当发生故障或出现不正常工

作状态时，将故障部分迅速切除。
（１）对电网保护装置的基本要求

根据飞机电网工作特点，其保护装置的基本要求为：

① 可靠性，要求保 护 装 置 能 在 电 网 发 生 短 路 故 障 或 不 正 常 状 态 时，能 够 正 确 而 可 靠 地

工作；

② 选 择 性，电 网 发 生 故 障 时，保 护 装 置 应 只 切 除 故 障 部 分，而 保 证 其 他 网 路 继 续 正 常

运行；

③ 动 作 的 快 速 性，保 护 装 置 切 除 故 障 动 作 要 迅 速，以 防 止 事 故 蔓 延 扩 大，减 轻 其 危 害

程度；

④ 准确性，保护装置保护动作发生的参数指标要与故障参数指标协调，能实现正确的保

护动作，而不发生误保护、误动作；

⑤ 灵活性，对保护范围内所出现的故障或不正常状态有足够的反应能力。
除此之外，还要求保护装置简单可靠，使用和维护方便。同时，在飞机工作环境条件变化

时，保护装置的特性要有一定的稳定性。
（２）飞机电网的保护装置

电网短路保护是指当电网发生短路时能自动切除故障部分，且只切除故障部分，而不影响

电网其他线路正常工作，这就涉及保护装置的选择性。图５．２．５（ａ）为一简单电网，Ａ 点发生

短路，短路电流将从电源（发电机）经过线路Ｌ１，Ｌ２，Ｌ３ 流到短路点 Ａ。当短路电流值大于保

护装置 Ｋ１，Ｋ２ 和 Ｋ３ 的动作电流值时，三套保护装置将都动作，断开网路。这种保护没有选

择性，起不到仅切除故障部分的作用。
按保护装置选择性要求，上述情况应使离故障点最近的保护装置 Ｋ３动作，而保护装置 Ｋ２

和 Ｋ１不动作。使保护装置动作具有不同的延时，如ｔ１＞ｔ２＞ｔ３，见图５．２．５（ｂ），就可满足选择

性要求。这是按时间原则调定选择性保护的一种方法，其工作可靠，原则上适用于任何电力系
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图５．２．５ 按时间原则和电流原则的选择性保护电路图

统。但保护装置较复杂，需配自动保护开关（断路器）和延时继电器。
保护装置的选择性，也可用电流原则调定来实现，见图５．２．５（ｃ），图中ｉ１＞ｉ２＞ｉ３。此方

法接线简单、动作迅速。但实际上，用一种方法时，并不总能获得保护的选择性。因此，在实际

情况中，通常将以上两种保护方法组合起来使用。
飞机电网保护装置，根据工作原理可分为二种基本类型：

① 最大电流保护装置。
当网路中的电流超过规定值时，保护装置才动作。它又有具有时延特性和不具有时延特

性（速断）两种。

② 差动电流保护装置。
比较电网被保护部分始端和末端电流（纵向差动保护）或比较两个具有相同参数的并联线

路各自的电流（横向差动保护），差值超过规定数值时，保护装置立即动作，没有延时。差动电

流保护装置主要用于飞机交流电网，尽管这类保护装置反应迅速，但由于结构复杂、质量大等

原因，在直流电网中没能得到实际应用。

图５．２．６　普通熔断器的安 秒特性

飞机直流 电 网 中 广 泛 使 用 的 保 护 装 置 有 熔 断 器（熔

体）和热断路器（双金属自动开关）。这两类保护装置都具

有反延时特性，即断开或熔断的动作时间与通过的电流成

反比，如电流 越 大，断 开 时 间 越 短。它 们 都 属 最 大 电 流 保

护装置，用来保护馈电线和用电设备。最大电流保护装置

的特性一般都用安 秒特性曲线来表示。图５．２．６为普通

熔断器的安 秒特性曲线。
选择最大电流 保 护 装 置 的 基 本 要 求 是 最 大 限 度 地 利

用被保护对 象（馈 电 线 或 用 电 设 备）的 热 性 能。保 护 装 置
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应在被保护对象的温升达到极限允许值时才断开，起到保护作用。
正确地选择热保护装置必须知道被保护对象的允许过载与过载允许时间等特性参数，即

被保护对象的安 秒特性曲线（即热特性曲线）。这种特性曲线通常要由被保护对象的发热（温

升）试验来确定。
有了被保护对象的安 秒特性曲线，就不难选择最适合的保护装置。当被保护对象与保护

装置的安 秒特性曲线完全重合时，保护装置就是保护对象的理想防热保护模型。
实际上，由于保护装置的安 秒特性曲线与被保护对象的热特性很难重合，而且它们的周

围介质条件亦各不相同，两者的完全重合是不可能的。
如果保护装置的热惯性接近于被保护对象的热惯性，就可以选择保护装置的额定电流等

于或略大于被保护对象的额定电流。
对于小惯性或者无惯性的被保护对象，如照明装置和仪器仪表等，可采用惯性小的保护器。
对于 直 流 电 动 机，其 起 动 电 流 可 达 到 ３～８ 倍 的 额 定 电 流 值，常 采 用 惯 性 熔 断 器

（图５．２．７）或热断路器。
由于熔断器和热断路器的构造简单，且工作可靠，故在飞机上得到广泛应用。

１—铜丝；２—焊料；３—铜片；４—金属丝；５—导电片；６—弹簧；７—外壳；

８—惯性熔断器的安 秒特性；９—普通熔断器的安 秒特性

图５．２．７　惯性熔断器的构造示意图（ａ）和特性（ｂ）

在飞机交流供电系统中，对于单相、三相电网（馈电线）的保护，可以使用直流电网保护中

所采用的熔断器和热断路器。目前，已有专为交流电网用的单相（１１５Ｖ、２００Ｖ）自动保护装

置和三相（２００Ｖ）自动保护装置。后者当一相过载时，三相电路都将被断开。
要求瞬时动作保护和定时动作保护时，可采用磁断路器，它是带触点的电磁机构。最简单

的磁断路器电气接线原理如图５．２．８所示。触点 Ｋ可以手动使之闭合，绕组 Ｏ中的电流超过

临界电流（规定值）时，由该电流产生的电磁力使电磁铁衔铁 Ａ 动作，保险片（卡片）３释放，触
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点 Ｋ断开。这种磁断路器的瞬时安 秒特性曲线如图５．２．９（ａ）所示。通常称其为高限保护装

置。如果在电路中装上 延 时 继 电 器 或 延 时 电 路，可 得 定 时 磁 断 路 器，它 的 安 秒 特 性 曲 线 如

图５．２．９（ｂ）所示。

图５．２．８　简单的磁断路器的原理示意图 图５．２．９　磁断路器的安 秒特性曲线

５．３　飞机电网计算

５．３．１　电网计算

电网计算的主要任务是合理选择（确定）导线的截面。导线截面的选择与流经的电流大小

有关。在直流供电系统中，导线的截面大小主要决定于导线本身的电阻和环境条件（周围环境

的温度和飞行高度）。在交流供电系统中，由于飞机蒙皮对导线阻抗的影响，除考虑导线的阻

抗外，还需要考虑导线敷设排列形式等其他因素引起的阻抗变化。
当负载确定以后，如何正确选择导线截面，以保证机载电气设备正常可靠地工作，是十分

重要而又繁重的任务。在大型飞机设计中，合理选择导线的截面，对减轻飞机电网电缆的质

量，具有重要意义。
飞机电网导线截面的选择与工业电力网中选择网络导线截面类似，但还必须考虑航空的

一些特点和要求。如导线的敷设形式（单根，成束等）和环境条件，高温区必须用耐高温导线

等。导线截面选择的原则是：导线上的电压损失必须在允许范围内，导线的温升不能超过允许

的限度，还要有足够的机械强度。
用电设备的功率是导线截面选择的主要依据，即电网计算负载。在交流电系统中，电网计

算负载应该包括负载功率Ｐ 或负载电流Ｉ 和功率因数ｃｏｓφ。
对于功率较大的用电设备及距电源或汇流条较远的用电设备，导线截面的大小一般可以

由给定的电压损失来计算，然后再校验其允许温升。在小负载或一些控制线路中，一般可以按

载流量标准、机械强度来确定导线的最小截面，然后用允许电压损失来校验。
在任何情况下，电网都应满足以下基本要求：
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① 导线的温度在最恶劣的环境条件下，不允许超过导线所规定的允许值；

② 在短路状态下，导线的导电部分的最高温度不应超过保护装置动作前的允许值；

③ 电网中线路的电压损失不能超过所允许的范围。
过去电网计算很少考虑第二个要求，这是因为过去机载电源功率较小，短路电流不大，也

缺乏完善的计算方法。近十几年来，机载电源功率有较大增长，尤其在大型飞机上，当突然出

现短路故障时，电网导线中短路电流很大，可达几千安培以上。因此，要保证供电系统的工作可

靠性，必须检查在短路时电网导线的发热及其所受机械应力，校核开关设备和保护装置的功能。
电网计算的内容包括：

① 热计算；

② 电气计算———导线的电压损失、电流分配等；

③ 短路电流计算。

５．３．２　电网导线截面计算和选择

飞机上的实际工作条件和电网导线工作的热状态复杂而多变，要精确计算十分困难，只能

近似处理。一般情况下，导线通过对流、热辐射和热传导等方式散热，而主要方式是对流（约占

总散热量的８０％～９０％），剩下的热量，大部分通过热辐射作用散去。
导线的热计算，其目的在于根据允许温升求出为发热所允许的导线电流密度。而允许温

升又决定于导线绝缘材料的耐热性能和环境温度。因此，导线允许电流密度跟导线的工作状

态、工作条件、导线的截面以及绝缘体材料的性质等因素有关。
飞机电网导线的发热工作状态有：长期负载、短期负载、重复短时负载和 可 变 负 载 四 种。

飞机上，大部分导线都敷设在线束中，由于相邻导线的影响，其温度相对于周围介质温度的温

差，显然要大于单线敷设时的情况。线束中各导线发热情况不同，中心导线温升最高。线束由

多根导线组成，各导线截面往往不相同，所以增加了电网计算的困难。
此外，导线或线束的安装位置不同，散热条件也不同，温升也就不同。所以，应根据最恶劣

的工作环境来确定导线的截面或允许的导线电流密度。
导线处于长期负载发热工作状态，由近似发热计算得导线的允许电流密度为

ｊ＝ ４βτｇ

ρ槡ｄ
（５．３．１）

式中：β———导线表面向周围介质散热的系数，Ｗ／ｃｍ２·℃；

τｇ———允许温升；

ρ———导线材料的电阻率；

ｄ———导线直径。
由上式可得如下结论：

① 导线的允许电流密度与导线的允许温升成正比；

１０２



② 导线的允许电流密度与导线截面有关，当导线的截面积增大时，允许电流密度将下降；

③ 导线的允许电流密度大小与散热条件有关，如导线敷设在导管内、盒内以及敷设成为

线束，由于散热条件差，导线电流密度要减小。
此外，导线绝缘性能也影响导线电流密度的选择，绝缘材料性能高的导线，电流密度可选

择得大些。
考虑所有这些因素的理论计算很困难，因此，实际工程设计时，以导线发热的理论分析和

试验研究为基础，确定不同类型和不同截面的导线在飞机上不同工作条件下的允许电流值，然

后制成“导线允许负载表”。导线截面选择就根据“导线允许负载表”来确定。

５．３．３　电网电压降及电压损失计算

电网导线截面选择过小，不仅导致导线过热，使导线绝缘加速老化，大大缩短使用寿命，严

重时还会损坏绝缘而发生事故；同时，还将引起过大的电压降落，使负载端的工作电压过低，影

响用电设备的正常工作。相反，如果导线截面积选得过大，则将增加电网质量，又会因导线过

粗而增加安装困难。
为校验电网导线截面的选择是否合理，还需进行导线电压降的计算。
（１）直流电网电压降的计算

① 图５．３．１所示为一集中负载直流电网，用电设备直接由电源汇流条供电。从电源到用

电设备的导线电压降为

ΔＵ ＝Ｕ１－Ｕ２ ＝ＩＲ ＝Ｉｌ
γＳ　　Ｖ （５．３．２）

式中：Ｉ———负载电流／Ａ；

Ｒ———导线电阻／Ω；

ｌ———导线长度／ｍ；

Ｓ———导线截面积／ｍｍ２；

γ———铜的电导率，在２０℃时γ０＝５４．５ｍ／（Ω·ｍｍ２）。
电压损失是电网计算的常用术语，直流电网线路的电压损失等于线路的电压降。

② 具有分支负载的电压损失计算。
图５．３．２为具有分支负载的直流电网，ｌ１，ｌ２，ｌ３分别为电网对应线路的导线长度。设电网

各段导线截面积相同，为Ｓ，电源电压为Ｕ，各段的电压损失为

　　ＯＡ 段： ΔＵ１ ＝ （Ｉ１＋Ｉ２＋Ｉ３）Ｒ１ ＝ｌ１

γＳ
（Ｉ１＋Ｉ２＋Ｉ３） （５．３．３）

　　ＡＢ段： ΔＵ２ ＝ｌ２

γＳ
（Ｉ２＋Ｉ３） （５．３．４）

　　ＢＣ段： ΔＵ３ ＝ｌ３

γＳ
Ｉ３ （５．３．５）
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Ｕ１—电源电压； Ｕ２—负载端电压；

１—用电设备

图５．３．１　集中负载的直流电网（ａ）及计算图（ｂ）

Ｌ１，Ｌ２，Ｌ３和ｌ１，ｌ２，ｌ３—分别表示导线

长度；Ｒ１，Ｒ２，Ｒ３—分别表示对应导线

段的电阻；Ｉ１、Ｉ２、Ｉ３—分支负载电流

图５．３．２ 具有分支负载的直流电网

从电源到负载端 Ｃ的线路电压损失为

ΔＵ ＝ΔＵ１＋ΔＵ２＋ΔＵ３ ＝ １
γＳ

［Ｉ１ｌ１＋Ｉ２（ｌ１＋ｌ２）＋Ｉ３（ｌ１＋ｌ２＋ｌ３）］＝

１
γＳ

［Ｉ１Ｌ１＋Ｉ２Ｌ２＋Ｉ３Ｌ３］＝ １
γＳ∑

３

Ｋ＝１
ＩＫＬＫ

（５．３．６）

（２）交流电网电压损失的计算

在交流电网中，线路压降不仅与导线的电阻有关，而且与导线的感抗有关。此外，线路中

电流和电压的相位差也对计算有影响。可见，交流电网计算与直流电网不同。

① 无分支网路的线路电压损失计算

图５．３．３为简单交 流 辐 射 电 网 计 算 图。设 线 路 起 点 的 相 电 压、功 率 和 功 率 因 数 分 别 为

Ｕ１，Ｐ１ 和ｃｏｓφ１；而负载端的相电压、功率和功率因数分别为Ｕ１，Ｐ２ 和ｃｏｓφ２；电网线路每一

相都具有相同的电阻ｒ和电抗Ｘ。图５．３．３线路的向量图为图５．３．４。
线路电压降等于始端电压和终端电压的向量差，即

Ｕ
·

１－Ｕ
·

２ ＝Ｉ
·
Ｚ （５．３．７）

式中：Ｚ———线路阻抗。
线路的电压损失 Δｕ等于始端和终端两个电压向量的模数之差，即

｜Ｕ
·

１｜－｜Ｕ
·

２｜＝Δｕ （５．３．８）
交流电网线路的电压降和电压损失，一般不相等。从用电设备的正常工作角度看，交流电

网电路的电压损失更具有实际意义。

３０２



图５．３．３　简单的交流辐射电网计算图 图５．３．４　简单的交流辐射电网的向量图

由图５．３．４可见，线段“ａｇ”为线路电压损失值。当（φ１－φ２）很小时，则线段Ｏｄ≈ＯＦ，则

线路的电压损失值 Δｕ近似为

Δｕ≈ａｄ＝ａｂ＋ｂｃ＋ｃｄ （５．３．９）
式中， ａｂ＝Ｉｒｃｏｓφ２

ｂｃ＋ｃｄ＝ （ｃｅ＋ｃＦ）ｓｉｎφ２ ＝ＩＸｓｉｎφ２

因此，电压损失值 Δｕ可写为

Δｕ＋Ｉｒｃｏｓφ２＋ＩＸｓｉｎφ２ （５．３．１０）
式（５．３．１０）中的电阻ｒ包括导线的有效电阻和接触部件（如开关设备）的接触电阻。
在三相对称情况下，电抗 Ｘ 只是三相交流电网线路感抗的正序分量。如果不对称，线路

电压损失计算将比较复杂，还需考虑三相交流电网线路的逆序阻抗和零序阻抗。
导线截面积Ｓ＜１６ｍｍ２时，导线交流电阻基本为欧姆电阻，可用一般欧姆电阻计算公式，

即Ｒ＝１
γＳ

。

导线截面积Ｓ＞１６ｍｍ２，必须考虑趋肤效应影响。进行工程计算时，可用欧姆电阻公式

求导线截面，但结果需乘以修正系数 Ｋ（一般情况 Ｋ＝１．０５）。

② 具有分支网路的线路电压损失计算

图５．３．５的电网为具有分支网路的线路电压损失计算，与简单电网时的计算方法一样，网

路中的每一段线路的电压损失为

Δｕ＝Ｉｒｃｏｓφ＋ＩＸｓｉｎφ （５．３．１１）
图５．３．５线路的总电压损失 Δｕ为

Δｕ＝Ｕ０－Ｕ２ ＝Ｒ１（Ｉ１ｃｏｓφ１＋Ｉ２ｃｏｓφ２）＋Ｒ２Ｉ２ｃｏｓφ２＋
Ｘ１（Ｉ１ｓｉｎφ１＋Ｉ２ｓｉｎφ２）＋Ｘ２Ｉ２ｓｉｎφ２ （５．３．１２）

图５．３．５　分支交流网路的计算图

式中：Ｒ１＝ｌ１ｒ１，Ｒ２＝ｌ２ｒ２；

Ｘ１＝ｌ１ｘ１，Ｘ２＝ｌ２ｘ２；

ｌ１ 和ｌ２———导线长度。
如电网线路有若干分支，线路电压损失的计

算方法类同。

４０２



５．４　电网短路电流计算

飞机供电系统产生短路故障的原因有：

① 电气设备载流部分的绝缘损坏，由绝缘自然老化和机械损伤引起；

② 飞机在战斗中电气设备和电网导线受到严重的冲击和损坏；

③ 误操作等。
当飞机供电系统中主汇流条（配电装置）的母线或某一干线发生短路，在母线或干线上将

出现比正常值大许多倍的短路电流，即使短路时间很短，其所产生的热效应和机械应力也可能

使发电机、导线及其他用电设备受到损坏。短路时往往还有很强的电弧产生，会引起飞机蒙皮

和设备烧毁，甚至发生火灾。
此外，大的短路电流也会导致电网电压大大降低，不仅使用电设备的工作受到影响，而且

可能破坏发电机并联工作的稳定性，造成失步。
在飞机供电系统实际运行中，短路故障难以避免，军用飞机更是如此。因此，飞机供电系

统设计必须要计算短路电流，其目的是：

① 检验主干电网在短路时的热和机械效应；

② 选择并校验电力设备（如开关、断路器、汇流条等）、切断短路电流的断流容量和对短路

所产生热与机械效应的承受能力；

③ 为设计系统的保护提供依据。
飞机电气系统中，电动机容量较大时，计算短路电流要适当考虑电动机影响。此外，外电

路阻抗对短路电流的影响和三相不对称运行状态时的短路情况等也需在短路计算中考虑。

５．４．１　直流电网短路电流计算

在飞机直流供电系统中所发生的短路故障主要是正极对负极（飞机壳体）之间的短路。
飞机直流电网短路电流的工程计算，可采用“伏安特性曲线法”或“衰减曲线法”。这些方法

都是在发电机、蓄电池以及用电设备的暂态过程和稳定状态的伏安特性都已知的条件下进行。
图５．４．１是最简单的馈电线短路，发电机带有调压器。设短路点电阻为ｒＫ，忽略发电机

端至ａ点线段上的电压降。
已知发电机的暂态伏安特性，见图５．４．２中的曲线①，是发电机具有一定转速与额定负载

时的特性。短路电阻ｒＫ的伏安特性见图５．４．２中的曲线②，则可用作图法求得暂态短路电流

ｉＫＴ和电压ｕＫＴ，见图５．４．２。
用类似的方法可以求出稳定短路电流值，即由发电机的稳伏安特性，见图５．４．３中的曲线

①，与电阻ｒＫ的伏安特性曲线（与暂态状态的相同，图中曲线②）相交求得为ＩＫＳ，对应的短路

电压为ＵＫＳ，见图５．４．３。此时，发电机具有一定转速与额定负载。
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图５．４．１　简单的直流馈电线短路示意图 图５．４．２ 暂态短路电流计算

如果发电 机 至ａ点 线 路 上 的 电 阻 ＲＬ 不 能 忽 略，则 必 须 按 ＲＬ 的 伏 安 特 性（图５．４．２和

图５．４．３中的曲线③）所确定的线路电压降去减掉原电源伏安特性，得到线路ａ点上伏安特性

（图５．４．２和 图５．４．３中 的 曲 线④），再 与ｒＫ 伏 安 特 性 曲 线 相 交，得 供 电 系 统 的 短 路 电 流 和

（ａ点的）短路电压。即暂态时，ｉ′ＫＴ与Ｕ′ＫＴ见图５．４．２；稳态时，ｉ′ＫＳ与Ｕ′ＫＳ见图５．４．３。

图５．４．３　稳态短路电流计算

５．４．２　交流电网短路电流计算

飞机交流电网的常见短路有下列几种：

① 三相短路（图５．４．４（ａ））；

② 二相相间短路，二相相间短接，但未接地（图５．４．４（ｂ））；

③ 相地短路（即单相短路），一相经飞机壳体与电源的中性点联接（图５．４．４（ｃ））；

④ 二相接地短路（图５．４．４（ｄ））。
在中性点跟飞机壳体相联接的三相系统中，最可能的短路是相地短路。
除了三相短路之外，其他类型的短路都是不对称短路。
计算短路电流所需的精确程度，依计算的用途而定。在大多数情况下，是为校验系统设计

的合理性考虑，以及用来选择和校核电器及载流部分的机械应力和热效应。为上述目的的短

路电流计算，均可采用工程计算方法。
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图５．４．４ 三相电网短路的四种情况示意图

（１）交流电源短路的过渡过程

发电机在恒定励磁条件下，发生三相短路后的电流衰减过程如图５．４．５（短路前有一定负

载）所示。在电源功率有限的条件下，短路电流的周期分量（即交流分量）逐渐从某一最大初值

Ｉｍ衰减到稳定值槡２ＩＫ。

图５．４．５　电流衰减过程
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从电机学可知，三相短路时，ａ相的突然短路电流ｉＫａ是

ｉＫａ（ｔ）＝ｉａｃ（ｔ）＋ｉｄｃ（ｔ） （５．４．１）

式中：ｉａｃ（ｔ）＝槡２［（Ｉ″－Ｉ′）ｅ－ｔ／Ｔ″ｄ ＋（Ｉ′－ＩＫ）ｅ－ｔ／Ｔ′ｄ ＋ＩＫ］ｃｏｓ（ωｔ－α０）；

ｉｄｃ（ｔ）＝槡２Ｉ″ｃｏｓα０ｅ－ｔ／Ｔｄｃ。
式中：ｉａｃ（ｔ）和ｉｄｃ（ｔ）———分别为短路电流的周期分量和非周期分量；

α０———短路时发电机ａ相电压相位角；

Ｔｄｃ———发电机短路电流非周期分量的时间常数；

Ｘｄ———发电机直轴同步电抗，

Ｘ′ｄ和 Ｘ″ｄ———发电机直轴暂态电抗和次暂态电抗；

Ｔ′ｄ和Ｔ″ｄ———分别为发电机短路电流暂态和次暂态分量的时间常数。

以及 Ｉ″＝Ｅ
Ｘ″ｄ

，Ｉ′＝Ｅ
Ｘ′ｄ

，ＩＫ＝Ｅ
Ｘｄ

；

式中：Ｅ———短路瞬间的发电机电势，即短路前稳态运行时的发电机电势。

其他二相（ｂ和ｃ相）的短路电流可在式（５．４．１）中以 α０＋２
３（ ）π 、α０＋４

３（ ）π 代替α０ 求出。

ｉｄｃ（ｔ）是短路电流的非周 期 性 分 量，该 值 随α０ 而 变，当α０＝０或α０＝π时，该 值 最 大，为槡２Ｅ
Ｘ″ｄ

。

该值按ｅ－ｔ／Ｔｄｃ指数函数衰减。
现代飞机发电机装有励磁自动调节系统，有些还有复励回路。一般的励磁调节器，其调节

作用有一固有延迟时间，即当发电机端电压因短路而降低很多时，调节器不能马上起作用。就

算是现代航空用的快速调节器，也有一定的延时反应。除此以外，由于发电机绕组具有电感，
励磁电流增长不能突变。所以，发电机电势的增长要在短路发生后的一定时间才发生，短路电

流在起始几个周期内，励磁调节器对其并无明显作用。
式（５．４．１）中的短路电流周期分量，是在恒定励磁条件下求得。发电机具有强励磁（励磁

调节和复励）时，短路电流的周期分量比恒定励磁条件下要大。

图５．４．６　强激磁作用下短路电流 ΔＩａｃ的确定

强励磁 作 用 下 的 短 路 电 流 增 量 大 小 决 定

于励磁调节器和复励作用的响应速度和强弱。
短路电流增量可由近似理论计算，或由试验曲

线来确定。
对同一 发 电 机 分 别 作 带 强 励 和 不 带 强 励

的三相短路试验，摄取短路电流对时间变化曲

线，以带 强 励 磁 的 曲 线 减 去 不 带 强 励 磁 的 曲

线，即可得到短路电流增量曲线。图５．４．６中

曲线１为带强励磁时短路电流曲线 ；曲线２为
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不带强励磁时的短路电流曲线；曲线３为短路电流增量曲线。图中ｔｙ为强励磁作用的延迟时

间，延迟时间ｔｙ一般在０．０１ｓ左右。
（２）三相短路电流的计算

１）发电机的短路电流

当发电机空载，并在额定电压ＵＮ（ＵＮ＝Ｅ）条件发生短路时，次暂态短路电流Ｉ″由下式求得

Ｉ″＝ＵＮ

Ｘ″ｄ ＝ １
Ｘ

″ｄ
ＩＮ （５．４．２）

式中：Ｘ″ｄ———发电机的次暂态电抗；

Ｘ

″ｄ———发电机的次暂态电抗标值；

ＩＮ———发电机的额定电流。
当短路发生在发电机有负载时（例如：在额定负载的情况），为了保证端电压一定，由于补

偿内阻抗产生的压降等，此时发电机感应相电势比空载时大，所以次暂态短路电流Ｉ″Ｎ比空载

时大。工程计算时，次暂态短路电流可用式（５．４．２）计算的结果乘以适当系数求得。系数与发

电机的特性有关，一般可取为１．１。
如果短路电路中有外接电抗 Ｘｅ，短路电流的公式为

Ｉ″＝ ＵＮ

Ｘ″ｄ＋Ｘｅ
（５．４．３）

在次暂态过程消失后，短路电流的周期分量以暂态短路电流Ｉ′表示。
发电机空载，并在额定电压ＵＮ条件下发生短路时，暂态短路电流Ｉ′由下式求得

Ｉ′＝ＵＮ

Ｘ′ｄ ＝ １
Ｘ

′ｄ
ＩＮ （５．４．４）

式中：Ｘ′ｄ———发电机暂态电抗；

１
Ｘ

′ｄ

———发电机暂态电抗标值；

ＩＮ———发电机的额定电流。
如果短路发生在发电机有负载时，暂态短路电流将稍有增大。工程计算时，处理方法与求

次暂态短路电流时一样。
短路电流的周期分量和非周期分量都按指数曲线衰减。短路初始几周，暂态周期分量，即

时间常数为Ｔ′ｄ的项，可视为不变，即不衰减，则短路电流可用式（５．４．５）近似地计算。

Ｉｋ－［（Ｉ″－Ｉ′）ｅ－ｔ／Ｔ″ｄ ＋Ｉ′］ｃｏｓ（ωｔ－α０）＋Ｉ″ｃｏｓα０ｅ－ｔ／Ｔｄｃ （５．４．５）
上式忽略了发电机电枢绕组电阻Ｒａ。如要考虑Ｒａ，则可用Ｚｄ′（＝Ｒａ＋ｊＸ′ｄ），Ｚ″ｄ（＝Ｒａ＋

ｊＸ″ｄ）代替 Ｘ′ｄ和 Ｘ″ｄ来求Ｉ′和Ｉ″。

２）发电机短路电流的最大峰值

由电机学知，如果有一相电势在短路瞬间为０，则该相短路电流在接近１／２周期处出现最
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大值。

现设ｔ＝Ｔ
２

（Ｔ 为周期），α０＝０，并代入式（５．４．５）则得短路电流的最大峰值为

ｉＫｍａｘ ＝槡２［（Ｉ″－Ｉ′）ｅ－Ｔ／２Ｔ″ｄ ＋Ｉ″］＋槡２Ｉ″ｅ－Ｔ／２Ｔｄｃ （５．４．６ａ）
或写成如下形式

ｉＫｍａｘ ＝槡２Ｉ″ １－Ｘ″ｄ
Ｘ′（ ）ｄ

ｅ－Ｔ／２Ｔｄ ＋［ ］１ ＋ｅ－Ｔ／２Ｔ｛ ｝ｄｃ （５．４．６ｂ）

　　上面讨论的是发电机空载三相短路。当短路发生在发电机额定负载时，即在额定电压、额

定电流和额定功率因数下，次暂态短路电流和暂态短路电流比空载时大，最大峰值电流也大。

３）电动机负载对短路电流最大峰值的影响

图５．４．７是接有电动机负载的供电网络，图中：ＥＦ———发电机电势，ＥＭ———电动机电势。
正常工作时，电动机的电势略小于外加电压。短路时，电网电压降低，电动机的外加电压也降低。

当电动机与电网连接点处的电压仍大于电动机电势，则电动机将以较低转速继续工作，并

从电网吸取电能（图５．４．７电路中的实线箭头）。若电压小于电动机电势，则电动机将向短路

点提供电流（图５．４．７中的虚线箭头），并处于制动状态，电流很快衰减。

Ｋ１点短路，电动机与短路点之间有一电抗 Ｘｅ２，所以短路电流中由电动机发出部分很小，
一般可不予考虑。而直接接于短路点的功率较大的电动机（如 Ｋ２点短路），对短路电流有较大

的影响，但仅影响短路电流的最大峰值（即短路的冲击电流）。
进行工程计算时，可按式（５．４．７）求取电动机的最大电流瞬时值ｉＭ

ｉＭ ＝ｍＩＭＮ （５．４．７）
式中：ｍ———与电动机有关的特性参数，根据经验：ｔ＝０，ｍ＝６．５；ｔ＝Ｔ／２，ｍ＝４；ｔ＝Ｔ，ｍ＝２．５；

ＩＭＮ———电动机的额定电流值。
在电动机功率较大时（与发电机容量相比），也可以用与发电机计算短路电流相类似的方

法，计算电动机的短路电流值。

４）短路计算举例

现以图５．４．８所示为例，来演示短路电流的计算。有关参数如下：

发电机ＳＦ１＝ＳＦ２＝ＳＦ３＝３０ｋＶＡ，ＵＮ＝１１５Ｖ，ｆ＝４００Ｈｚ，ｃｏｓφ＝０．８（额定负载时），Ｘ

″ｄ＝

０．１２，Ｘ

′ｄ＝０．２０，Ｘ


ｄ＝２．０，Ｔ″ｄ＝１．５ｍｓ，Ｔ′ｄ＝８．４ｍｓ，Ｔｄｃ＝１．５ｍｓ

电动机：ＳＭ１＝ＳＭ２＝ＳＭ３＝１５ｋＶＡ；
电缆：每米导线，Ｒｃ＝０．４×１０－３Ω，Ｘｃ＝０．３×１０－３Ω。

① 发电机的短路电流

对每台发电机，额定电流为

ＩＮ ＝ ＳＦ

３ＵＮ
＝ ３０００

３×１１５Ａ＝８６．６Ａ
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图５．４．７　异步电动机在系统发生短路时的影响 图５．４．８ 计算短路电流的实例

空载条件下突然短路，则

Ｉ″＝
１
Ｘ

″（ ）
ｄ
ＩＮ ＝８６．６

０．１２Ａ＝７２１．６Ａ

Ｉ′＝
１
Ｘ

′（ ）
ｄ
ＩＮ ＝８６．６

０．２ Ａ＝４３３Ａ

（Ｉ″－Ｉ′）空 载 ＝２８８．６Ａ
在初始几周中，ｉａｃ（ｔ）的有效值Ｉａｃ可由下式求得

Ｉａｃ ＝ （Ｉ″－Ｉ′）ｅ－ｔ／Ｔ″ｄ ＋Ｉ′

电源频率ｆ＝４００Ｈｚ，Ｔ（１周）＝０．００２５ｓ；１２Ｔ＝０．００１２５ｓ；Ｉａｃ是时间ｔ的函数。

在ｔ＝０，１
２Ｔ，Ｔ，３

２Ｔ，２Ｔ，３Ｔ 的数值如表５．４．１所示。

非周期分量Ｉｄｃ，在ｔ＝０时的值为

槡２Ｉ″＝７２１．槡６ ２Ａ＝１０１８Ａ
随时间衰减，衰减时间常数为Ｔｄｃ，则：

Ｉｄｃ ＝槡２Ｉ″ｅ－ｔ／Ｔｄｃ

在ｔ＝０，１
２Ｔ，Ｔ，３

２Ｔ，２Ｔ，３Ｔ 时，Ｉｄｃ的值如表５．４．２所示。
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表５．４．１ Ｉａｃ＝ｆ（ｔ）数值表

ｔ／ｍｓ
（Ｉ″－Ｉ′）ｅ－ｔ／Ｔ″ｄ

（空载短路）
Ｉ′／Ａ

（空载短路）

Ｉａｃ／Ａ

（空载短路）

Ｉａｃ／Ａ

（额定负载短路）

０ ２８８．６ ４３３ ７２１．６ ７９４
１
２Ｔ＝１．２５ ２８８．６×０．４３＝１２４．１ ４３３ ５５７．１ ６１３

Ｔ＝２．５ ２８８．６×０．１９＝５４．８ ４３３ ４８７．８ ５３７
３
２Ｔ＝３．７５ ２８８．６×０．０８４＝２４．２ ４３３ ４５７．２ ５０３

２Ｔ＝５ ２８８．６×０．０３６＝１０．４ ４３３ ４４３．４ ４８８

３Ｔ＝７．５ ２８８．６×０．００６８＝１．９６ ４３３ ４３５ ４７９

表５．４．２　Ｉｄｃ＝ｆ（ｔ）数值表

ｔ／ｍｓ Ｉｄｃ＝ｆ（ｔ）／Ａ
０ １０１８

１
２Ｔ＝１．２５ １０１８×０．４３＝４３８

Ｔ＝２．５ １０１８×０．１９＝１９３

ｔ／ｍｓ Ｉｄｃ＝ｆ（ｔ）／Ａ
３
２Ｔ＝３．７５ １０１８×０．０８４＝８５．５

２Ｔ＝５ １０１８×０．０３６＝３６．６
３Ｔ＝７．５ １０１８×０．００６８＝６．９

② 发电机短路电流最大峰值估算

根据式（５．４．６），表（５．４．１）和表（５．４．２）可求得发电机短路电流最大峰值，即

ｉＫｍａｘ ＝ （５５７．槡１ ２＋４３８）Ａ≈１２００Ａ
③ 电动机的短路电流

在主汇流条上接有两个电动机，在发电机输出端或主汇流条附近发生短路。第三个电动

机离短路点远，影响小，可忽略。
两个电动机的总功率（Ｓｍ１＋Ｓｍ２）为３０ｋＶＡ，可用一台等效电动机表示，等效电动机相电

流计算如下：

ＩｍＮ ＝Ｓｍ１＋Ｓｍ２

３ｕＮ
＝ ３００００

３×１１５Ａ＝８６．６Ａ

电动机提供的短路电流，按公式（５．４．７）计算，当ｔ＝Ｔ
２

时 短路电流ｉｍ为

ｉｍ ＝４ＩｍＮ ＝３４６Ａ
④ 故障位置靠近主汇流条时，短路电流最大值

实际短路电流峰值是发电机和电动机短路电流峰值的算术和。
当短路发生在 （图５．４．８）Ａ 点时，发电机 Ｆ１的断路器 ＧＣＢ１断开，则短路电流最大值为

发电机ＪＦ２，ＪＦ３和电动机（ＮＯ１和 ＮＯ２）所提供的短路电流之和。
计算如下：
发电机的短路电流取自②项计算结果，并乘以２。
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电动机的短路电流值，如③项所计算的结果。于是

ｉｍａｘ ＝２ｉＫｍａｘ ＋ｉｍ ＝ （２×１２００＋３４６）Ａ≈２８００Ａ
从以上计算表明：断路器 ＧＣＢ１，ＧＣＢ２和 ＧＣＢ３应具备２８００Ａ 的接通能力。
对于短路电流的分断，原则上断路器能分断通过该处的短路电流。而通过该处的短路电

流随故障情况的不同而异。考虑到飞机交流电源短路暂态过程较短，从被保护设备和电网导

线的热损伤保护角度来看，保护装置应具有能分断短路电流的特性，且要满足下述要求，即

∫ｉ２ｄｔａ ＞∫ｉ２ｄｔｂ

式中：∫ｉ２ｄｔａ———被保护设备允许通过的Ｉ２ｔ／Ａ２ｓ；

∫ｉ２ｄｔｂ———保护装置分断时通过的Ｉ２ｔ／Ａ２ｓ。

在这个计算示例中，忽略了发电机与主汇流条之间电网导线的影响。示例中发电机的次

暂态电抗为：Ｘ″ｄ＝０．１５９Ω，而电网导线参数为 Ｘｃ＝０．０００３Ω／ｍ 和Ｒｃ＝０．０００４Ω／ｍ。如

导线不长，导线电抗与次暂态电抗相比小很多，所以对总短路电流的影响不大。

⑤ 故障位置远离主汇流条时的短路电流

故障位置远离主汇流条时，要考虑主汇流条与短路故障点之间的全部外阻抗。
图５．４．９（简化电路图）表示短路故障发生在 Ｋ点，图中ｌ１，ｌ２是电网导线的长度。

图５．４．９　远离主汇流条

的短路故障

要考虑到电网导线阻抗对于发电机短路电流的影响，则

次暂态电抗：Ｘ″ｄｅ＋Ｘ″ｄ＋Ｘｅ

对应阻抗：Ｚ″ｄ＝（Ｒａ＋Ｒｅ）＋ｊ（Ｘ″ｄ＋Ｘｅ）
暂态电抗：Ｘ′ｄｅ＝Ｘ′ｄ＋Ｘｅ

对应阻抗：Ｚ′ｄｅ＝（Ｒａ＋Ｒｅ）＋ｊ（Ｘ′ｄ＋Ｘｅ）
式中：Ｒａ———发电机的定子电阻；

Ｒｅ———外电阻（导线、汇流条等供电线路中各部分电阻的

总等效电阻）；

Ｘｅ———外电抗（导线、汇流条等供电线路中各部分电抗的

总等效电抗）。
一般情况下，时间常数Ｔｄｃ，Ｔ′ｄ和Ｔ″ｄ等都将受到外接阻抗的

影响。而次暂态时间常数Ｔ″ｄ 所受的影响不大，故在实际工程应

用中，可忽略外接阻抗对Ｔ″ｄ的影响。

如果从发电机端到短路点的电路中，只有串联的电抗 Ｘｅ及电阻Ｒｅ，而无其他分支路，则

非周期分量时间常数Ｔｄｃ记为Ｔｄｃｅ，可由下式求得

Ｔｄｃｅ ＝ Ｘ２＋Ｘｅ

２πｆ（Ｒａ＋Ｒｅ）
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式中：Ｘ２———发电机的逆序电抗。
由于在上述短路电流计算中仅考虑初始几周，按暂态时间常数的变化部分不衰减，对远离

故障点（短路点）电动机的影响也可不予考虑，则短路电流计算如下：

Ｉａｃ ＝ （Ｉ″ｅ－Ｉ′ｅ）ｅ－ｔ／Ｔｄ ＋Ｉ′ｅ

ｉＫｍａｘ ＝槡２［（Ｉ″ｅ－Ｉ′ｅ）ｅ－Ｔ／２Ｔ″ｄ ＋Ｉ′ｅ］＋槡２Ｉ″ｅｅ－Ｔ／２Ｔｄｃｅ （５．４．８）

式中：Ｉ″ｅ＝
ｕＮ

Ｘ″ｄｅ
＝ ｕＮ

Ｘ″ｄ＋Ｘｅ
；

Ｉ′ｅ＝
ｕＮ

Ｘ′ｄｅ
＝ ｕＮ

Ｘ′ｄ＋Ｘｅ
。

（３）不对称短路

供电系统的多数故障是各种不对称短路和断路。不对称短路有单相接地短路、二相短路

和二相接地短路。
分析稳定不对称短路时，对称分量法是常用的有效方法。

１）对称分量法

任何不对称三相电压矢量（图５．４．１０）都可分解为正序、逆序和零序三个对称系统，如图

５．４．１１中（ａ）、（ｂ）、（ｃ）分别为正序、逆序和零序的对称电压矢量。分解前后电压矢量之间的关

系如式（５．４．９）所示，对应的矢量图示于图５．４．１１。

图５．４．１０　三相

不对称电压矢量 图５．４．１１　相序不同的三组对称电压分量

ｕａ ＝ｕａ１＋ｕａ２＋ｕａ０，
ｕｂ ＝ｕｂ１＋ｕｂ２＋ｕｂ０，
ｕｃ ＝ｕｃ１＋ｕｃ２＋ｕｃ０

烍
烌

烎。
（５．４．９）

引入复数α，α＝１∠１２０°＝ｅｊ２３π，作为运算符号，则三相系统中，各相电压之间有下列关系：

正序 ｕｂ１ ＝α２ｕａ１　　ｕｃ１ ＝αｕａ１

逆序 ｕｂ２ ＝αｕａ２　　ｕｃ２ ＝α２ｕａ２

零序 ｕａ０ ＝ｕｂ０ ＝ｕ
烍

烌

烎ｃ０

（５．４．１０）
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于是式（５．４．９）可写成
ｕａ ＝ｕａ１＋ｕａ２＋ｕａ０

ｕｂ ＝α２ｕａ１＋αｕａ２＋ｕａ０

ｕｃ ＝αｕａ１＋α２ｕａ２＋ｕ
烍
烌

烎ａ０

（５．４．１１）

从上述各式可得ａ相各相序电压分量表达式，即

ｕａ１ ＝ １
３

（ｕａ＋αｕｂ＋α２ｕｃ）

ｕａ２ ＝ １
３

（ｕａ＋α２ｕｂ＋αｕｃ）

ｕａ０ ＝ １
３

（ｕａ＋ｕｂ＋ｕｃ

烍

烌

烎
）

（５．４．１２）

同理可推得ｂ相和ｃ相的各相序电压分量表达式，分别为式（５．４．１３）和式（５．４．１４）。

ｕｂ１ ＝ １
３

（α２ｕａ＋ｕｂ＋αｕｃ）

ｕｂ２ ＝ １
３

（αｕａ＋ｕｂ＋α２ｕｃ）

ｕｂ０ ＝ １
３

（ｕａ＋ｕｂ＋ｕｃ

烍

烌

烎
）

（５．４．１３）

ｕｃ１ ＝ １
３

（αｕａ＋α２ｕｂ＋ｕｃ）

ｕｃ２ ＝ １
３

（α２ｕａ＋αｕｂ＋ｕｃ）

ｕｃ０ ＝ １
３

（ｕａ＋ｕｂ＋ｕｃ

烍

烌

烎
）

（５．４．１４）

如果已知不对称三相系统，便可利用式（５．４．１２）、（５．４．１３）和（５．４．１４）求得任一相中的任

一对称分量。
三相不对称电流同样可写成

Ｉ
·

ａ ＝Ｉ
·

ａ１＋Ｉ
·

ａ２＋Ｉ
·

ａ０

Ｉ
·

ｂ ＝α２Ｉ
·

ａ１＋αＩ
·

ａ２＋Ｉ
·

ａ０

Ｉ
·

ｃ ＝αＩ
·

ａ１＋α２Ｉ
·

ａ２＋Ｉ
·

烍

烌

烎ａ０

（５．４．１５）

和

Ｉ
·

ａ１ ＝ １
３

（Ｉ
·

ａ＋αＩ
·

ｂ＋α２Ｉ
·

ｃ）

Ｉ
·

ａ２ ＝ １
３

（Ｉ
·

ａ＋α２Ｉ
·

ｂ＋αＩ
·

ｃ）

Ｉ
·

ａ０ ＝ １
３

（Ｉ
·

ａ＋Ｉ
·

ｂ＋Ｉ
·

ｃ

烍

烌

烎
）

（５．４．１６）
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若三相电流之和为Ｉｎ，则此电流将以中线为回路，即

Ｉ
·

ａ＋Ｉ
·

ｂ＋Ｉ
·

ｃ ＝Ｉｎ （５．４．１７）

Ｉ
·

ｎ ＝３Ｉ
·

ａ０ （５．４．１８）

没有中线的三相系统，电流Ｉ
·

ｎ 等于０，即Ｉ
·

ａ０＝Ｉ
·

ｂ０＝Ｉ
·

ｃ０＝０系统无零序电流分量。
对称分量法的理论根据是叠加原理，因而，只能用于线性系统。

２）单相断路和单相负载计算

① 单相断路计算

［例１］　有一三相三线制电网（图５．４．１２，仅画出受电端），其中一相断路（即开路），ａ相

和ｂ相的电流是１０Ａ。以ａ相为基准，试求线电流的对称分量值。
解：由图５．４．１２知线电流为

Ｉ
·

ａ ＝１０∠０°Ａ

Ｉ
·

ｂ ＝１０∠１８０°Ａ

Ｉ
·

ｃ ＝０Ａ
由式（５．４．１６），可求得

Ｉ
·

ａ０ ＝ １
３

（１０∠０°＋１０∠１８０°）Ａ＝０Ａ

Ｉ
·

ａ１ ＝ １
３

（１０∠０°＋１０∠１８０°＋１２０°＋０）Ａ＝ （５－ｊ２．８９）Ａ＝５．７８∠－３０°Ａ

Ｉ
·

ａ２ ＝ １
３

（１０∠０°＋１０∠１８０°＋２４０°＋０）Ａ＝ （５＋ｊ２．８９）Ａ＝５．７８∠３０°Ａ

同理

Ｉ
·

ｂ１ ＝５．７８∠－１５０°Ａ， Ｉ
·

ｃ１ ＝５．７８∠９０°Ａ，

Ｉ
·

ｂ２ ＝５．７８∠１５０°Ａ， Ｉ
·

ｃ２ ＝５．７８∠－９０°Ａ

Ｉ
·

ｂ０ ＝０Ａ， Ｉ
·

ｃ０ ＝０Ａ
可见，虽线ｃ相断路，但仍然有正序分量和逆序分量，且两个分量之和等于零。ａ相的两个对

称分量（正序、逆序）之和是１０∠０°Ａ；ｂ相的两个对称分量（正序、逆序）之和是１０∠１８０°Ａ。

② 单相负载计算

［例２］　有一三相四线制电网，仅有单相负载ＺＨ（图５．４．１３），ａ相电流Ｉａ＝１１５Ａ，发电

机和电网线路参数为

发电机正序阻抗 Ｚｆ１＝（０．０２５＋ｊ１．５０）Ω
逆序阻抗 Ｚｆ２＝（０．０５＋ｊ０．１５０）Ω
零序阻抗 Ｚｆ０＝（０．０２５＋ｊ０．０５０）Ω
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电网线路：正序阻抗 ＺＬ１＝（０．０１６＋ｊ０．０２０）Ω
逆序阻抗 ＺＬ２＝（０．０１６＋ｊ０．０２０）Ω
零序阻抗 ＺＬ０＝（０．０２１＋ｊ０．１７７）Ω

负载： ＺＨ＝（１＋ｊ０）Ω

图５．４．１２　三相电网单相断路 图５．４．１３　三相电网单相负载示例

求ａ相电流的对称分量和各相电压ｕａ，ｕｂ 和ｕｃ 的值。
解：ａ相电势Ｅａ为

Ｅ
·

ａ ＝Ｉ
·

ａ１Ｚｆ１＋Ｉ
·

ａ２Ｚｆ２＋Ｉ
·

ａ０Ｚｆ０＋Ｉ
·

ａ１ＺＬ１＋Ｉ
·

ａ２ＺＬ２＋Ｉ
·

ａ０ＺＬ０＋Ｉ
·

ａＺＨ ＝

Ｉ
·

ａ１（Ｚｆ１＋ＺＬ１）＋Ｉ
·

ａ２（ＺＬ２＋Ｚｆ２）＋Ｉ
·

ａ０（Ｚｆ０＋ＺＬ０）＋Ｉ
·

ａＺＨ

即发电机发出的电势等于负载电压加上发电机阻抗和电网线路阻抗压降。

由题意得： Ｉ
·

ａ０ ＝Ｉ
·

ａ１ ＝Ｉ
·

ａ２ ＝ １
３Ｉ

·

ａ

及 Ｉ
·

ａ０＋Ｉ
·

ａ１＋Ｉ
·

ａ２ ＝Ｉ
·

ａ

设

Ｚ１ ＝Ｚｆ１＋ＺＬ１

Ｚ２ ＝Ｚｆ２＋ＺＬ２

Ｚ０ ＝Ｚｆ０＋ＺＬ０

则

Ｅ
·

ａ ＝Ｉ
·

ａ（Ｚ１＋Ｚ２＋Ｚ０）／３＋Ｉ
·

ａＺＨ （５．４．１９）

或 Ｅ
·

ａ ＝Ｉ
·

ａ（Ｚ１＋Ｚ２＋Ｚ０＋３ＺＨ）／３

即 Ｉ
·

ａ ＝ ３Ｅ
·

ａ

Ｚ１＋Ｚ２＋Ｚ０＋３ＺＨ

飞机发电机结构一般都对称，其感应电势也对称，没有逆序和零序电势，所以Ｅ
·

ａ 就是发电

机的正序电势。
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图５．４．１４表示单相负载时的相序网路图。

　图５．４．１４　三相系统单相负载相序网路图

如果负载电流是１１５Ａ，发电机电势Ｅ
·

ａ 将可用

公式（５．４．１９）求得

Ｅ
·

ａ ＝｛１１５［（０．０２５＋ｊ０．０５０＋０．０２１＋ｊ０．１７７）／３＋
（０．０２５＋ｊ１．５０＋０．０１６＋ｊ０．０２０）＋
（０．０５＋ｊ０．１５０＋０．０１６＋ｊ０．０２０）］＋
１１５×１．０∠０°｝Ｖ＝ （１２０．８７＋ｊ７３．４９）Ｖ＝
１４１．４６∠３１．３°Ｖ
发电机端 电 压 是 发 电 机 电 势 减 去 内 部 阻 抗 压

降。发电机的内 部 阻 抗 分 别 为Ｚｆ１、Ｚｆ２、Ｚｆ０，ａ相 相

序电流分 别 为Ｉ
·

ａ１，Ｉ
·

ａ２，Ｉ
·

ａ０，又 有Ｉ
·

ａ１＝Ｉ
·

ａ２＝Ｉ
·

ａ０≈
３８．３∠０°，可得发电机ａ相的相序电压分别为

ｕａ１ ＝Ｅ
·

ａ－Ｉ
·

ａ１Ｚｆ１

ｕａ２ ＝－Ｉ
·

ａ２Ｚｆ２

ｕａ０ ＝－Ｉ
·

ａ０Ｚ

烍

烌

烎ｆ０

（５．４．２０）

代入具体数值，得

ｕａ１ ＝ ［１４１．４６∠３１．３°－３８．３∠０°（０．０２５＋ｊ１．５０）］Ｖ＝１２０．９７∠７．６°Ｖ
ｕａ２ ＝ ［－３８．３∠０°（０．０５０＋ｊ０．１５０）］Ｖ＝６．０６∠１０８．５°Ｖ
ｕａ０ ＝ ［－３８．３∠０°（０．０２５＋ｊ０．０５０）］Ｖ＝２．１４∠－１１６．６°Ｖ

根据公式（５．４．１３），（５．４．１４），（５．４．１５）便可求得ｕａ，ｕｂ和ｕｃ。为求ｕａ，ｕｂ和ｕｃ，必先求出

αｕａ１，α２ｕａ１，αｕａ２和α２ｕａ２。由三相对称分量法便可得ｕａ，ｕｂ和ｕｃ的表达式，即

ｕａ ＝ｕａ１＋ｕａ２＋ｕａ０

ｕｂ ＝α２ｕａ１＋αｕａ２＋ｕａ０

ｕｃ ＝αｕａ１＋α２ｕａ２＋ｕ
烍
烌

烎ａ０

（５．４．２１）

将具体数值代入式（５．４．２１），经过运算，求得

ｕａ ＝１１７．３２∠４．１°Ｖ
ｕｂ ＝１１９．８３∠１１０．１°Ｖ
ｕｃ ＝１２６．１０∠１２８．７°Ｖ

３）二相短路计算

设ｂ相和ｃ相间发生短路，ａ相无负载，见图（５．４．１５），即

Ｉ
·

ａ ＝０，Ｉ
·

ｂ ＝－Ｉ
·

ｃ，ｕｂ ＝ｕｃ

根据三相对称分量法，可推得
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Ｉ
·

ａ０ ＝ （Ｉ
·

ａ＋Ｉ
·

ｂ＋Ｉ
·

ｃ）／３＝０，　　Ｉ
·

ａ ＝Ｉ
·

ａ１＋Ｉ
·

ａ２＋Ｉ
·

ａ０ ＝０

所以 Ｉ
·

ａ１ ＝－Ｉ
·

ａ２

又

ｕａ１ ＝ （ｕａ＋αｕｂ＋α２ｕｃ）／３＝ ［ｕａ＋（α＋α２）ｕｂ］／３
ｕａ２ ＝ （ｕａ＋α２ｕｂ＋αｕｃ）／３＝ ［ｕａ＋（α＋α２）ｕｂ］／３

得 ｕａ１ ＝ｕａ２

而
ｕａ１ ＝Ｅ

·

ａ－Ｉ
·

ａ１Ｚ１

ｕａ２ ＝－Ｉ
·

ａ２Ｚ２

则 Ｅ
·

ａ－Ｉ
·

ａ１Ｚ１ ＝－Ｉ
·

ａ２Ｚ２

Ｉ
·

ａ１ ＝ Ｅ
·

ａ

Ｚ１＋Ｚ２
（５．４．２２）

上述式中Ｉ
·

ａ１，Ｉ
·

ａ２，Ｉ
·

ａ０是ａ相电流的正序、逆序和零序分量。Ｅ
·

ａ是系统的正序电势。Ｚ１，

Ｚ２，Ｚ０是系统两相短路时，电路的等效正序、逆序和零序阻抗。
由式（５．４．２２）可得ｂ，ｃ二 相 短 路 时 的 等 效 电 路（或 称 为 相 与 相 短 路 的 相 序 网 路），见 图

（５．４．１６）所示。

图５．４．１５　发电机的相间短路

图５．４．１６　三相系统相间短路

相序网络图

故障相电流为

Ｉ
·

ｂ ＝α２Ｉ
·

ａ１＋αＩ
·

ａ２＋Ｉ
·

ａ０ ＝α２Ｉ
·

ａ１－αＩ
·

ａ１ ＝ （α２－α）Ｉ
·

ａ１ ＝－ｊ槡３Ｉ
·

ａ１

及 Ｉ
·

ｃ ＝－（α２－α）Ｉ
·

ａ１ ＝ｊ槡３Ｉ
·

ａ１

图５．４．１７和图５．４．１８为两相短路时的电压、电流矢量图，故障相的电压和电流绝对值为

｜ｕｂ｜＝｜ｕｃ｜＝｜ｕａ｜／２

｜Ｉｂ｜＝｜Ｉｃ｜＝槡３｜Ｉａ１｜
同理可推得单相短路和二相对地短路时，电路的电流和电压关系，见表５．４．３。
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图５．４．１７　二相短路电压矢量图 图５．４．１８　二相短路电流矢量图

表５．４．３ 三相系统不对称短路公式

待求变量的

名称和符号

短路种类

ｂ、ｃ相短路 ａ相短路 ｂ、ｃ相短路接地

ａ相正序电流 Ｉ
·

ａ１
Ｅ
·
ａ

ｊ（Ｘ１＋Ｘ２）
Ｅ
·
ａ

ｊ（Ｘ１＋Ｘ２＋Ｘ０）

Ｅ
·
ａ

ｊ Ｘ＋ Ｘ１Ｘ０

Ｘ１＋Ｘ（ ）０

ａ相逆序电流 Ｉ
·
ａ２ －Ｉ

·
ａ１ Ｉ

·
ａ１ － Ｘ０

Ｘ２＋Ｘ（ ）０
Ｉ
·
ａ１

零序电流 Ｉ
·
０ ０ Ｉ

·
ａ１ － Ｘ２

Ｘ２＋Ｘ（ ）０
Ｉ
·
ａ１

ａ相电流 Ｉ
·
ａ ０ ３Ｉ

·
ａ１ ０

ｂ相电流 Ｉ
·
ｂ －ｊ槡３Ｉ

·
ａ１ ０ ａ２－ Ｘ２＋ａＸ０

Ｘ２＋Ｘ（ ）０
Ｉ
·
ａ１

ｃ相电流 Ｉ
·
ｃ ｊ槡３Ｉ

·
ａ１ ０ ａ－ Ｘ２＋ａ２Ｘ０

Ｘ２－Ｘ（ ）０
Ｉ
·
ａ１

ａ相正序电压 ｕ
·
ａ１ ｊＸ２Ｉ

·
ａ１ ｊ（Ｘ２＋Ｘ０）Ｉ

·
ａ１ ｊ －

Ｘ２Ｘ０

Ｘ２＋Ｘ（ ）０
Ｉ
·
ａ１

ａ相逆序电压 ｕ
·
ａ２ ｊＸ２Ｉ

·
ａ１ －ｊＸ２Ｉ

·
ａ１ ｊ

Ｘ２Ｘ０

Ｘ２＋Ｘ（ ）０
Ｉ
·
ａ１

零序电压 ｕ
·
０ ０ －ｊＸ０Ｉ

·
ａ１ ｊ

Ｘ２Ｘ０

Ｘ２＋Ｘ（ ）０
Ｉ
·
ａ１

ａ相电压 ｕ
·
ａ ２ｊＸ２Ｉ

·
ａ１ ０ ３ｊ

Ｘ２Ｘ０

Ｘ２＋Ｘ（ ）０
Ｉ
·
ａ１

ｂ相电压 ｕ
·
ｂ －ｊＸ２Ｉ

·
ａ１ ｊ［（ａ２－ａ）Ｘ２＋（ａ２－１）Ｘ０］Ｉ

·
ａ１ ０

ｃ相电压 ｕ
·
ｃ －ｊＸ２Ｉ

·
ａ１ ｊ［（ａ－ａ２）Ｘ２－（ａ－１）Ｘ０］Ｉ

·
ａ１ ０

　　　　　注：表中表达式均未计及电阻。
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由表５．４．３可见，在各种短路情况下，电流和电压的值都和电流的正序分量有关，因此，在

计算不对称短路时，首先应求出短路电流的正序分量值。任意不对称短路时的正序电流的绝

对值，可用下式表示

Ｉ
·（ｎ）
ａ１ ＝ Ｅ

·

ａ

Ｚ１＋Ｚ（ｎ）
Δ

（５．４．２３）

式中：（ｎ）———表示短路种类；

Ｚ（ｎ）
Δ ———不同种类短路时，所引入的阻抗。

当不计电阻时，

Ｉ
·（ｎ）
ａ１ ＝ Ｅ

·

ａ

Ｘ１＋Ｘ（ｎ）
Δ

（５．４．２４）

此外，故障相电流的绝对值可表示为

Ｉ（ｎ）
Ｋ ＝ｍ（ｎ）Ｉ（ｎ）

ａ１ （５．４．２５）
式中：ｍ（ｎ）———不同种类短路时，所引入的系数；

Ｉ（ｎ）
ａ１ ———不同种类短路时，ａ相正序电流绝对值。

表５．４．４列出各种短路情况下的 Ｘ（ｎ）
Δ 和ｍ（ｎ）的数值。

表５．４．４ 三相系统各种短路情况的引入参数和系数

短路种类（ｎ） Ｘ（ｎ）
Δ ｍ（ｎ）

三相短路（３） ０ １

二相短路（２） Ｘ２ 槡３

单相短路（１） Ｘ２＋Ｘ０ ３

二相短路接地（１．１） Ｘ２Ｘ０

Ｘ２＋Ｘ０
槡３· １－ Ｘ２Ｘ０

Ｘ２＋Ｘ槡 ０

４）三相供电电网中的正序电抗、逆序电抗和零序电抗。
三相供电系统处于不对称运行或不对称短路故障时，可运用对称分量法将系统分解成正

序、逆序和零序三个对称系统。各对称系统中的电压、电流变量与各对称系统参数的关系，均

可按电路理论所列出的电路方程或相应的电路网络确定。正序系统有其对应的方程与网络，
称为正序电路方程与正序网络。同样，逆序和零序系统也有对应的方程和网络。不同序类（即

正、逆、零序）对称系统网络电路中的电压、电流关系由该网络电路的阻抗决定，该阻抗是包括

网络电路中所有环节与元器件阻抗的等效参数，即包括发电机内阻抗、输电线路导线阻抗、有

负载时的负载阻抗等在内的等效阻抗，并称为该序类的阻抗。正序系统的等效阻抗称为正序

阻抗，负序系统的为负序阻抗，零序系统的为零序阻抗。这些阻抗中的电抗分量就分别称为正

序电抗、逆序电抗和零序电抗，一般分别表示为 Ｘ１，Ｘ２和 Ｘ０或 Ｘ１Σ，Ｘ２Σ或Ｘ０Σ。
发电机的逆序阻抗和零序阻抗也是发电机的参数，一般由产品手册查出，或者由电机制造
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厂给出。
输电网导线的阻抗，在三相对称情况下，是正序阻抗。如不对称，除正序阻抗外，还必须考

虑电网的逆序和零序阻抗。逆序阻抗在数值上与正序阻抗相同；而零序阻抗的数值与导线编

排形式、敷设安装方式、距离机身蒙皮远近等有关。其中，零序电抗的数值一般为正序电抗的

２～３倍。
（４）几种典型电路的简化

电网电路计算通常用单线图来表示所运算的电网电路（见图５．４．１９），单线圈表示了包括

发电机电源和全部元件（变压器、接触器、导线等）相互间的连接关系以及到短路点的连接，又

称为运算网路图。

图５．４．１９　各种单线图

复杂的电网电路需简化，以方便计算。如图５．４．１９中的（ｃ）是（ｂ）的简化电路，

图中阻抗Ｚｐ＝ （Ｘ″ｄ＋ＸＫ）２＋（ｒｂ＋ｒｋ）槡 ２

运算网路图中各元件的参数，可查产品手册，获得其额定参数，有时可由实验取得数据；输

电线路阻抗（根据导线敷设排列方式等因素）可查专门设计手册。
在单线图表示的运算网路中，须注明各元件的计算参数。运算网路画出后，短路电流的计

算与通常的电路计算完全相同。
在一般情况下，运算网路常常简化到只有一个等效元件，它的一端为电源电势，另一端就

是短路点。等效元件的阻抗（或电抗）称为等效阻抗，或称计算阻抗（或电抗），电源电势也是等

效电势。下面对几种典型网路进行简化。

１）辐射电网

图５．４．２０（ａ）是两台发电机具有公共汇流条４，且在公共汇流条处发生短路的电网电路。
图５．４．２０（ｂ）是其计算网路，呈辐射状。

① 设两发电机距短路点等距，发电机参数也相同，即

Ｅａ ＝Ｅ１ ＝Ｅ２

Ｘ″ｄ１＝Ｘ″ｄ２＝Ｘ″ｄ

Ｘ１ ＝Ｘ２ ＝Ｘ
用等效发电机原理得到等效电图，见图５．４．２０（ｃ），则推得等效电抗

Ｘａ ＝
（Ｘ″ｄ１＋Ｘ１）（Ｘ″ｄ２＋Ｘ２）
Ｘ″ｄ１＋Ｘ″ｄ２＋Ｘ１＋Ｘ２

＝
（Ｘ″ｄ＋Ｘ）２

２（Ｘ″ｄ＋Ｘ）＝Ｘ″ｄ＋Ｘ
２
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图５．４．２０ 辐射电网的简化

于是得运算电抗 ＸＰ为

ＸＰ ＝Ｘａ＋Ｘ３

② 设两发电机距短路点等远，但电机参数不同，Ｘ１≠Ｘ２，Ｘ″ａ１≠Ｘ″ａ２。此时，可将图５．４．２０
（ｂ）的星型电路变换为图５．４．２０（ｄ）所示的等效三角形线路，对应的等效阻抗分别为：

Ｘ３１ ＝ （Ｘ″ｄ１＋Ｘ１）＋Ｘ３＋
（Ｘ″ｄ１＋Ｘ１）Ｘ３

Ｘ″ｄ２＋Ｘ２

Ｘ２３ ＝ （Ｘ″ｄ２＋Ｘ２）＋Ｘ３＋
（Ｘ″ｄ２＋Ｘ２）Ｘ３

Ｘ″ｄ１＋Ｘ１

Ｘ１２ ＝ （Ｘ″ｄ１＋Ｘ１）＋（Ｘ″ｄ２＋Ｘ２）＋
（Ｘ″ｄ１＋Ｘ１）（Ｘ″ｄ２＋Ｘ２）

Ｘ３

图５．４．２１　环形电网的简化

设Ｅ１＝Ｅ２，则 Ｘ１２上 无 电 流，故 Ｘ１２不

参与计算。此 时，相 对 于 短 路 点 Ｋ，每 台 发

电机的 电 路 独 立，由 运 算 电 抗 Ｘ３１和 Ｘ２３分

别求 出ＩＫ１和ＩＫ２，然 后 相 加，即 可 求 得 总 短

路电流ＩＫ。

ＩＫ ＝ＩＫ１＋ＩＫ２

２）环形电网

图５．４．２１为 环 行 电 网，可 用△－Ｙ 方

法简化，将其转换成辐射电网，再由１）所 展

示的方法进行电网计算。
由电路理论，可得△－Ｙ 变换前后的参

数关系，即
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Ｘ１ ＝ Ｘ３１Ｘ１２

Ｘ１２＋Ｘ２３＋Ｘ３１

Ｘ２ ＝ Ｘ１２Ｘ２３

Ｘ１２＋Ｘ２３＋Ｘ３１

Ｘ３ ＝ Ｘ２３Ｘ３１

Ｘ１２＋Ｘ２３＋Ｘ３１

５．５　先进飞机电气系统综合控制管理技术

５．５．１　电气系统综合控制

计算机技术的发展产生了系统的综合控制与管理。在飞机电气系统中，随着电力电子和

微电子技术的发展，固态器件取代了传统的机电式、触点式继电器和接触器，这种固态器件可

以用计算机进行控制。固态配电方式取消了众多的离散信号控制线，由计算机通过多路传输

数据总线传递控制信号和状态信息，固态功率控制器（ＳＳＰＣ）对用电设备进行控制和保护，由

座舱内的综合显示装置显示系统状态。固态配电方式的配电系统可采用分布式汇流条配电方

案，飞机座舱中无须设置中心配电装置，用电设备就近与配电汇流条相连。这种配电方式，由

计算机全部或部分替代飞行人员的操作，进行负载自动控制和管理，减轻了飞行人员的负担。
对于飞机电气系统，综合控制与管理技术既可用于高压直流电源系统，也可用于其他类型的飞

机电源系统，即既能用于固态配电系统，控制电气负载管理中心（ＥＬＭＣ）中的固态功率控制器

（ＳＳＰＣ）；也可用于常规配电系统，检测普通的继电器与接触器。
固态配电技术是飞机电气系统实现综合化控制的基础。这种配电方式具有电网质量小、

工作可靠、高度自动化等一系列优点，现正为各国所重视。国外从２０世纪６０年代就开始研究

固态配电技术。它是以计算机为中心，通过多路数据总线和固态或混合式功率控制器构成的

新型配电系统，现称为飞机电气综合控制系统。
飞机电气综合控制系统有以下特点：

① 电网质量小，配电汇流条设置在用电设备附近，电源至用电设备间的馈电线可取尽量

短的路径，并显著地减少了控制线；

② 具有容错供电的能力，即供电系统出现故障后仍能向用电设备供电；

③ 实现了负载自动管理，自动协调电源所能供给的功率和用电设备所需的功率，有效地

提高了电源利用率，有秩序地加载与卸载，避免了多个大容量负载同时突加或突卸，改善了供

电品质，减轻了飞行人员的负担，避免了误操作引起的事故，缩短了负载监控时间；

④ 固态功率控制器具有接通断开负载、实现电路故障保护和提供开关状态信息的功能，
保护作用通过直接检测电流来实现，而不是采用热保护方式，改善了保护选择性；
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⑤ 计算机资源共享，一旦其中一台计算机失效，其工作可由别的计算机分担，保证系统连

续运行；

⑥ 具有自检测功能，实现地面维护自检和飞行中周期性自检，提高了维修性和飞机出勤率。

５．５．２　数据通信基本原理

以美国军用飞机应用的１５５３Ｂ数据总线组网为例，讨论有关数据通信的一些基本问题，
涉及数据传输系统、通信方式、多路复用及同步、基带传输码型选择等一系列基本概念，并介绍

１５５３Ｂ作为实时控制通信网的特点和１５５３Ｂ协议及其使用。

１．数据通信系统的结构

计算机和终端设备产生、收集或处理的信息均属离散数字序列，称为数据信息，需在信道

上传输。由计算机与相关设备组成能实现数据传输功能的系统，称为数据通信系统。
（１）数据通信系统

数据通信系统的一般结构如图５．５．１所示。

图５．５．１ 数据通信系统的一般结构

一般计算机及其外围设备所产生和交换的信息都是二进制代码数据。数据加到发送端编

码器，经过编码，转换为标准二进制代码数据，再传至信号变换器。代码数据多数为若干伏的

直流脉冲信号，在信号交换器中经脉冲整形后，转换成适合于信道传输的信号。在航空电气综

合控制系统中，传输信道采用交流模拟信号。在接收端，信息传输顺序相反，交流模拟信号，送

至接收端之后，经信号交换器解调，恢复为原始二进制数字信号，然后经译码器输出数据。
收、发两端的数据信息进行转换时，需要时钟信号。当信道不需要专用传输线来携带时钟

时，时钟在接收端从接收信息中离析而获得，此种通信方式称之为异步通信。而当时钟信号需

要专用传输线来携带时的数据通信，称为同步通信。
（２）数据通信系统的基本组成及通信方式

图５．５．２表示了数据通信系统的基本组成。
由图可见，数据通信系统是由中央处理机和远程智能终端两部分构成。其中，远程智能终

端主要完成数据转换，而中央处理机则要实现数据传输控制、收集和处理。航空电气综合控制

系统中，以总线为组网工具，其通信系统设计为一体化可维护结构，如图５．５．３所示。系统中

各基本结构环节（智能结点）的硬件配置完全相同。其中一个节点工作于“主”方式，作为整个

系统的控制器，是系统的中央计算机，实现启动、消信和完成命令等功能；其余节点工作于“远”
方式，作远程终端。
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图５．５．２　数据通信系统的基本组成 图５．５．３　自主式的数据总线数传通信系统

以总线组网的通信系统，其主控端与远程终端（从属端）之间的通信一般采用轮询／选择方

式，称为指令响应型通信。即仅当主控端发出指令要求，从属端才接收或发出数据，且当主控

端作好接收信息准备后，按轮询表依次查询从属端有无信息需要发送。若有信息需要发送，则

为该从属端建立数据链路连接；若无信息发送，则顺序询问下一个从属端，这就是轮询。而当

控制器需要向从属端发送信息时，则按轮询表依次询问各从属端是否作好了接收信息的准备，
并向各从属端发送信息。这就是选择。轮询／选择通信方式可解决各从属端间竞争数据总线

的问题。

图５．５．４　单工通信

也有按 信 息 传 送 方 向 来 划 分 通 信 方 式，则 有 单

工、全 双 工、半 双 工 三 种。民 航 机 采 用 ＡＲＩＮＣ４２９总

线数传系统，是 单 工 通 信 方 式 的 实 例。所 谓 单 工，是

指信息始终 沿 一 个 方 向 传 送，而 不 进 行 反 向 传 送，如

图５．５．４所示。
法国军用飞机采用 ＧＩＮＡ 总线数传系统，是全双工通信的典型例子。所谓全双工通信，

即指能同时双向通信，一般由两个信道（即两条总线）来完成，如图５．５．５所示。半双工通信是

信息可在两个方向不同时传输，如图５．５．６所示，仅需一个信道，发送与接收信息轮流使用。
美国军用飞机采用ｌ５５３Ｂ总线传输系统，是半双工通信方式的实例。

图５．５．５　全双工通信 图５．５．６　半双工通信

２．数据传输原理

计算机连接通信线路进行数据传输时，将产生信息代码、同步、校验以及提高通信线路利

用率和基带传输等问题。
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（１）多路复用及同步

为提高通 信 线 路 的 利 用 率，一 个 信 道 上 传 输 多 路 信 号，称 为 多 路 复 用。现 有 时 分 制

（ＴＤＭ）、频分制（ＦＤＭ）和序列分割（ＳＤＭ）三种多路复用技术。计算机网络一般都采用 ＴＤＭ
体制，将来自几个不同信号源的信息在时间上错开采样和传输，并形成一个组合脉冲系列，按

采样顺序予以传输。

ＴＤＭ 方式要实现收、发两端各路信号的准确传输，存在收、发两端的同步问题，即数据通

信中的同步概念。ＴＤＭ 方式是靠信号传输顺序按采样顺序来保证信号收、发两端的同步。
同步通信方式要求计算机之间传送信息代码时，每一个比特（位）都要在收发两端保持同

步。因此，除信号线之外，还需时钟传输线以携带位同步信息。为标明数据流的起点，要有一

个特定的 帧 信 号，用 特 殊 数 码 表 示 同 步 字 符。同 步 传 输 方 式 数 值 信 息 的 码 位 结 构 如 图

５．５．７（ａ）所示。异步通信方式，每个信息在传输中使用独立时钟源，在接收终端完成译码时，
由该信息离析出时钟信息，码位结构如图５．５．７（ｂ）所示。传输字符（字）的同步由起止特征信

号实现。具体操作是在传输数据信息之前，设置起始位，预告数据的信息代码即将开始，在数

据代码和校验位（一般总共为８ｂｉｔ）结束后，设置１～２ｂｉｔ的终止位，表示该数据结束。接收

端一旦收到终止位，就将定时机构复位，准备接收下一个字符代码。

图５．５．７　数据传输码位结构

（２）基带传输及其码型选择

基带是指基本频带，是数据通信系统中终端设备的原始电信号所固有的频带。这些原始

电信号称为基带信号，在终端设备由数字信息转换而成。信道直接传送基带信号，即称基带传

输。基带传输首先要解决数字信息与各种编码电信号波形（即码型）之间的关系问题，以及这

些波形（码型）在传输时与信道参数的关系问题。航空电气综合控制系统中，计算机局域网的

信息交换都采用基带传输形式。
数据函数ｓ（ｔ）在通信信道上将随机出现，接收端须对其每一数据位要作出１，０的辨别，即

必须在每一个时钟瞬间ｔｉ对ｓ（ｔ）的数值进行判定，这与数据信号波形即编码形式（码型）有关。
同一个数据信息，可以转换成不同的信息波形，形成独特的脉冲序列图样，转换的依据涉及信

号波形码型的选择。为此，数据传输势必存在码型选择问题。
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图５．５．８表示了数据信息变换成信号脉冲波形的三种类型。

图５．５．８ 二进制脉冲形状的特性分类

１）脉冲波形定时间隔类，有二种码型

① 归零码（ＲＺ）指在每个数据位传输之后，存在一个回到零电平的波形；

② 非归零码（ＮＲＺ）是指脉冲波在相应连续的两个数字之间没有电平变化，仅在时钟定时

处，才出现电平改变，而发生１，０状态变化。

２）脉冲极性类，有二种码型，即：

① 单极性码（ＵＮＩ），脉冲仅以单方向形式出现；

② 双极性码（ＢＩ），脉冲相对于中心电平有两个（正、负）方向的脉冲波形。

３）二进制状态类，也有二种码型，即：

① 全二进制码（ＦＢ），脉冲序列表征了数据位１和０的二进制状态；

② 半二进制码（ＨＢ），脉冲序列仅表征数据位１的二进制状态，如没有脉冲，则表征为０。
因存在背景噪声，航空电气综合控制系统基带传输的码型选择优劣要从以下几个方面来

评定，即码型本身有无固有检错能力；码型产生所需硬件电路的复杂程度；码型所要求的传输

介质带宽；是否能与变压器耦合方式相协调；接收端能否从码型中直接析离出位同步信息；位

同步电路的复杂程度等。
通过码型性能对比分析，脉冲极性类中的双极性码能适合于航空电气综合控制系统的基

带传输，此即为１５５３Ｂ总线数据通信系统采用双极性码的基本原因。
双相码（曼彻斯特Ⅱ型码）是一种双极性码，每个码位中点处存在一个跳变。１信号为由１

到０的负跳沿，而０信号是由０到ｌ的的正跳沿，此种码型如图５．５．９所示。双相码本身包含

了位定时信息，数据通信可采用同步方式。同时，它又能与变压器耦合方式相协调，可很好适

用于航空电气综合控制系统的基带传输。但双相码复杂度高，适用于短距离直接耦合的局部

总线系统。双相码最适合于在变压器耦合形式，长度为１５２ｍ 左右的场合，因此成为航空电

气综合控制技术中最主要的码形。
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图５．５．９ 双相码特性

５．５．３　１５５３Ｂ总线通信协议

为保证数据通信系统能有效、可靠、迅速地进行数据传输，在系统的发送和接收端之间必

须有一系列约定，即数据传输控制规程或称通信协议。通信协议用以保证：

① 双方有共同语言；

② 双方有一致的操作步骤；

③ 有检查错误以及出现异常情况时的应付办法。
计算机数据通信系统可有各种不同的用途，不同用途的通信系统其通信协议差 别 很 大。

按通信系统传输信息的基本单位来划分，可有三类通信协议，即面向字符的传输控制规程、面

向比特的传输控制规程、面向消息的传输控制规程。其中，前二类没有实时性要求和系统的故

障诊断与管理功能。航空电气综合控制系统要求实时性和高可靠，需采取第三类———面向消

息的控制规程。１５５３Ｂ通信协议，是第三类控制规程的典型实例。

１．“面向消息”通信协议的基本特点

① 强调整个系统的实时性，即传输一个固定不变的消息所需时间要短，１５５３Ｂ中规定了

码速率为１Ｍｂｉｔ／ｓｅｃ；

② 总线效率高，为此强制性规定了指令响应时间、消息间隔时间和每次消息传输的最大

和最小数据块长度等涉及总线效率的指标；

③ 采用合理差错控制，即反馈重传纠错（ＡＲＱ），兼顾了实时性，又保证了数据传输的完

整性；

④ 支持航空电子系统中的同步／异步通信特性；

⑤ 具有应用方式指令（系统管理工作命令），实现故障调查和容错管理的功能。

２．１５５３Ｂ通信协议简介

１５５３Ｂ通信协议规定每次传输一个消息的完整过程应包括指令字和数据字（或指令字和

状态字）两个部分。每种字的一个字长为２０位，其中有效信息位１６位，前三位是同步字头，最

后一位是奇偶位。（发 送 端 对１６位 有 效 位 进 行 补 奇，而 在 接 收 端 进 行 奇 校）。有 效 信 息（１６
位）及奇偶位在总线上是以曼彻斯特码传输的，码速率１ＭＨｚ／ｓｅｃ，即每位传输时间为１ｎｓ。
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同步字头或先正后负（指令字，状态字）或先负后正（数据字）。正／负电平各占１．５ｎｓ，共３位。
（１）字格式及其各位场含义

① 指令字。其格式如图５．５．１０所示。指令字只能由现行激活的总线控制器发送，其内

容规定了该次传输消息的具体要求，如指令字格式所示。

图５．５．１０　指令字格式

② 数据字。既可以由总线控制器传输到某终端，也可以从终端输至总线控制器，或者从

某终端输往另一终端，由指令字和相应的消息格式决定。其格式由图５．５．１１表示。

图５．５．１１　数据字格式

数据字也以占有三位的同步字头开始。与指令字不同，同步字头为先负后正（－１．５ｂｉｔ，

＋１．５ｂｉｔ）；之后是１６位数据位，以最高位在前，最低位在尾的顺序排列；最后一位是补奇位，
将１６位数据的信息补成共奇数为１的状态。

③ 状态字。仅由终端发出，用以验证总线控制器是否发出有效命令。前三位也是同步字

头，特点与指令字相同。状态字总是终端为响应总线控制器的指令字要求而发出，并由总线控

制器判别其状态。当系统由监视器来辨识终端状态时，需要同步字头以外的特征位来区别指

令字和状态字。
状态字中各位含义由图５．５．１２表示。图中：

① 终端地址位是响应指令字的终端地址。在正确的一次消息通信中，状态字的终端地址

应与指令字中的终端地址一致，以表明这次通信正确无误。
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图５．５．１２　状态字格式

② 总线信息错误位，信息错误位置成ｌ，则表明这次通信以前，终端所接收到的消息中有

一个或多个字没有通过有效性测试，即上次通信信道上存在传输错误。１５５３Ｂ通信协议每个

字以有效同步字头开始，其余都为有效双相码（双极性曼彻斯特码），奇偶校验为奇校，且两个

被传输的字之间消息连续，不存在任何“断裂”，又“指令有效”时，才认为传输中不存在错误。

③ 测试手段位，总线挂有总线监视器时用于区别指令字和状态字。有总线监视器，状态

字此位置成０，而指令字同一位置位置成１，则指令字中分址位数减少到１５个。

④ 服务请求位，用于终端请求异步服务，并通知总线控制器，且此位置成１。

⑤ 广播指令接收位，当前面有效命令字是广播指令时（ＲＴ 地址为３１），则此位置成１，因

为广播信息格式要求终端禁止发回状态字。

⑥ 忙位，此位置１是向总线控制器表 明 该 终 端 不 能 按 照 总 线 控 制 器 的 命 令 向 分 系 统 送

数，或者从分系统取数。然而，在广播通信时总线控制器要确认终端是否已经接收到广播信

息，必须另外发出方式指令加以查询，终端才能返回状态字，状态字中如果广播接收位置１，忙

位置０，表明消息被有效收到。

⑦ 分系统特征位，此位置１，表明存在嵌入子系统故障。如总线控制器进一步调查了解子

系统的故障，则需要激活的总线控制器通过另外约定的正常信息通信来完成。由于方式指令

只涉及终端本身的硬件，而不涉及分系统，因此调查子系统故障原因不能用方式指令。

⑧ 动态总线控制接收位，用于控制控制器权力转让。当一个现行激活的总线控制器向另

一个潜在的总线控制器用“动态总线控制”方式指令转移控制权时，只有在潜在的总线控制器

已经完成了由“从”到“主”的转化过程之后，才表示它已具有总线控制器的能力，并在响应的状

态字中将此位置成１。

⑨ 终端特征位，此位置１表 明 终 端 内 部 存 在 故 障。总 线 控 制 器 一 旦 获 知 存 在 终 端 故 障

时，可以向该终端发出一个启动自测试和自测试结果的方式指令，以调查了解终端故障的具体

１３２



情况。与这—位信息有关系的还有另外两个方式指令，即禁止终端故障特征的方式指令和废

除禁止 Ｔ／Ｆ特征方式指令。前者是为在系统中弱化某一终端故障对系统操作的影响，后者则

与之相反。
状态字的有效信息共定义了１３位，还有三位的使用未加定义。
（２）１５５３Ｂ通信的消息传输格式

在１５５３Ｂ中，共定义了１０种可能的消息传输格式，如图５．５．１３所示。

图５．５．１３　１５５３Ｂ通信消息格式

消息格式中·表示响应时间，每·的规定范围为４～１２ｎｓ；＃表示消息间隔时间，规定＞４ｎｓ。
（３）方式指令定义

由前述可知，当指令字中的分地址场为０或３１时（即０００００，或１１１１１），此指令不再是一
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般的数据通信，而是方式指令，即对系统进行故障诊断或系统管理。此时，指令字中的数据字

字数场即转化为表示方式指令的方式代码。１５５３Ｂ通 信 协 议 中 规 定 的 方 式 指 令 代 码 定 义 如

表５．５．１所示，各代码所对应方式指令的功能内涵已列于表５．５．１之中。

表５．５．１　方式指令定义表

Ｔ／Ｒ位 方式代码 功　能 带数据字否 允许广播指令

０

１

１

１

１

１

１

１

１

１

１

１

０

１

１

０

０

１或０

１或０

０００００

００００１

０００１０

０００１１

００１００

００１０１

００１１０

００１１１

０１０００

０１００１

↓

０１１１１

１００００

１０００１

１００１０

１００１１

１０１００

１０１０１

↓

１０１１０

↓

１１１１１

动态总线控制

同步

发送状态字

启动自测试

发送器关闭

取消发送器关闭

禁止终端标志位

取消禁止终端标志位

复位远终端

备用

↓
备用

发送矢量字

同步

发送上一个指令字

发送自检测字

选定的发送器关闭

取消选定的发送器

关闭

备用

↓
备用

否

否

否

否

否

否

否

否

否

否

↓
否

是

是

是

是

是

是

是

↓
是

否

是

否

是

是

是

是

是

是

ＴＢＤ

↓

ＴＢＤ

否

是

否

否

是

是

ＴＢＤ

↓

ＴＢＤ

　　　　　注：ＴＢＤ———待确定，Ｔ／Ｒ———发送／接收。

① 动态总线控制（０００００），用于当前激活的总线控制器把控制权出让到某个潜在的总线

控制器。

② 同步（００００１），是不带数据字的同步指令，通常用于复位终端定时器。如大周期同步。

③ 发送状态字（０００１０），常用于广播指令通信之后，以便主控端了解终端接收广播指令的

情况。

④ 启动自测试（０００１１），此指令用于启动用户终端内部自检测电路。在此指令作用下，终

端有充分时间完成自测试，并将自测试结果记录到终端的自测试寄存器之中。此指令只与终
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端的硬件有关，可用于系统的初始化阶段，也可用于系统发生故障之后的系统恢复过程。

⑤ 发送器关闭（００１００），用于双余度的总线结构，此指令使与余度总线相关的发送器终止

其发送能力。

⑥ 除发送器关闭（００１０１），此方式指令也用于双余度总线结构，该指令由激活的总线传输

到终端时，使具有余度关系的发送器（先前已关闭的发送器）重新启动。

⑦ 禁止终端特征位（００１１０），该指令用于使状态字中的终端特征位置位于一个强制的非

故障状态（“０”状态），而不管终端的实际工作状态如何。这一方式指令的主要用途是在终端的

故障已经被总线控制器了解到，而在进行系统重构的过程中，阻止故障引起的连续中断。

⑧ 取消禁止终端标志位（００１１１），它取消了前一个方式指令（００１１０）的禁止功能，允许在

状态字的响应中，反应出终端的现存故障情况。

⑨ 复位远程终端（０１０００），它使被寻址的终端复位到加电初始化状态。在系统初始化或

在错误恢复中都可用这一方式指令。
以上９种方式指令都不带数据字，还存在带有１个数据字的方式指令。

① 发送矢量字方式指令（１００００），它在总线控制器工作过程中使用，从状态字中获知存在

有服务请求。

② 带数据字的同步方式指令（１０００１），所带数据字往往表示一个时间特征的具体信息，如

小周期信号，以便整个系统同步协调工作。

③ 发送上一指令方式指令（１００１０），此一方式指令用于系统的故障处理和程序恢复，用此

方式指令使终端返回一个状态字和一个数据字，而数据字内容实际上是此方式指令上一次收

到的有效指令。此方式指令不改变接收终端的状态字状态，因此，在使用此命令时，状态字中

的信息仍然有效地报告了数据和终端的错误，不会影响到错误的处理和恢复。

④ 发送自检测字方式指令（１００１１），用于终端向总线控制器报告状态字和自测试结果。

⑤ 选定的发送器关闭方式指令（１０１００），此指令用于多余度（冗余度＞２）总线结构，使被

选定的发送器停止在总线上发送，被选择的发送器号由跟随在指令字后的数据字表示。

⑥ 取消选定的发送器关闭方式指令（１０１０１），它与前一个方式指令的作用相反，也用于多

余度总线结构，是用一个数据字来表示被取消的发送器号。

５．５．４　飞机电气综合控制系统结构

飞机电气综 合 控 制 系 统 由 电 源 系 统 处 理 器（ＰＳＰ）、负 载 管 理 中 心（ＥＬＭＣ）、远 程 终 端

（ＲＴ）等组成。按照控制系统方式的不同，可分为集中式控制、分布式控制和集散式控制。
集中式控制是传统的飞机电气系统控制模式。其优点是系统质量轻，成本低，结构简单，

便于信息的分析和综合，容易实现整个系统的最优控制。但存在三个主要问题：

① 需大量传感器信号线连 接 到 中 央 控 制 器，所 以 系 统 的 容 错 性 差，可 靠 性 差，可 维 护 程

度低；
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② 由于单台计算机控制众多回路，一旦计算机发生故障，将导致整个系统全面瘫痪；

③ 系统性能较差。
分布式控制系统的结构如图５．５．１４所示。其中，ＥＬＭＣ是智能型的，负责其周围负载的

控制和管理，系统数据总线用于在 ＥＬＭＣ／ＧＣＵ（发电机控制器）之间传递状态和传感器信息。
分布式控制系统具有以下优点：

① ＥＬＭＣ具有局部故障预测能力，系统容错性好；

② 系 统 的 硬 件 和 软 件 采 用 开 放 式、标 准 化 和 模 块 化 设 计，系 统 易 于 扩 充，同 时 也 易 于

维修；

③ 系统结构采用容错设计，系统的可靠性高。

图５．５．１４ 分布式控制系统结构图

但是，这种系统必须考虑通信协议和层次结构，以使系统协调工作。
集散式控制系统如图５．５．１５所示，与分布式控制系统所不同的是增加了电源系统处理机

（ＰＳＰ）。系统中ＥＬＭＣ负责局域负载的管理和控制，并具有一定的自检测能力；ＰＳＰ则对整

个系统进行全面的管理和控制。这种方式把分散和集中控制结合起来，各个工作单元既可以

独立完成任务，工作单元之间又可通过数据总线传递各种信息而协调工作，以完成系统的总体

功能和优化处理。系统具有通用性强，组态灵活，控制功能完善，数据处理方便，显示 操 作 集

中，安装简单规范，调试方便，运行安全可靠等特点。因此，选择集散式控制系统作为飞机电气

综合控制系统的方案较为适宜。先进的电气数据总线采用 ＭＩＬ—ＳＴＤ—１５５３Ｂ总线。

图５．５．１５ 集散式控制系统
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５．５．５　飞机电气综合控制系统硬件

１．固态功率控制器（ＳＳＰＣ）
固态功率控制器（ＳｏｌｉｄＳｔａｔｅＰｏｗｅｒＣｏｎｔｒｏｌｌｅｒ，简称ＳＳＰＣ）是由半导体器件构成的智能

开关装置，用于接通断开电路，实现电路保护和接受前级计算机的控制信号并报告其状态信

息。功能与传统的机械式热自动开关、熔体与继电器串联的组合器件及其他控制保护器相似，
而性能则大大优于传统的装置，能快速接通和断开电路，不产生电弧，高空性能好，特别适合于

航空应用；内部没有活动部件，无机械磨损，故障率低，可靠性高；过载时按反延时特性“跳闸”，
保护电气负载设备和线路；有智能芯片的 ＳＳＰＣ，反延时可以采用软件编程来实现；设有电气

隔离措施，抗干扰能力强。ＳＳＰＣ是２７０Ｖ 直流配电系统的主要器件，由ＳＳＰＣ构成的自动配

电系统称为固态配电系统。ＳＳＰＣ的应用，为自动配电技术和高压直流电气系统的发展创造

了条件。
早在２０世纪７０年代，国外就开始研究ＳＳＰＣ，但多年后仍未得到实际应用。其主要原因

是晶体管的通态压降大，达０．４～０．５Ｖ，通态损耗远大于触点开关。近几年来，功率 ＭＯＳ器

件有突破性进展，低压 ＭＯＳ器件的通态电阻仅 ｍΩ 级，ＣｏｏｌＭＯＳ的发展又大幅度降低了高

压 ＭＯＳ器件的通态电阻，为ＳＳＰＣ的发展创造了条件。如今，半导体封装也实现了功率器件、
驱动电路、控制芯片与无源器件集成组装于陶瓷基板上，整体封装于金属盒中。陶瓷基板既有

高的绝缘性能和机械强度，又有好的导热性能，从而为提高功率密度创造了条件。目前市场上

的ＳＳＰＣ均为单开关结构，最近多开关的ＳＳＰＣ组已经处于研发之中，ＳＳＰＣ组共享大规模控

制芯片，可进一步 提 高 功 率 密 度 和 扩 展 功 能。现 在 国 外 对 ＳＳＰＣ 进 行 研 究 的 公 司 有 美 国 的

ＤＤＣ（ＤａｔａＤｅｖｉｃｅＣｏｏｐｏｒａｔｉｏｎ）和立奇（ＬＥＡＣＨ）等。国内对ＳＳＰＣ的研究尚处于起步阶段。

ＳＳＰＣ的结构框图如图５．５．１６所示。
如前所述，ＳＳＰＣ不仅能通断电路，而且能迅速断开发生故障的负载电路部分，以实现电

源的不中断供电。电路是否发生故障可由取样电阻电压判定。取样电阻阻值的选取一般以流

过额定电流产生毫伏级电压来确定，并由过流短路保护电路来控制功率管通断。电路发生故

障过载时，ＳＳＰＣ按反延时特性“跳闸”，过载电流与延时时间呈指数关系。断开时间可以从几

秒到几百微秒。当负载电路发生大电流短路时，ＳＳＰＣ可在几十微秒之内“跳闸”。图５．５．１６
中外接调节电路是指可以通过改变外接电阻的阻值，对ＳＳＰＣ进行可编程控制，调节其“跳闸”
时间。较复杂ＳＳＰＣ还带有“热记忆”功能，即根据历史上电 路 中 电 流 的 大 小 来 调 整 过 载“跳

闸”时间。ＳＳＰＣ内部控制器件可用普通电子元器件。目前，随着电子技术的飞速发展，内部

控制器件也可采用可编程逻辑和模拟器件来实现。

２．电源系统处理机（ＰＳＰ）
（１）ＰＳＰ的功能

ＰＳＰ用于对整个电源系统进行控制。在正常状态，它从电气综合控制系统的其他终端接
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图５．５．１６ ＳＳＰＣ的结构框图

收状态数据，从航空电子系统接收请求命令。根据这些信息，ＰＳＰ计算出负载管理优先级、电

源系统和配电系统的结构布局、并解算出电源请求方程，然后向负载管理中心（ＥＬＭＣ）、远程

终端（ＲＴ）发送合理的控制命令，实现系统的正常操作。ＰＳＰ实现的具体功能如下：

１）接收状态数据

为了能够对电源系统和配电系统进行控制监测，ＰＳＰ必须接收供电系统和电气终端的数

据，这些数据包括 ＧＣＵ、ＥＬＭＣ和 ＲＴ发送的数据。

２）建立负载管理优先级

根据发电机的布局和状态、交流和直流馈电线的状态、电力系统的电流分布以及航空电子

系统发送的任务和飞行阶段的请求，ＰＳＰ应用软件计算出正确的负载管理优先级。

３）解电源请求方程

当飞机内的负载需要接通电源时，航空电子系统就会向电气综合控制系统发出一个电源

请求。这个请求被电源系统处理机接收后，就向ＥＬＭＣ发送ＳＳＰＣ接通请求。

４）控制系统的启动和关闭

为了防止损伤电气设备，保证系统有序的启动，ＰＳＰ负责综合控制系统的初始化。同时，

ＰＳＰ还对系统软、硬件进行自检。同样，为了保护电气设备，ＰＳＰ还控制系统的关闭，向各终

端发送关闭信息。

５）控制系统电气数据总线

ＰＳＰ是电气综合控制系统的总线控制器，对总线资源进行控制和管理。

６）与航空电子系统相连

ＰＳＰ既是电气综合控制系统的总线控制器，又是航空电子系统的远程终端。它通过串型

总线和航空电子数据总线相连，从航空电子系统接收控制、请求命令，并向航空电子系统发送
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状态信息和显示信息。

７）进行系统自检测和故障诊断

为了提高系统的可靠性和容错性，ＰＳＰ具有自检测功能，能对自身的软件和硬件进行自检

测。为了减少维修时间，ＰＳＰ应用软件还具有故障诊断功能。
（２）ＰＳＰ的硬件

ＰＳＰ的硬件框图如图５．５．１７所示，由电源、ＣＰＵ、存储器、存储器管理单元、数字Ｉ／Ｏ 接

口、总线接口等组成。

图５．５．１７ 电源系统处理机

ＰＳＰ的电能供给考虑了余度，共设有三个电源，其中两个为１１５Ｖ 的三相交流，另一个是

２４Ｖ 蓄电池。ＰＳＰ可以从其中任何一个电源获取电能。
数字Ｉ／Ｏ接口为主 ＰＳＰ和辅助 ＰＳＰ间的通信提供了通路。两个 ＰＳＰ间有一对运行／等

待连线（图中未画出），它确保只有一个ＰＳＰ作为总线控制器，另一个则作为远程终端。
航空电子系统和航空电气综合控制系统间通过１５５３Ｂ接口通信。

ＰＳＰ通过总线接口单元和航空电气系统数据总线相连，对总线上的数据进行编码、解码操

作，并对字进行识别，验证码的有效性。由于ＰＳＰ是电气综合控制系统的总线控制器，所以总

线接口单元还具有总线控制功能。

３．电气负载管理中心（ＥＬＭＣ）
（１）ＥＬＭＣ的功能

电气负载管理中心（ＥＬＭＣ）是具有局部处理能力的智能终端。它从关键飞行用电设备汇

流条获得电力，对周围的负载进行控制和管理。其主要功能有：

① 控制ＳＳＰＣ、ＥＬＭＣ的智能终端从ＰＳＰ接收电源请求命令，并向ＳＳＰＣ发送通断命令，
实现对负载的管理；
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② 控制继电器，根据用电设备汇流条电压控制继电器的切换动作，保证供电质量；

③ 向ＰＳＰ传送状态信息，ＥＬＭＣ的智能终端监测自身以及ＳＳＰＣ状态，并把结果发送给

ＰＳＰ；

④ 接收数据总线上的数据，为数据总线远程终端，其总线接口单元对总线数据进行监测，
如数据正确，则向总线控制器返回表示数据正确的响应字。

（２）ＥＬＭＣ的硬件

ＥＬＭＣ的硬件框图 如 图５．５．１８所 示，由 ＣＰＵ、存 储 器、总 线 接 口 单 元、数 字Ｉ／Ｏ 接 口、

Ａ／Ｄ转换器、电源配电装置、ＳＳＰＣ接口及若干ＳＳＰＣ组成。Ａ／Ｄ 转换器对 ＥＬＭＣ内部汇流

条的电压进行采样，并把采样数据送至 ＣＰＵ 处理。ＣＰＵ 通过数字Ｉ／Ｏ接口控制继电器，通过

ＳＳＰＣ接口控制ＳＳＰＣ的接通与断开。

图５．５．１８　ＥＬＭＣ硬件框图

ＳＳＰＣ是ＥＬＭＣ的重要组成部分，ＥＬＭＣ是由ＳＳＰＣ智能终端来具体实现负载的配电管

理。根据实际需要，一个ＥＬＭＣ内可安装若干个ＳＳＰＣ，直流负载连接直流ＳＳＰＣ，交流负载连

接交流ＳＳＰＣ。
为了控制并监测ＳＳＰＣ，ＳＳＰＣ和ＥＬＭＣ之间传递的信息应有：

① 开／关控制信号，此信号用于控制ＳＳＰＣ的接通与断开，是ＳＳＰＣ的输入信号；

② 切除信号，此信号说明ＳＳＰＣ由于过载而被切除，是ＳＳＰＣ的输出信号；

③ 状态信号，此信号说明ＳＳＰＣ是处于接通状态，还是断开状态。是ＳＳＰＣ的输出信号。

４．远程终端（ＲＴ）
（１）ＲＴ的功能

飞机电气综合控制系统中的 ＲＴ主要对主电源汇流条的电压进行监测，对外部电源进行

控制；同时，还与ＥＭＰＣ相连，由其智能终端来控制 ＥＭＰＣ接触器的动作，从而实现对大电流

９３２



负载的自动控制与管理。ＲＴ的主要功能为：

① 监测主汇流条的电压，ＲＴ中的 Ａ／Ｄ转换器分别对主交流汇流条、主直流汇流条、主蓄

电池汇流条的电压进行采样，并把采样数据发送给 ＰＳＰ，以便 ＰＳＰ对整个电气系统的布局进

行规划；

② 监测蓄电池和变压整流器的电流，判断两者是否满足飞机负载的要求；

③ 控制ＥＭＰＣ，ＥＭＰＣ通过接口和远程终端相连，从远程终端接收控制信号，确定ＥＭＰＣ
的接触器闭合或者断开；

④ 控制外部电源，电气综合控制系统可以根据实际情况设置若干个远程终端。其中，有１
个远程终端专门负责控制外部电源，对外部电源质量进行监测，并对外部电源接触器（ＥＰＣ）进

行控制。
（２）ＲＴ硬件

ＲＴ的硬件如图５．５．１９所示，由ＣＰＵ、存储器、总线接口单元、电源、Ａ／Ｄ 转换器、ＥＭＰＣ
接口和ＥＭＰＣ组成。ＲＴ的总线接口单元通过数据总线接收 ＰＳＰ发送的各种命令，并根据命

令向ＥＭＰＣ发出打开／闭合的控制信号。Ａ／Ｄ转换器采集主交流、直流和蓄电池汇流条的电

压，由总线接口单元把这些状态数据发送给ＰＳＰ。

图５．５．１９　ＲＴ的硬件框图

ＥＭＰＣ是 ＲＴ 的 重 要 组 成 部 分，由 机 械 式 接 触 器、控 制 逻 辑 电 路 和 电 流 感 应 元 件 组 成。

ＥＭＰＣ与 ＲＴ之 间 有 三 个 信 号，即 控 制 信 号、状 态 信 号 和 切 除 信 号。控 制 信 号 用 于 控 制

ＥＭＰＣ，另两种信号用于自检测和故障保护。

５．飞机电气系统数据总线

先进飞机电气系统都采用 ＭＩＬ—ＳＴＤ—１５５３Ｂ总线。所有总线传输都采取总线控制器到
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终端或者终端到总线控制器方式。系统中两个 ＰＳＰ之一个作为总线控制器。系统不允许终

端到终端的传输方式。
系统规定了总线数据流基本要求，即在１５５３Ｂ数据总线上，用于传输数据的时间分为大

帧和小帧。大帧代表数据最低的重复速率，周期性事件在每个大帧内至少发生一次。大帧又

分为９个小帧或小循环，每个小循环包括事件的固定顺序，保证电气系统能获得正确运行所需

要的信息。

１５５３Ｂ总线的数据传输存在同步和异步两种方式。同步方式最常用。数据传送中，需留

出传输同步方式码的时间，方式码在每个小循环开始时，从总线控制器发送至每个远程终端，
实现远程终端初始化，以便能正确地对小周期计数。异步方式由差错和异常操作例行程序组

成。如果设备出现故障或在信息传输过程中出现错误，总线控制器就会自动重发该信息或中

断ＣＰＵ 以激活其他类型的差错处理程序。
从系统容错角度出发，ＰＳＰ和数据总线作为关键任务部件都应设有三余度。

５．５．６　飞机电气综合控制系统软件

１．飞机电气综合控制系统软件需求

按功能划分，配电自动化综合控制顶层软件可分为应用软件、支持软件和系统软 件 三 部

分。软件层次结构如图５．５．２０所示。

图５．５．２０　软件层次结构图

（１）应用软件

应用软件直接面向用户，解决特定项目问题而编制的程序（包括数据）。它与用户所需的

功能息息相关，不同用户需求，其应用软件也不同。飞机配电自动化控制系统应用软件总目标

是实现电气负载的自动控制和管理。应用软件的主要功能应包括：系统布局初始化、控制指令

处理、状态显示刷新、接受信息处理、发送信息处理、供电请求处理、负载自动管理、逻辑信号仿

真和实时数据存盘。
应用软件受系统软件控制调度，系统软件为应用软件提供与硬件资源的接口。应用软件

可以脱离系统硬件独立编程，系统硬件的修改也不会影响应用软件的使用。
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（２）支持软件

支持软件是开发与运行应用程序所需的辅助性软件，如开发软件、生成软件等。
（３）系统软件

系统软件是应用程序正常运行所必须的环境。一般与应用对象无关，主要面向计算机硬

件，如操作系统、数据库管理系统以及通信系统等。

２．飞机电气综合控制系统软件容错原理

容错技术是处理不可预知软硬件故障的一种方法。随计算机应用领域的不断扩大及硬件

价格的降低，计算机软件可靠性显得愈来愈重要。一旦软件出现故障，若不采取相应保护措

施，产生的后果及造成的经济损失将无法估量。
容错的目的是确保一个或多个错误或故障不会导致机器或系统失效。错误可以定义为不

正确的状态。而故障则可定义为机器或系统或算法出错。系统不按规定的方式运行，便会出

现故障。软件故障多在设计和编码过程中出现。软件容错技术是用以提高软件程序规避机器

或系统失效的能力。

３．飞机电气综合控制系统软件

根据飞机配电系统结构，飞机电气综合控制系统软件主要包括 ＰＳＰ软件以及 ＥＬＭＣ 和

ＲＴ软件。
（１）ＰＳＰ的软件可分为执行软件和应用软件，它们之间的关系如图５．５．２１所示。ＰＳＰ的

执行软件是硬件和ＰＳＰ应用软件之间的接口。设计应用软件时，不必考虑硬件结构和操作；
同样，硬件修改也不会影响应用软件的正常工作。ＰＳＰ执行软件的主要功能包括控制 ＰＳＰ应

用软件，Ｉ／Ｏ处理，控制数据总线。ＰＳＰ应用软件的主要功能是处理系统控制命令，对电气系

统进行初始化，监测电气系统等。

图５．５．２１　ＰＳＰ的软件结构

（２）ＥＬＭＣ的 软 件 也 分 为 执 行 软 件 和 应 用 软 件 两

部分。其中，执行软件为ＥＬＭＣ硬件和应用软件之间的

接口，设计应用 软 件 时 不 必 考 虑 硬 件 的 结 构，硬 件 的 修

改也不会影响应用软件。ＥＬＭＣ的执行软件和 ＰＳＰ的

执行软件大致相同，仅不具备总线控制器功能。
（３）ＲＴ 的 软 件 也 分 为 执 行 软 件 和 应 用 软 件。ＲＴ

的执行软件 与 ＥＬＭＣ 的 执 行 软 件 基 本 相 同。ＲＴ 的 应

用 软 件 有 以 下 功 能：接 收 数 据 总 线 上 的 数 据，控 制

ＥＭＰＣ，监测主电源汇流条，发 送 ＲＴ 状 态 数 据，监 测 外

部电源接触器（ＥＰＣ）的状态。
航空电气综合控制系统软件的数据流如图５．５．２２所示。
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图５．５．２２　航空电气综合控制系统的软件数据流

复习思考题

５．１　试述飞机配电系统的线制、配电方式和供电网形式及其分类与特点。

５．２　试述飞机配电系统的控制类型及其特点与支撑技术。

５．３　试述飞机电网故障类型与原因及其保护装置的基本要求和实现保护装置选择性的

措施与最大电流保护的意义。

５．４　试述飞机电网计算的任务与内容以及电压降与电压损失定义和计算方法。
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５．５　试述飞机直流电网暂态短路电流与稳态短路电流的计算方法。

５．６　试述飞机交流电网短路电流的动态过程及其工程计算方法。

５．７　试述三相交流系统的相序网路图并推导单相负载和两相间短路时的相序网路。

５．８　试推 导 Ｙ 型 网 路 等 效 成 Δ 型 网 路 和 Δ 型 网 路 等 效 成 Ｙ 型 网 路 的 支 路 阻 抗 对 应

关系。

５．９　试述飞机电气综合控制系统的基本功能与特点。

５．１０　试述数据通信系统的基本组成及其通信方式与基带传输和码型等相关技术。

５．１１　何谓数据通信系统的通信协议及其意义、分类与特点。

５．１２　试述飞机电气综合控制系统的结构组成及其各组成环节功能。

５．１３　试述飞机电气综合控制系统的软件需求及其数据传递关系。

５．１４　试述固态功率控制器结构与功能特点。
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第６章　飞机供电系统特性及其技术要求

６．１　概　述

现代飞机上的机载用电设备越来越多，对飞机供电容量的需求也迅速增加，已有飞机的装

机发电容量高达１２００ｋＶＡ。飞机供电系统已成为飞机最为重要的二次能源系统之一，并有

取代其他机载二次能源系统的发展趋势，是飞机的重要机载功能系统。飞机供电系统的性能

与质量是保证飞机整体性能的重要因素。飞机供电系统除了功率容量指标要满足机载用电设

备的需求外，还应在飞机的各种工作状态下，具有符合规定要求的供电特性，包括供电的稳态

性能、瞬态性能、转换性能和系统的相容性。为此，供电系统特性要求不仅要对系统中的发电

系统与配电系统提出严格规定，同时对用电设备也有相应的限制。
飞机供电系统特性是指飞机供电系统（包括电源系统和配电系统）供给机载用电设备输入

端处的电能质量，包括电压、频率、波形、相位等电能物理量参数的指标要求。即在正常工作状

态时，这些电能物理量参数的稳态、瞬态变化范围和持续时间，以及超出正常工作范围的非正

常工作状态时，电能物理量参数的变化范围和持续时间。为保证供电系统的供电质量，飞机供

电系统正常工作状态或非正常工作状态时，其电能物理量参数的变化范围和持续时间都要有

适当的规定，即要确定其变化范围和持续时间的极限值。其目的是为保证飞机飞行任务的完

成和飞机及其设备与飞行人员的安全。
飞机供电特性的规定，也就是飞机供电特性标准，是对飞机供电系统性能指标提出的具体

要求，用于供电系统中的电源系统、配电系统与用电设备之间的协调，也是飞机供电系统和用

电设备进行系统设计时的依据。飞机供电特性标准所规定的技术指标与系统中电源系统、配

电系统和用电设备各自的规范规定（即分系统标准）都应协调配套，以充分保证供电系统中各

子系统之间，及其与用电设备之间，能很好地协同工作。
在工程实际环境，任何供电系统的供电特性都会受诸多因素的影响，如突、加卸负载时，系

统的供电电压就会有一个瞬时变化过程。此时，供电系统处于瞬态工作状态，一般由控制调节

装置作用。经过一段时间后，系统运行达到稳定，此时稳定后的供电电压值，常常与发生变化

前的稳定电压值不等。供电特性标准就规定了在各种情况下，允许供电特性参数，即供电系统

中的电能物理量参数的变化极限范围和变化的极限持续时间。只要在任何情况下，供电系统

的供电特性都能保持在此极限范围之内，则供电系统的供电质量称为合格；否则，供电质量就

不符合要求，即不合格。而供电系统与用电设备之间的协调协同工作，是指用电设备在供电质
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量合格的供电系统环境下能正常工作，即能适应当供电系统的供电特性处于质量允许极限时

的供电环境，而不会出现工作异常。同时，用电设备在供电系统供电条件下的工作运行过程

中，包括接入与脱离供电系统的过程，对供电系统供电特性的影响，也不应会使系统的供电特

性超出质量规定所允许的极限值。否则，就称此用电设备不能与该供电系统协调协同工作，这

种用电设备也就不允许接入该供电系统运行。这就是供电系统的供电特性要求对用电设备所

提出的相应限制。

６．２　飞机供电系统特性参数

６．２．１　飞机供电系统特性参数定义

飞机供电系统的特性参数是指系统处于各种运行状态下，能表征系统在用电设备输入端

瞬、稳态供电特性的物理量参数。例如交流供电系统处于稳态运行时，由于外界或其内部原

因，使其在用电设备输入端上的电压幅值有周期性的或随机性的或两者兼有的变化，工程上称

为电压调制。航空领域将其１ｓ内电压幅值变化的最大值和最小值之差，定义为电压调制幅

度。电压调制幅度表征了交流供电系统稳态运行时，其用电设备输入端供电电压幅值的特性。
电压调制幅度就是交流供电系统的一个供电特性参数。

供电系统的供电质量由其供电特性参数在系统各种运行状态和各种情况下的极限值所决

定。飞机供电系统的供电特性就规定了供电特性参数的允许极限值，以保证供电系统的质量

水平。电能形式不同，供电系统的基本参数也不同，其供电特性参数大不一样。以直流电能形

式供电的直流供电系统，有其供电特性参数；而以交流电能形式供电的交流供电系统，也有其

与直流供电系统不同的供电特性参数。

６．２．２　直流供电系统的供电特性参数

直流供电系统表征其供电特性质量的电能物理量参数是直流电压。而在系统各种运行状

态和各种情况下，系统用电设备端的直流电压，即使在稳态运行条件下，也不是恒定的直流电

压，而会有各种波动与变化。工程领域，将直流电压的波动与变化，分解成若干物理量参数，这

些参数能表示直流电压实际波动与变化的规律、特点与量值，航空电气领域就将其作为飞机直

流供电系统的供电特性参数。飞机直流供电系统的稳态供电特性参数有直流电压、直流电压

脉动幅值、直流畸变电压、直流畸变系数和直流畸变频谱共五项；瞬态供电特性参数有一项，即

直流电压瞬变。

① 稳态直流电压———是指在不超过１ｓ的时间间隔内，在系统用电设备输入端，瞬时直流

电压的时间平均值。

② 直流电压脉动幅值———系统稳态工作期间，用电设备输入端直流电压围绕直流稳态电
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压的变化称为直流电压脉动；稳态直流电压和瞬时直流电压最大差值的绝对值，称为直流电压

脉动幅值。

③ 直流畸变电压———系统用电设备输入端直流电压中交流电压分量的方均根值。

④ 直流畸变系数———直流畸变电压与直流稳态电压之比。

⑤ 直流畸变频谱———直流电压中交流电压分量波形的频谱曲线，以每一频率分量幅值的

量化值表示。

⑥ 直流电压瞬变———系统瞬态过程中，用电设备输入端直流电压瞬时变化的时域曲线。

６．２．３　交流供电系统的供电特性参数

交流供电系统表征其供电特性质量的电能物理量参数比直流系统多得多。交流供电系统

的基本参数，除电压量值外，还有频率、相位。此外，交流供电往往是多相系统，供电特性参数

中还需要有反映相间平衡的某些参数。同时，供电系统的性能质量，不但有稳态工作状态时的

特性指标要求，瞬变工作过程中，同样也要有特性指标的要求。因此，交流供电系统的供电特

性参数也有稳态参数和瞬态参数两类。

１．飞机交流供电系统的稳态供电特性参数

飞机交流供电系统的稳态供电特性参数有电压、频率与涉及相间平衡问题的三方面参数。
（１）稳态供电特性电压参数

交流供电系统其用电设备输入端的电压，在系统稳态运行过程中也是在不断变化的，而能

够反映并表示这种电压变化规律与特点的参数，即能确定为供电系统稳态供电特性的电压参

数。在飞机供电特性标准中，已确定的稳态供电特性电压参数有稳态交流电压、交流电压峰

值、交流电压直流分量、交流电压调制幅度、交流电压波峰系数、交流畸变电压、交流电压畸变

系数、交流电压畸变频谱，共８项。其中后面四项，是涉及交流电压波形的参数。

① 稳态交流电压———系统用电设备输入端相线对中线之间的交流电压每一半波之方均

根值在不超过１ｓ时间间隔内的平均值。

② 交流电压峰值———交流电压波形中，最大瞬时电压的绝对值，即电压波形的单峰值。

③ 交流电压直流分量———交流电压正负半波瞬时电压的平均值。

④ 交流电压调制幅度———在系统稳态工作的任何１ｓ时间内，交流电压波形最大单峰值

和最小单峰值之间的差值。

⑤ 交流电压波峰系数———在不小于１ｓ的时间内，交流电压半波波形峰值与其方均根值

之比的极大值。

⑥ 交流畸变电压———交流电压波形中，除基波电压分量之外的电压分量之方均根值。

⑦ 交流电压畸变系数———交流电压中，其交流畸变电压与基波电压分量的方均根值之比。

⑧ 交流电压畸变频谱———交流电压中，除基波电压分量之外的电压分量之频谱曲线，以

每一频率分量幅值的量化值来表示，其中包括谐波和非谐波分量。
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（２）稳态供电特性频率参数

交流供电系统稳态运行过程中，其频率也是在不断变化的，而反映并表示这种供电频率变

化规律与特点的参数，可确定为供电系统稳态供电特性的频率参数。在飞机供电特性标准中，
已确定的稳态供电特性频率参数有稳态频率和频率调制幅度两项。

① 稳态频率———供电系统用电设备输入端，其供电电源频率在不超过１ｓ时间间隔内频

率的平均值。

② 频率调制幅度———交流供电系统稳态工作期间电源频率变化，在任意１ｍｉｎ时间间隔

内，所出现的最大频率与最小频率的差值。
（３）稳态供电特性相间平衡参数

交流供电一般均采用三相供电系统。理想情况则是三相稳态交流电压相等，电压之间的

相位正好互差１２０°，且三相相序要符合规定要求。其中，相序靠供电系统中网络的连接结构

次序来保证；而各相电压相等，且相位互差１２０°，在系统运行过程中不可能绝对保证。供电特

性要求，允许其有一定的偏差，规定的偏差极限值，反映了供电特性的质量。为表达交流供电

系统在相间平衡方面的供电特性质量水平，也就引入了涉及相间平衡的供电特性参数。在飞

机供电特性标准中，已确定的稳态供电特性相间平衡参数有电压不平衡和电压相位差两项。

① 电压不平衡———供电系统用电设备输入端，三相稳态交流电压之间差值的最大值。

② 电压相位差———供电系统用电设备输入端，任意两相电压基波分量从负方向到正方向

过０相邻交点之间的电角度之差。

２．飞机交流供电系统的瞬态供电特性参数

供电系统由一个稳态工作状态转变到另一个稳态工作状态时，总要经过一个瞬态过程才

能达到新的稳定。而瞬态过程中，系统的供电特性也需满足瞬态供电特性的质量要求。为能

判定并表达供电系统瞬态供电特性质量水平，也就需要有能表征系统瞬态供电特性的参数，即

瞬态供电特性参数。在飞机供电特性标准中，已确定的瞬态供电特性参数有瞬态峰值电压、电

压瞬态、频率瞬变和电压尖峰四项。

① 瞬态峰值电压———供电系统瞬变过程中，交流电压波形最大峰值（单峰值）的绝对值。

② 电压瞬态———供电系统瞬变过程中，系统用电设备输入端供电电压的瞬态变化。

③ 频率瞬态———供电系统瞬变过程中，系统用电设备输入端供电电源频率的瞬态变化。

④ 电压尖峰———叠加在交流瞬时电压上的持续时间小于５０μｓ的瞬变电压（波形）。

６．３　飞机直流供电特性要求

６．３．１　飞机直流供电系统稳态特性要求

当前，飞机直流供电系统存在额定电压为２８Ｖ 和２７０Ｖ 直流两线制或负线接地的两种类
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型。它们的供电特性参数相同，而具体的特性指标要求不一样。

１．２８Ｖ直流供电系统稳态特性要求

（１）正常工作状态时的供电特性要求

飞机２８Ｖ 直流供电系统正常工作状态时，其稳态供电特性参数稳态直流电压、直流电压

脉动幅值和直流畸变系数的质量要求如表６．３．１所示。

表６．３．１　２８Ｖ直流供电系统正常工作状态稳态要求

特性参数 特性要求

稳态直流电压 ２２．０～２９．０Ｖ

电压脉动幅值 最大１．５Ｖ

直流畸变系数 最大０．０３５

而直流畸变频谱的特性要求，见图６．３．１，图中频谱曲线限制了直流畸变电压中各频率分

量电压方均根值的极限。
（２）非正常工作状态时的供电特性要求

２８Ｖ 直流供电系统非正常工作时，常常会出现过、欠压现象。供电特性要求规定系统保

护装置动作之前的过、欠压极限值，见图６．３．２。
（３）应急工作状态时的供电特性要求

２８Ｖ 直流供电系统应急工作时，供电电源的容量有限，系统中仅少数配电装置和用电设

备工作，以保证飞机返航与降落时的飞行与人员安全。此时，直流稳态电压的供电特性要求，
比正常工作状态时有所降低，允许的极限范围为１８～２９Ｖ。

（４）电起动工作状态时的供电特性要求

２８Ｖ 直流供电系统电起动工作状态时，由于负载电流很大，供电电源一般采用蓄电池，其

直流稳态电压的供电特性要求降得更低，允许的极限范围为１２～２９Ｖ。

２．２７０Ｖ直流供电系统稳态特性要求

（１）正常工作状态时的供电特性要求

飞机２７０Ｖ 直流供电系统正常工作时，其稳态供电特性参数稳态直流电压、直流电压脉动

幅值和直流畸变系数的质量要求如表６．３．２所列。

表６．３．２　２７０Ｖ直流供电系统正常工作状态稳态特性要求

特性参数 特性要求

稳态直流电压 ２５０．０～２８０．０Ｖ

电压脉动幅值 最大６．０Ｖ

直流畸变系数 最大０．０１５
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图６．３．１　２８Ｖ直流供电系统最大直流畸变频谱极限
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图６．３．２　２８Ｖ直流供电系统非正常过、欠压极限
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而系统直流畸变频谱的特性要求，见图６．３．３。

图６．３．３　２７０Ｖ直流供电系统最大直流畸变频谱极限
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（２）非正常工作状态时的供电特性要求

２７０Ｖ 直流供电系统非正常工作时，供电特性要求所规定的系统在保护动作之前的过、欠

压极限值如图６．３．４所示。
（３）应急工作状态时的供电特性要求

２７０Ｖ 直流供电系统应急工作时，其稳态供电特性要求同正常工作状态的要求。

图６．３．４　２７０Ｖ直流供电系统非正常工作过、欠压极限
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６．３．２　飞机直流供电系统瞬态特性要求

直流供电系统瞬态工作过程中，其供电特性要求是规定了系统从瞬态开始时刻，在用电设

备输 入 端 电 压 变 化 的 极 限，包 括 对 电 压 变 化 持 续 时 间 的 限 制 和 稳 态 直 流 电 压 的 极 限 范 围。

２８Ｖ直流供电 系 统 的 瞬 态 供 电 特 性 要 求，即 系 统 瞬 态 过 程 中，电 压 瞬 变 的 变 化 极 限，见

图６．３．５。２７０Ｖ 直流供电系统的瞬态供电特性要求，见图６．３．６。

图６．３．５　２８Ｖ直流供电系统电压瞬变极限
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图６．３．６　２７０Ｖ直流供电系统电压瞬变极限
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６．４　飞机交流供电特性要求

６．４．１　飞机交流供电系统稳态特性要求

１．相序要求

飞机交流供电系统一般都采用 Ｙ形连接中线接地的三相四线体制，供电系统和用电设备

ａ，ｂ，ｃ三相的相序都应符合图６．４．１所示规定。

２．飞机恒频交流供电系统稳态特性要求

（１）正常工作状态时的供电特性要求

飞机恒频交流供电系统正常工作时，其供电特性要求规定了包括电压、频率、波形和相平

衡有关供电特性参数的极限值，具体规定见表６．４．１。

图６．４．１　三相交流供电系统相序关系矢量图

表６．４．１　恒频交流供电系统正常工作状态稳态特性要求

参数类型 特性参数 特性要求

电压

稳态交流电压 １０８～１１８．０Ｖ，方均根值

交流电压调制幅度 最大２．５Ｖ，方均根值

交流电压直流分量 ＋０．１０～－０．１０Ｖ

频率
稳态频率 ３９３～４０７Ｈｚ

频率调制幅度 ４Ｈｚ

波形
交流电压畸变系数 最大０．０５

交流电压波峰系数 １．３１～１．５１

相平衡
电压不平衡 最大３．０Ｖ，方均根值

电压相位差 １１６°～１２４°

而供电系统交流电压畸变频谱的特性要求，则由图６．４．２规定了交流电压中除基波电压

分量外，其他频率分量的极限值，电压量值以方均根值表示。
（２）非正常工作状态时的供电特性要求

飞机恒频交流供电系统非正常工作状态时，其稳态供电特性要求比正常工作状态时有所

降低。具体规定有稳 态 交 流 电 压 的 极 限 范 围 为１００．０～１２５．０Ｖ，稳 态 频 率 的 极 限 范 围 为

３８０～４２０Ｈｚ。而其他稳态供电特性参数要求与正常工作状态相同。
非正常工作状态时的供电特性要求还规定了系统过、欠压和过、欠频保护装置动作之前的

过、欠压和过、欠频的极限值。图６．４．３所示为过、欠压保护极限。图６．４．４所示为过、欠频保

护极限。
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图６．４．２　交流供电系统交流电压畸变频谱极限
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图６．４．３　交流供电系统交流过、欠压极限
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图６．４．４　交流供电系统过、欠频极限
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（３）应急工作状态时的供电特性要求

飞机恒频交流供电系统应急工作状态时，其稳态供电特性要求与正常工作状态时相同。

３．飞机变频交流供电系统稳态特性要求

变频交流三相供电系统除稳态频率极限范围规定为３２０～６４０Ｈｚ之外，其余电压、频率、
波形和相平衡稳态供电特性参数的规定极限范围与恒频交流供电系统正常工作状态时的供电

特性要求相同，即表６．４．１和图６．４．２。
（１）非正常工作状态时的供电特性要求

变频交流供电系统非正常工作状态时，其稳态交流电压的特性要求随供电系统的供电频

率不同而不同。

① 系统供电频率在３２０～４２０Ｈｚ范围内时，其稳态交流电压参数规定允许的极限变化范

围为１００．０～１２５．０Ｖ，与恒频交流供电系统非正常工作状态时的特性要求一样。

② 系统供电 频 率 高 于 ４２０Ｈｚ时，稳 态 交 流 电 压 的 极 限 变 化 范 围 规 定 为 频 率 ３２０～
４２０Ｈｚ时的极限值乘以ｆ／４２０的比值，ｆ是供电系统的频率。可见，当频率高时，规定的稳态

交流电压极限范围要大。
（２）应急工作状态时的供电特性要求

飞机变频交流供电系统应急工作状态时，其供电特性要求与正常工作状态时相同。

６．４．２　飞机交流供电系统瞬态特性要求

１．飞机恒频交流供电系统瞬态特性要求

① 瞬态峰值电压———供电系统瞬态过程中，其交流电压波形的最大峰值（单峰值）绝对值

极限为２７１．８Ｖ。

② 电压瞬变———供电特性要求规定了系统从瞬变开始至达到稳态工作状态后，系统用电

设备输入端供电电压变化的极限范围，其量值以方均根值表示，具体要求见图６．４．５。图中所

示供电特性要求还包括了对电压变化持续时间的限制和稳态交流电压的极限范围。

③ 频率瞬变———供电特性要求规定了系统从瞬变开始至达到稳态工作状态后，系统用电

设备输入端供电频率变化的极限范围，具体要求见图６．４．６。图中所示要求包括了对频率变

化持续时间的限制和稳态频率的极限范围。

④ 电压尖峰———由用电设 备 的 接 入 与 切 除 而 产 生，且 设 备 切 除 更 是 电 压 尖 峰 的 主 要 来

源。供电特性规定尖峰电压宽度小于５０μｓ，其大小不应超出系统额定交流电压的±５０％。

２．飞机变频交流供电系统瞬态特性要求

（１）当供电系统的频率在３２０～４２０Ｈｚ范围内，系统电压瞬变的特性要求与恒频交流供

电系统，即如图６．４．５所示。
（２）当供电系统的频率高于４２０Ｈｚ，系统电压瞬变的特性要求为对图６．４．５所示的电压瞬

变上极限值乘以ｆ／４２０的比值，为此时电压瞬变的上限值；而下限值不变，ｆ是供电系统频率。
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图６．４．５　恒频交流供电系统交流电压瞬变极限
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图６．４．６　恒频交流供电系统频率瞬变极限
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６．５　飞机供电系统的相容性

６．５．１　飞机供电系统的瞬态与稳态

１．飞机供电系统的瞬态

飞机供电系统由于负载的增加或减少，发动机转速的变化等正常扰动和有时由于供电中

断或如故障切除等非正常扰动，其供电电压和频率等电能物理量参数会发生瞬时变化，随后又

恢复到稳定状态，这个变化过程就称瞬变。飞机供电系统瞬变时的工作状态，则称瞬态。
飞机供电系统处于瞬态工作状态时，若其物理量的瞬时变化，不超出供电特性规定的稳态

极限，称之为微小瞬变。如：电压变化范围，２８Ｖ 直流供电系统不超出２２～２９Ｖ；２７０Ｖ 直流

供电系统不超出２５０～２８０Ｖ；１１５Ｖ 交流供电系统不超出１０８～１１８Ｖ。又４００Ｈｚ恒频交流

供电系统，其频率的变化范围，不超出３９３～４０７Ｈｚ。瞬态工作时，系统物理量的瞬态变化能

保持在供电特性规定的正常瞬变极限之内，称为正常瞬变。如：２８Ｖ 直流供电系统，供电电压

的瞬时变化范围在图６．３．５所示的极限范围之内；２７０Ｖ 直流供电系统，供电电压瞬时变化范

围不超出图６．３．６所示的极限范围；１１５Ｖ４００Ｈｚ恒频交流供电系统，供电电压和供电频率

的瞬时变化范围分别不超出图６．４．５和图６．４．６所示的极限范围。瞬态工作时，若系统电能

物理量参数的瞬态变化超出了供电特性所规定的正常瞬变极限，则称这种瞬变为飞机供电系

统的非正常瞬变。

２．飞机供电系统的稳态

飞机供电系统在任意长的时间间隔里，其电能物理量参数的变化始终能保持在供电特性

所规定的稳态极限之内，则称系统处于稳态。系统物理量发生微小瞬变的状态，仍属稳态。

６．５．２　飞机供电系统转换工作状态时的供电特性要求

飞机供电系统工作过程中，经常需要其电源之间的转换，如机上电源和外电源之 间 的 转

换，机上各主电源之间的转换和机上主电源与其辅助电源之间的转换等等。供电系统中，其供

电电源发生转换过程的工作状态就称为飞机供电系统的转换工作状态。
供电系统的转换工作状态，由于从一个供电电源转换到另一个供电电源，转换过程中势必

需要诸如继电接触器等功率开关器件的断开和接通，开关动作需要一定时间。尤其在断开后

立即接通时，有可能造成极大的电流冲击。由于交流电源电压存在有相位差，电流冲击更为严

重，所以必须要有使电压衰减的中断等待时间。总之，供电系统转换工作状态期间，无法避免

会发生供电的中断和瞬变。然而，从供电特性质量要求来看，转换工作状态时系统供电电压和

频率的变化应维持在供电特性要求规定的正常工作极限之内，供电中断的时间越短越好。目

前，规定的供电中断时间不应大于５０ｍｓ。如果采用快速的开关器件，如快速断路继电器，则
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转换工作时，供电的中断时间可以减少到２０ｍｓ之内。而有的民航飞机，为了更高的安全可靠

性，将转换工作时的供电中断时间延长至２００ｍｓ。

６．５．３　飞机供电系统相容性

飞机供电特性是靠其电源系统、配电系统和用电设备之间的相互适应而实现协同工作的，
即电气系统中各环节之间的相容性来予以实现。电源系统、配电系统和用电设备的各自特性

应与供电特性要求相协调。从协同工作的相容性考虑，保证飞机供电系统的供电特性要求，对

其电源系统和负载，即用电设备及它们之间的电磁兼容性有以下要求。

１．电源系统

电源系统不仅需满足飞机用电设备的功率要求，同时还应考虑配电系统的电路压降和控

制设备的接触压降以及线路安装敷设可能带来的线路干扰等问题。对交、直流电源的具体规

定要求是有所不同的。
（１）交流电源

在飞机供电系统设计时，对交流发电系统的要求除功率、额定电压和频率外，还应考虑有

足够的过载能力；能承受用电设备接通和断开，特别是交流电动机启动和停机时的冲击能力；
能适应非线性负载如变压整流器所造成的波形畸变、低功率因数负载和负载不平衡。电源输

出电压应给输配电网留有５Ｖ 电压降的裕量。发电机控制装置（ＧＣＵ）的控制调节能力应能

保证正常工作状态时所需要的发电系统特性（包括稳态和瞬态），以满足飞机供电特性要求；在

非正常工作状态时，电源系统的控制保护装置应能在供电特性超出非正常工作极限之前将非

正常和故障部分与正常工作系统隔离开来，而后使飞机供电系统恢复到正常工作状态。由变

流机和变流器供电的交流电源，也应满足上述要求。另外，供电线路的敷设和汇流条的布局应

注意系统的传导干扰和辐射干扰。
（２）直流电源

由发电机供电的直流发电特性应能满足供电特性要求，并留有２Ｖ 输配电网路压降的裕

量。由变压整流器供电的直流系统，由于变压整流器一般不设调压装置，则更应考虑好输配电

网络压降裕量 的 保 证，还 有 直 流 脉 动 和 畸 变 抑 制。同 时，还 应 采 取 抑 制 或 避 免 网 络 干 扰 的

措施。

２．用电设备

现代的飞机大都采用交流电源供电，机载用电设备应尽量选择交流类型，并为三相结构，
以利于功率的分配和负载平衡。要限制用电设备的变压整流器对供电电源波形的影响，禁止

使用半波整流。对于低功率因数用电设备，自身需采取功率因数补偿措施，大功率的电动机负

载应有启动电流限制措施，以减少对系统的影响。对非线性和脉冲电流的用电设备应设置改

善设备用电特性的电源电路，减少对系统的干扰。变压整流器、变流机和变换器，以及蓄电池

充电器和控制器、发动机控制保护装置等设备既是电源系统的一部分，同时又是用电设备，也
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都应满足对用电设备的要求。

３．电磁兼容性

供电系统的电磁兼容性是指系统及其组成与相关部件在所规定允许的电磁环境下完成规

定所要求的功能的能力。能够完成，则称系统具有电磁兼容性；不能完成或完成得不好，则称

系统不具有电磁兼容性或电磁兼容性差。所谓系统的电磁环境是指系统周围所存在的电磁能

量以各种方式与途径进行传导和辐射传播的环境。规定允许的电磁环境是指对系统周围以传

导和辐射方式传播的电磁能量幅值与频谱的极限，在极限范围内，系统及其组成与相关部件应

能正常工作，且它们自身所具有的电磁能量对周围环境传导与辐射的幅值与频谱不应超出允

许的极限。这种电磁兼容性要求已有相应的标准作出了规定，如 ＧＪＢ１３８９《系统电磁兼容性要

求》、ＧＪＢ１５１Ａ《军用设备和分系统电磁发射和敏感度要求》。
以上仅列出了飞机供电系统的主要技术指标和要求，对飞机供电系统较为完整的特性指

标与质量要求没有能全面展开与深入讨论，其目的只是用来阐明飞机供电系统质量要求的一

些基本概念。
飞机供电系统的特性及其技术要求，在国内外有关技术规范或标准中都作出了明确的规

定。有关供电系统的技术规范已成为供电系统与用电设备之间进行技术协调的关键，使飞机

电气系统（供电系统与用电设备）构成一体，以保证飞机的性能。飞机供电质量的高低，不仅反

映了航空供电系统的发展水平，同时也反映了机载用电设备的发展状况。因此，飞机供电系统

特性及其技术要求与相关的技术规范、标准，也将随航空技术、电子技术、计算机技术、材料、工

艺等工程科学技术的发展而变化。

复习思考题

６．１　试述供电系统质量的含义及其意义。

６．２　试述飞机供电系统特性参数定义以及直流供电系统和交流供电系统的供电特性参

数与各参数的物理意义。

６．３　试述飞机２８Ｖ 和２７０Ｖ 直流供电系统的稳态与瞬态供电特性要求。

６．４　试述飞机恒频和变频交流供电系统的稳态与瞬态供电特性要求。

６．５　何谓飞机供电系统的稳态、瞬态、转换工作状态和启动工作状态及其供电特性相关

要求。

６．６　何谓飞机供电系统的相容性（含电磁兼容性）及其系统应用所要遵循的原则。
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第７章　飞机供电系统的工程设计

７．１　飞机供电系统的工程设计和技术要求

７．１．１　工程设计依据和工程技术要求

１．工程设计依据

飞机供电系统的工程设计必须符合飞机总体技术要求。一般在飞机总体设计时，会确定

供电系统的体制、余度要求、应急供电时间以及质量限制等技术指标。供电系统的配电布局和

输电线路路程，也由飞机的总体布局确定。飞机供电系统的供电容量，由机载设备的用电需求

而定。发电装置的数量、安装形式与空间、散热方式等技术问题，则与飞机所配备的动力装置

相关。
飞机供电系统的配套设备和部件，如发电机、控制保护器等，设计时最好选用成熟的现成

货架产品，以减小系统的研制周期和费用。

２．工程技术要求

（１）一般要求

① 向用电设备提供高质量电能，即电压、频率等电能参数要符合供电特性质量要求；

② 要满足机载用电设备在飞机各种工作状态下的用电需求，并能对重要设备和关键设备

实现余度供电等其他特殊要求，有效降低供电失效率；

③ 具有故障保护和隔离功能，保证未故障通道的正常供电；

④ 有自备能力，即在地面维护和飞行准备状态，可以不用外部电源就能投入正常工作；

⑤ 质量轻、效率高等其他基本要求。
（２）可靠性、维修性、安全性要求

① 在任何飞行状态下，能承受各种恶劣环境而可靠工作，环境是指飞机飞行和地面停放

时的速度、加速度、过载、高度、温度、压力、湿度等状态情况；平均故障间隔时间应满足飞机总

体要求；

② 生命力强，易损性小，当系统受破坏或局部故障时，能隔离故障，并有重组或降级运行

的能力；

③ 使用、安装、维修方便，系统应具有自检测能力；

④ 使用寿命长，总成本低，总成本包括生产成本、使用成本和维修成本。
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７．１．２　工程设计与研制

供电系统是飞机的重要功能系统，其中主电源系统和发电装置是飞机的二级定 型 产 品。
所以，供电系统的设计工作将贯穿于飞机研制的全过程。新机研制要有方案论证、方案设计、
工程研制、生产定型等工程实施阶段，对民用飞机还需要适航审定。在飞机研制的各个工程实

施阶段，飞机供电系统的工程设计与研制也需要开展有一定要求的相关技术工作。

１．论证阶段

新机研制首先要按战术技术和总体要求进行论证，供电系统需初步估算全机用电负载，并

结合飞机发动机选型，确定可行的供电系统方案，此为飞机供电系统的可行性方案论证。

２．方案设计阶段

新机研制的方案设计阶段，供电系统在可行性方案论证的基础上，先确定供电体制，选择

主电源系统、二次电源和应急电源，再确定设计中所适用的规范与技术标准，并编制供电系统

方案报告。方案报告中应有供电系统电路图，主要成品目录以及按飞机总体布局确定供电线

路线束组合分类表 及 其 线 束 布 置 通 路 图 和 配 电 盘 箱 图。同 时，还 需 有 电 气 负 载 和 电 气 容 量

分析。

３．工程研制阶段

本阶段是飞机研制的关键阶段，飞机供电系统的设计工作是要完成全套生产图纸与相关

技术文件，提供试制使用。同时要完成飞机地面模型试验与机上地面通电试验，编写有关技术

文件，保证飞机首飞。

７．２　电气负载和电源容量分析

电气负载和电源容量分析是飞机供电系统设计不可缺少的重要环节。供电系统的功能是

向飞机各用电设备或系统提供满足设计技术要求的电能，电源系统的容量是否合适，将影响到

飞机供电系统运行的可靠性和经济性。

７．２．１　电气负载的分类与统计

１．电气负载的分类

电气负载按其性质可分为电动机、加温、照明、电子、控制等类型。
电气负载按其重要性又可分为关键负载，即保证飞机安全返航与着陆所需最低限度的用

电设备；重要负载，即完成正常飞行任务需要的用电设备；非重要负载，即不影响飞行安全和正

常飞行任务而可以临时卸载的用电设备。
电气负载 的 工 作 方 式 有 连 续 工 作 （工 作 时 间 长 于 ５ｍｉｎ）、短 时 工 作 （工 作 时 间 大 于

０．００５ｍｉｎ而小于５ｍｉｎ）和重复短时工作（多次接通与断开）。
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２．飞机工作状态

飞机电气负载通常随飞机工作状态的不同而改变。不同工作状态所使用的用电 设 备 不

同，所以，不同工作状态的用电量也不同。通常飞机有１０种工作状态，即地面维护、校准、装载

和准备、启动和预热、滑行、起飞和爬升、巡航、作战或夜航或除冰、着陆和应急。

３．电气负载统计

电气负载统计是按飞机工作状态，列出所有处于工作用电设备的名称、型号及其用电需求、
工作方式和所接汇流条，以求得飞机每一种工作状态下所需的用电量。通常采用表格形式。

飞机电气负载的统计数据来源于用电设备的相关技术资料，或通过试验和计算获得。

７．２．２　电气负载分析

在对飞机电气负载进行统计的基础上，按配电系统汇流条设置顺序，逐级进行负载分析，
也就是对飞机的各工作状态和规定时间区间进行需求用电量的计算和累加，得出各汇流条不

同时间区间的用电量，并与电源的供电能力比较。供电系统电源的供电能力要大于统计累加

结果中的最大用电量。
通常先以最末级汇流条进行负载统计与汇总，然后向上逐级统计，直至主汇流条，并作为

电源容量分析的基础。非连续工作的用电设备，其平均负载的计算公式为：
平均负载（Ｗ 或Ａ）＝（单台设备用电量×同时工作的设备数×工作时间）／规定的时间区间。
连续工作的用电设备，如工作时负载变化，则其用电量 取 任 何５ｍｉｎ区 间 平 均 负 载 的 最

大值。
飞机供电系统电气负载分析的时间区间划分有５ｓ分析、５ｍｉｎ分析和连续分析。连续分

析时，对应于电源系统的额定容量；５ｓ分析和５ｍｉｎ分析则对应于电源系统的过载容量。
对于直流系统，如某一负载用电量的瞬态峰值超过供电系统中任何一台发电机额定容量

的２０％，则要求该负载用电设备的制造厂提供完整的启动曲线，以便进行瞬态分析。
对于交流负载应按相有功功率、相无功功率和相视在功率分别统计，并计算相有功功率与

视在功率之比，即功率因数。另外，还应计算相不平衡度，即视在功率最大相的伏安值与最小

相的伏安值之差。
由于飞机供电系统中的非纯阻性负载启动时瞬态电流远大于其额定电流，会影响其他用

电设备的正常供电，因而电气负载分析还需进行瞬态分析。用电设备的启动曲线是瞬态分析

的依据。
对于用电启动发动机的飞机，由于启动电流比较大，需进行启动用电分析，以确定发动机

启动的供电要求。分析工作首先要获取发动机启动所要求的启动电流、最低电压和其他有关

数据以及启动后５ｓ和５ｍｉｎ内可能出现的峰值电流；然后，将其累加到相应供电汇流条的负

载统计数据之中。
飞机在地面使用机载辅助动力装置驱动的电源或外部电源对机载用电设备供电的状态称
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为外电源供电状态，此供电状态的负载分析需单独进行。

７．２．３　电源容量分析

电源容量分析的目的是验证电源容量能否满足机载用电设备的用电需求。

１．电源实际供电能力

电源技术条件中确定的额定容量是在规定的环境条件下，处于正常工作状态时的发电能

力。而在实际环境条件（或设计规定的环境条件）下，其发电能力往往有变化，则必须对电源额

定容量进行修正。定义电源实际发电容量与额定发电容量之比为电源额定容量修正系数。
影响电源实际发电能力的环境条件有机械环境、电磁环境、冷却环境和电路阻抗环境。所

谓机械环境是指发电机传动装置的输出转矩极限与发电机额定容量所要求的转矩之比，此比

值定义为电源额定容量的机械修正系数。
电磁环境是指发电机在其实际运行转速下，所能承受的最大负载与其要求的额定负载之比，

此比值定义为电源额定容量的电磁修正系数。一般都在发电机处于最低极限运行转速时考虑。
冷却环境是指发电机在实际运行的冷却条件下，所能承受的最大负载与其额定负载之比，

此比值定义为电源额定容量的冷却修正系数。
电路阻抗环境一是指发电机并联运行时，由于负载分配的不均衡，存在并联降容效应，其

降容程度取决于并联运行的发电机数量和并联运行负载均衡精度。并联降容后的允许实际容

量与额定容量之比就定义为电源额定容量的并联修正系数，此系数一般可取为０．９。电路阻

抗环境另外也是指发电机容量在发电机输出端考核，而电源的供电容量却在调压点（即配电系

统的电压基准点）考核，发电机输出端到调压点馈电线的电压损失，使电源供电容量低于发电

机的额定容量。电源供电容量与发电机额定容量之比定义为电源额定容量的阻抗修正系数。
上述各修正系数的连乘积，称为电源额定容量的综合修正系数。其中，机械、电磁和冷却

修正系数只要有两项小于１，则计算综合修正系数时，另一项系数取为１。电源的实际供电能

力为其额定容量乘以综合修正系数。

２．电源分析

电源分析是根据电源的实际供电能力，由负载分析获得的用电需求，计算出飞机不同工作

状态时各工作区间的供电容量裕度，即

Ｈｐ ＝ （Ｊ－Ｌ）／Ｊ×１００％ （７．２．１）
式中：Ｈｐ———电源供电容量裕度；

Ｊ———电源实际供电能力，即供电修正容量；

Ｌ———系统负载用电需求。
电源分析可用图形表示，称为电源使用图。图７．２．１为典型的交流电源使用图。电源使

用图直观地表示出飞机各种工作状态下，在各工作时间区间，电源实际供电能力与系统负载用

电需求之间的对应关系。
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图７．２．１　典型的交流电源使用图
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由负载分析和电源分析，可得出电源系统供电容量在飞机各种工作状态下是否能满足系

统负载需求用电量的结论。一般主电源和二次电源的连续工作供电容量裕度要求为３３％～
５０％，应急电源系统的供电容量裕度一般要求为１０％以上。

７．２．４　蓄电池分析

飞机上蓄电池可用作应急电源或辅助电源，是机载电源设备，其装机容量的确定，需进行

容量分析。而当其储存的电能消耗完后，需由机载电网予以充电，它又是机载直流汇流条的用

电负载，其充电电流也是机载电源系统的负载用电需求。为此，还需进行充电电流分析，作为

飞机电源系统负载分析的一部分。

１．蓄电池容量分析

统计由蓄电池供电的各用电设备所需功率（Ｐｉ）和工作时间（ｔｉ），并按蓄电池平均供电电

压２４Ｖ，计算出所需的电流（Ｉｉ），对Ｉｉｔｉ求 和，得 出 在 蓄 电 池 供 电 时 间 内 所 需 的 总 Ａｈ数 Ｑｐ。
根据供电系统要求，确定蓄电池放电工作时间ｔｐ，求得放电工作时间内的平均放电电流Ｉｃｐ

Ｉｃｐ ＝Ｑｐ／ｔｐ （７．２．２）
蓄电池的放电容量和放电电流的关系曲线可查专用技术条件。根据平均放电电流Ｉｃｐ，可

查得对应的放电容量Ｑｍ。蓄电池供电负载所需的用电安时数Ｑｐ与其放电量Ｑｍ之间应满足

Ｑ ｐ≤ （０．７５～０．８）Ｑｍ （７．２．３）
长期在低温下使用的蓄电池，应考虑配置自动加温设备。分析时应考虑机载环境温度对

放电电流的影响。如蓄电池又用于发动机启动，则分析时蓄电池的放电容量应减去启动发动

机时所消耗的容量。

２．蓄电池充电电流分析

蓄电池的充电电流应计入其充电直流汇流条的负载分析之中，蓄电池充电电流与充电所

经历的时间有关，计算公式为

Ｉ＝Ａ×Ｃ （７．２．４）
式中：Ｉ—平均充电电流（Ａ）；

Ａ—蓄电池安时容量（Ａｈ）；

Ｃ—由充电曲线查得的充电系数。

７．３　供电系统方案设计

７．３．１　供电系统方案设计的主要任务

１．设计方案的初步论证

根据飞机总体要求，即民用飞机的载客量、选用发电机台数、航程、巡航高度等技术要求；
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军用飞机的战术技术指标，即飞行高度、速度、作战半径、选用发电机台数、主要武器设备配置

等技术要求。通过论证，明确主电源型式及主电源系统的运行方式，选定供电设备和二次电源

设备，根据电气负载的估算初步确定主电源与二次电源的容量，对初步论证的方案进行技术、
经济分析。

２．系统方案论证

飞机主要用电设备初步确定后，进行电气负载分析，并进行供电系统的方案设计。先根据

动力装置（发动机或辅助动力装置）的型号，确定主电源系统的型号或新研制设备的主要技术

指标，相应地确定其他电源设备（如二次电源、应急电源等）的型号或新研制设备的主要技术指

标；同时确定汇流条设置，以及关键用电设备的应急供电方案。方案确定后，需进行技术、经济

分析。在此基础上，编写该型飞机的“供电特性与对用电设备的要求”，作为设备采购与成品技

术协调的依据。

７．３．２　供电系统方案选择

１．主电源方案选择

主电源方案是供电系统方案的核心。主电源的选择与飞机总体要求、动力装置的类型及

其启动方式、飞机的总用电负载要求、发动机台数、大功率或关键用电设备对供电特性的要求

等密切相关。可供选择的主电源类型有低压直流、变频交流、恒频交流、混合电源和高压直流

等。其中，低压直流电源适用于轻型民用飞机，马赫数小于１．８和飞行高度不超过１８０００ｍ
的战斗 机，单 通 道 消 耗 电 功 率 小 于１２ｋＷ 的 飞 机，直 流 用 电 设 备 功 率 占 总 用 电 设 备 功 率 的

６０％以上且用电力启动发动机的飞机。
变频交流电源适用于机载用电设备的电功率较大，但对供电质量要求不高，单机 容 量 在

１２～４０ｋＶＡ，发动机转速变化范围较小（例如采用涡轮螺旋桨发动机，在巡航时其速度变化在

±５％左右）的场合。可由发动机直接驱动发电机，主要适用于支线飞机和战斗机。
恒频交流电源适用于客座量在１００座以上的民用飞机，单通道消耗电功率在２０ｋＶＡ 以

上、升限较高（２００００ｍ 以上）、速度较大（马赫数大于２．０）、技术指标要求较高，发动机为涡

扇发动机，最高转速与慢车转速之比为２∶１左右。
变速恒频电源是一种正在发展中的电源。与恒速恒频电源相比，其优点有：

① 系统的可靠性提高，大大改善了维修性能；

② 寿命长，全寿命使用费用低；

③ 供电质量高，特别是频率调节精度可达到（４００±０．０４）Ｈｚ，且不受瞬态影响；

④ 电源的效率高，可达８２％～８６％；

⑤ 可以实现起动发动机的工作模式。
变速恒频电源与恒速恒频电源相比，技术比较复杂，设备采购成本高，其质量较ＩＤＧ 装置

要重。
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混合电源的主电源为低压直流和变频交流，适用于３０～８０座的支线飞机，用电设备中加

热和防冰负载占较高的比例，而且交流电源容量不大（一般在４０ｋＶＡ 以下），主发动机为涡轮

螺旋桨发动机，在巡航时发动机转速变化不大。
高压直流电源目前还较难普遍采用，主要原因是涉及供电体制更改，影响到大量用电设备

的适应性。

２．电源功率确定

新型飞机研制时，其供电系统电源功率的确定先按飞机的总体要求初步选择，以确定主电

源类型；然后，在飞机用电设备需求基本确定的前提下，再最终选择并确定电源功率容量。对

于改型飞机，则应根据新增用电负载，对原飞机供电系统的电源功率容量进行校核，以确定改型

后所需的电源功率容量。如飞机发动机改装，则需重新选择供电系统主电源类型及其功率容量。
（１）电源功率初步选择

在供电系统方案论证阶段，大量用电设备尚未确定，电气负载分析工作未能开展，电源功

率只能参考同类飞机进行初步选择。此阶段的主要任务是选择确定主电源类型。主电源类型

要根据飞机发动机类型及其启动方式和大功率用电设备情况来选择。如飞机供电系统采用交

流电源为主电源，则系统中的直流电源功率一般都选择为主电源功率容量的１０％左右。
（２）电源功率确定

在新机研制的方案设计阶段，供电系统的大部分用电设备（尤其是大功率用电设备）及其

电功率需求已确定，则可对电源功率的初步选择进行校核。需调整时，应进行修正，然后确定

其最终选择。
飞机供电系统电源功率的最终确定必须要满足飞机各种工作状态下，其稳态与瞬态时的

电功率需求，并且要有一定的容量余度。
飞机供电系统中的二次电源，其功率的确定要依据二次电源的电气负载分析，其过载能力

应与其短时负载的电功率需求相协调。
飞机供电系统中的辅助动力装置，其电源功率的确定一般与单通道主电源功率相同。

３．供电系统的运行方式

供电系统的运行方式是指其电源与用电设备之间输配电网络的结构形式，在系统方案论

证阶段确定，它与主电源类型及其功率容量密切相关。目前，飞机大都采用的集中供电布局，
供电系统运行方式可分为转换供电、并联供电、分组并联供电。

（１）转换供电

转换供电运行方式是指主电源正常运行时，各台发电机独立向各自的汇流条供电。当某

台发电机发生故障，则其汇流条转换接至其他正常运行发电机的供电端。
转换供电运行方式的主要优点是：

① 发电机之间不需自动负载均衡电路，对交流发电机则不需要有功功率和无功功率均衡

分配电路，使发电机的调节、保护简单；
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② 发电机之间也不会有环流，系统输出功率不会下降；

③ 系统发生短路故障时，故障电流较小。
其主要缺点是：

① 由于单台容量小，大功率用电设备的通断会造成较大的扰动；

② 非同步运行的交流发电机之间，容易在系统中产生拍频效应；

③ 汇流条供电路径转换时，会有５０～２００ｍｓ的供电中断。
（２）并联供电

并联供电运行方式是指主电源正常运行时，所有主发电机（至少两台）并联后，通过系统并

联汇流条共同向机上负载供电。当某台发电机发生故障，用电设备可以由其他正常运行的发

电机供电。
并联供电运行方式的主要优点是：

① 电气负载在并联发电机之间均匀分配，发电机安装容量得到充分利用；

② 一台发电机故障，不会引起用电设备断电和供电中断，提高了供电可靠性；

③ 系统容量大，大功率用电设备的通断造成的扰动小；

④ 系统无拍频效应。
其主要缺点是：

① 系统需有自动负载均衡和自动并联电路，线路复杂；

② 系统发生短路故障时，故障电流较大；

③ 发电机之间的环流，引起系统输出功率下降。
（３）分组并联供电

分组并联供电运行方式是指主电源正常运行时，发电机（至少四台）分组并联，各并联组之

间又是转换供电运行方式。该种供电方式具有上述两种供电方式的优点，但系统结构复杂，适

用于四台发动机的大型飞机。

４．对重要设备和关键设备的供电

（１）机载设备分类及失效率要求

根据安全性要求，机载设备分为三类，按民用飞机适航咨询通报，设备类型及其失效率为：

① 关键设备———是其失效会影响飞机安全飞行和返航着陆的设备，如飞控设备等。该类

设备的失效率要求λ≤１０－９，失效应是极不可能的事件。

② 重要设备———是其失效会影响飞机完成正常飞行任务的设备，如火控设备等。其失效

率要求λ≤１０－７，失效是不大可能发生的事件。

③ 非重要设备———是其失效不会影响飞机安全飞行或完成正常飞行任务的设备，如生活

设备等。其失效率要求λ≤１０－５，失效是可能发生的事件。
（２）重要汇流条的供电

重要汇流条是保证重要设备获得电能的供电路径，飞机上任何通道的主电源都能向重要
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汇流条供电。对转换供电方式的供电系统，其某一个主电源发生故障，与该电源连接的重要汇

流条将自动转换到其他正常运行的发电机供电端。对并联供电方式的供电系统，只要飞机还

有一台主发电机正常，则重要汇流条仍具有供电能力。此时，非重要设备则要自动或手动卸

载，以保证重要设备的用电需求。
（３）应急汇流条的供电

应急汇流条是保证关键设备获得电能的供电路径，机上任何电源都能向应急汇流条供电。
当主电源均失效时，需 工 作 的 用 电 设 备（应 是 关 键 设 备）将 自 动 转 换 到 应 急 汇 流 条，以 获 得

电能。

５．汇流条设置

（１）一般汇流条设置

飞机供电系统中，由发电机至用电设备的供电网络，其常规的汇流条设置一般设为三级。
以交流供电系统为例。第一级为发电机汇流条，其通断直接由主电路断路器控制，通常连

接大功率负载。交流负载汇流条为第二级，其通断由发电机汇流条后的断路器控制，通常连接

相对较小功率的用电负载；机上的地面维护汇流条，也属第二级汇流条，地面维护时，由外部电

源供电。交流应急汇流条和交流２６Ｖ 汇流条为第三级，通断由交流负载汇流条后的断路器或

接触器控制。
（２）专用汇流条设置

供电系统中的专用汇流条一般为第二级或第三级汇流条，特别为某些专用设备供电，具体

设置随机种的不同而异。
（３）直流汇流条设置

直流汇流条除与一般汇流条和交流负载汇流条相似外，应特别注意蓄电池直接汇流条和

蓄电池汇流条的设置。一般蓄电池汇流条通过接触器由蓄电池供电，而蓄电池直接汇流条则

不需接触器直接由蓄电池供电。在装有蓄电池充电器的飞机中，蓄电池直接汇流条将感受蓄

电池充电电压。不同充电器充电特性不同。因此，接在蓄电池直接汇流条的用电设备要特别

注意其对蓄电池充电特性的适应性。

６．供电系统的经济性评估

在供电系统的方案论证和方案设计中，应重视其经济性评估。任何产品的全寿命周期费

用包括采购费用、维修费用和运行费用。
（１）采购费用

飞机供电系统中采购费用是指单架飞机供电系统需采购所有成品费用的总和。当个别成

品使用寿命低于飞机使用寿命时，还需考虑在飞机使用寿命期内重复采购该成品所需的费用。
（２）维修费用

飞机供电系统的维修费用与飞机使用寿命、平均维修间隔时间（ＭＴＢＦ）、维修一次所需的

费用有关。维修一次所需的费用与维修工时、专用维修工具和设备、对维修人员技术水平高低

５７２



的要求有关。通常将维修费用折算为每飞行小时所需的维修费用进行计算，它取决于平均维

修间隔时间一次所需的费用。
（３）运行费用

飞机供电系统的运行费用是指为维持装机供电系统质量的飞行所消耗的费用。通常将运

行费用折算为每ｋｇ装机质量所需的运行费用进行计算。

７．４　电源系统设计

供电系统中的电源系统设计是以系统方案设计所确定的供电系统方案为依据，对电源系

统及其所有设备的技术要求和与相关设备的接口关系进行选择与确定，为构建电源系统所需

设备的采购或研制提供依据。

７．４．１　电源系统的接口关系和成品协调

１．电源系统的接口关系

飞机供电系统中的电源系统与飞机发动机、环控系统、航空电子系统和座舱等机载设备在

结构、连接和技术要求等方面有着较为密切的关系，是电源系统设计时必须要考虑并遵循的重

要依据。
（１）发电机与动力装置的接口

飞机供电系统中的主发电机由发动机驱动。此外，飞机还可能装有辅助动力装置、应急动

力装置，分别用来驱动辅助发电机和应急发电机。发电机与动力装置之间的接口关系是指电

源系统设计时应考虑动力装置发动机的输出轴转向、转速范围、加速度以及可能的安装方式和

安装空间。同时，要考虑发电机所需的提取功率、安装后的悬挂力矩和润滑与散热条件等涉及

电源系统正确设计的有关问题。当发电机为启动发电机时，还应考虑发动机的启动力矩。
（２）发电机散热

发电机的冷却方式也是电源系统设计方案确定的一个方面，视实际接口情况与技术要求

来选择，现有冷却方式有风冷和油冷两种。油冷又有循油和喷油两种冷却方式。
（３）电源系统与环控系统的接口

飞机供电系统中的电源系统设置有固态电子组件设备时，如发电机控制器、静止变换器、
变压整流器等，需要强迫通风冷却，则应与环控系统协调，为其提供通风冷却条件。

（４）电源系统与航空电子系统的接口

航空电子系统监控处理机用于对飞机供电系统中的电源系统工作状况或故障进行检测，
将检测结果传输给微处理机，通过总线传输到座舱进行显示，给飞行员告警，以便故障时采取

纠正措施；同时还进行记录，以便返航后回放，为排故提供有效信息。为此，电源系统设计时需

要与航空电子系统协调。
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（５）电源系统与飞机座舱的接口

飞机供电系统中的一些设备，如电源系统工作状态的控制、显示与出现故障时的告警装置

等，一般都安装在飞机座舱内。这些控制、显示、告警装置的正常工作与电源系统有着密切关

系。电源系统设计时，需要与飞机座舱相协调。
显示、告警装置通常采用信号灯。系统非正常工作状态时，信号灯“亮”，正常工作时，信号

灯“灭”；信号灯作为告警时，一般为红色。有的飞机还设有中央告警信号灯，系统故障时发出

闪光频率为每分钟１５０±５０次的告警信号。现代先进飞机座舱中采用了综合显示系统，由计

算机进行控制和管理。

２．电源系统的成品协调

对电源系统及其所有设备的技术要求和与其他相关设备及系统的接口关系确定后，系统

研制就要落实所需新成品或系统的定点供货或研制。飞机研制单位的成品协调是指与成品或

系统研制单位进行的技术协调，协调方式为签订技术协议书和经济合同。技术协议书通常应

包括以下内容：
（１）适用标准、规范和文件

在成品或系统的研制中应遵循国家军用标准、航空工业标准和企业标准。此外，飞机研制

单位要通过对通用规范的剪裁，编制专用的型号规范和文件。例如飞机标准化大纲、飞机质量

保证大纲、飞机维修性大纲、飞机地面保障设备大纲、飞机可靠性大纲等。
（２）一般要求

一般要求和具体内容有系统或成品名称、组成（包括配套设备或器件）、功能、装机数量、装

机部位、系统或成品框图等；与飞机型号规范和文件有关的要求，即外廓尺寸、安装尺寸、互换

性、质量及与飞机的接口、通风散热等；以及在飞机上安装时的位置、防水性、可达性、维护空间

等要求。
（３）性能要求

性能要求是指采购成品和系统组成的电源系统要求达到的性能，包括系统容量、过 载 能

力、额定电压与调节精度、功率因数、供电方式、相数或相序、主馈线压降、电压不平衡、瞬态电

压、电压波形、电压调制、直流电压脉动、稳态频率精度、频率调制、频率漂移、瞬态频率、系统保

护项目及指标等。在各项指标的协调中应考虑技术的先进性与可行性、进度与经费等因素。
（４）其他

① 如果系统中有计算机类的成品，其软件开发和编制应遵循有关标准或要求；

② 应有的使用期限、寿命、可靠性、维修性和测试性要求；

③ 根据飞机地面保障设备大纲和飞 机 质 量 保 证 大 纲 提 出 一、二 级 保 障 设 备 和 工 具 的 要

求，建立质保体系和相应技术文件。
对于民用飞机的装机产品，应执行民用飞机适航规章。
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７．４．２　主电源系统设计

主电源系统设计按供电系统方案设计所选择的主电源类型开展，不同类型的具体设计内

容与要求不相一致，现分别予以简单介绍。

１．低压直流电源系统

低压直流电源系统主电源由直流发电机、电压调节器、反流割断器和过压保护器等设备组

成。二次电源为变流机或静止变流器，将低压直流电变换为交流电。常用蓄电池作为应急电

源。系统容量取决于直流发电机容量，我国直流发电机系列有３，６，９，１２，１８ｋＷ 等。系统大

多采用启动发电机。对于机身为全金属的飞机，直流电网为单线制，以飞机机体作为负线。
低压直流电源系统的主要性能参数有调节点额定电压、电压精度、脉动电压幅值及其频率

特性；主要的保护功能有过压、过流、反流、短路等。

２．恒速恒频交流电源系统

恒速恒频交流电源系统主电源由恒速传动装置、交流发电机、调压控制保护装置、主接触

器、汇流条连接接触器、控制复位开关、电流互感器、信号指示装置等组成。二次电源为变压整

流器，将交流电转换为直流电。蓄电池或应急变流机作为应急电源。也可设置辅助动力装置，
驱动发电机作为辅助电源和（或）备份电源。

恒速恒频交流电源系统的主要性能参数是指调节点上的电压和频率特性，即电压极限、电

压调制、电压不平衡和相移、电压波形、频率精度、频率调制等。其保护项目和指标可参照相关

标准与规定。

３．变速恒频交流电源系统

变速恒频交流电源系统主电源是由发动机直接驱动的无刷交流发电机和变换器组成的

４００Ｈｚ、１１５／２００Ｖ 三相交流电源系统。二次电源、应急电源和辅助电源与恒速恒频交流电源

系统基本相同。其变频交流电功率通过变换器变换成恒频交流电功率。
变速恒频交流电源系统的主要性能参数与恒速恒频交流电源系统基本相同，可参照相关

标准。

４．变频交流电源系统

变频交流电源系统主电源由发电机、调压控制保护器、主接触器、控制开关、电源监控器等

主要部件组成。该类型很少作为飞机独立主电源系统，而通常与其他类型的电源一起组成混

合电源系统。

５．高压直流电源系统

高压直流电源系统主电源由起动发电机、整流变换和固态配电装置等设备组成。２７０Ｖ
的直流主电源由主发电机提供的１１５／２００Ｖ 恒频交流电经整流变换而成；用电设备所需电能

由变换器变换成各种所需的电能形式后提供。
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７．４．３　二次电源，应急、辅助、地面和专用电源设计

１．二次电源设计

二次电源是将主电源电能变换为另一种电能形式的装置，用以对需要不同类型电能的用

电设备供电。在低压直流电源系统中有变流机、静止变流器、直流升压机等；在交流电源系统

有变压器、变压整流器等。二次电源设计将根据系统的需求，选择相应的变换装置，并确定其

功率容量。

２．应急电源设计

应急电源是飞机供电系统处于应急工作状态时的供电电源。飞机应急电源有多种类型。
应急电源设计是按飞机应急状态时的用电需求，以及相关条件与技术要求，选择确定电源类型

和功率容量。
（１）应急电源类型

① 冲压空气涡轮发电机。
冲压空气涡轮发电机是最早用于飞机的应急电源设备，在很短时间内即可投入正常工作。

其主要缺点是投放机构不可靠，系统运行状态难以检测以及当速度低又要求大功率输出时，冲

压空气涡轮尺寸太大。

② 液压驱动发电机。
液压驱动发电机用于较先进的飞机，具有输出功率大、不受外界条件影响等优点。但当靠

存储的高压液压油工作时，结构质量和工作时间受限制；而用飞机主液压系统驱动时，效能和

可靠性低。

③ 应急动力装置发电机。
用应急动力装置驱动的发电机用于先进技术飞机，动力装置采用燃气燃料。其优点是机

动性好，能立即投入使用，在任何飞行状态下供电可靠。缺点是存储燃料有限，工作 时 间 短。
为解决长时间供电，可由主发动机引气来驱动应急发电机，但会影响飞机动力系统性能。

④ 蓄电池。
蓄电池是飞机必备的应急电源装置。当要求功率不大且供电时间不长时，则蓄电池是最

好的应急电源方案。飞机上常用的蓄电池有锌银蓄电池、铅酸蓄电池、镉镍蓄电池。
（２）应急电源选择原则

① 应急电源的容量应满足负载分析所确定的要求；要有足够长的运行时间，一般民用飞

机为２～３ｈ，军用飞机则需保证返航安全着陆；主电源故障时应急电源可自动投入，也可有驾

驶员操作投入；其供电特性满足应急负载的用电要求；

② 应急电源应启动时间短，启 动 方 法 可 靠；在 飞 机 最 小 飞 行 速 度 时，有 效 容 量 能 满 足 要

求；能进行定期检查试验，保证应急电源工作正常；

③ 选用蓄电池作为应急电源，蓄电池控制电路中需安装继电器，且由座舱操纵板上的开
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关控制；蓄电池装置的设计和安装应确保电解液或其他有害液体溢出后不会损坏邻近的部件

和结构；为确保蓄电池在规定的温度范围内正常工作，可配置加温或隔热装置；在选择蓄电池

的安时容量和其他性能要求时，应考虑温度、充电效率、老化和其他降低性能的影响因素。

３．地面电源设计

地面电源是地面供电设备，飞机上设置外电源插座、外电源监控器以及外电源接触器，以

便对地面电源进行控制并对机上电网进行保护。地面电源的供电特性是指与飞机连接处所测

得的电气特性，要求与机上主电源系统一致或更高。地面电源设计就是要选择并确定保证供

电特性要求的地面电源设备。

４．备份电源设计

备份电源通常是指正常电源故障时用来替代的电源装置。是否需要配备备份电源，取决

于飞机的可靠性要求和完成飞行任务的迫切性。主电源和二次电源都可以有备份电源。通常

在一些小型飞机上，特别是单发动机飞机，才考虑采用备份电源。对大型飞机，由于至少装有

两台发动机，有两台或更多的主发电机，通过选择足够的容量，主发电机间可互为备份，以实现

备份电源的目的。备份电源设计的主要任务是由负载分析来确定备份电源的容量。

５．辅助电源设计

为使飞机具有不依赖地面支援设备完成地面检测和维护的能力，飞机上都设置有辅助电

源。当飞机装有一些特大用电负载，如预警机的雷达负载，则可由辅助电源参与供电，解决用

电的高峰需求。在民用飞机上辅助电源还可作为主电源的备份电源。
大型飞机，其辅助电源是由辅助动力装置驱动的发电机，其容量往往与主发电机相同。对

战斗机和武装直升机，由于强调质量轻，其辅助动力装置驱动的发电机仅提供地面维护所需的

辅助功率。辅助电源设计需进行负载分析，以确定辅助电源容量；同时，要确定辅助电源与主

电源之间的运行方式，即是同步运行还是并联工作，以及是否要求不中断转换等工作状态。

６．专用电源设计

目前，一些先进飞机，要求装备专用电源，为重要的关键用电设备提供电能，如飞行控制系

统、航空电子系统和全权发动机数字控制系统等。专用电源一般都要求不中断供电和余度供

电。专用电源的设计要按具体用电设备的技术要求有针对性地开展。

７．４．４　电源系统的控制、保护和自检测方案设计

控制与保护是电源系统的重要组成部分，其主要作用是在空、地勤人员的操纵下或根据自

动控制装置的信号，使发电机与汇流条可靠地接通、断开或转换，保证故障部分与电网可靠分

离。控制与保护装置能实施系统控制、正常运行参数控制和系统保护等功能。系统控制与保

护功能的选择力求简单、可靠。现代先进飞机，广泛应用电子集成和计算机技术，设置有智能

化计算机型的综合控 制 设 备，除 实 现 调 压、控 制、保 护 外，还 具 有 监 控、记 忆、存 储、自 检 测 等

功能。
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１．控制类型及指标

（１）调压

无论是交流还是直流，发电机输出电压调节都由调节励磁电流实现。对于三相交流电源

系统有固定相（或线）电压调节、平均电压调节、最高相电压调节和正序电压调节四种方式。一

般选用简单可靠的调节方式。为了防止不对称短路故障时非短路相电压过高而损坏用电设

备，则采用“平均加高相”的电压控制方式。
（２）单台发电机控制

发电机主回路的接通与断开由发电机断路器控制。发电机断路器接通应满足的条件是外

部电源和辅助电源已被切断，发电机转速已达到正常转速范围，并已励磁建立电压。在直流发

电系统中，发电机断路器与反流保护器组合在一起。
在发电机运行过程中，为了确保发电机建立电压和正常供电，发电机必须要励磁；而在故

障情况下，则要灭磁。为此，发电机控制还包括对其励磁电路的控制。
（３）并联控制

无论是交流系统还是直流系统，发电机都有可能并联运行。并联运行要确保发电机之间

负载分配均匀，在负载变化情况下具有相同的工作特性。直流发电系统，发电机并联运行的影

响因素是端电压及其极性。交流发电系统，并联运行需要控制的参数有相序、频率、电压值和

电压相位。
三相交流发电机并联至三相汇流条而不引起严重瞬变和机械冲击，则相序相同的并联发

电机必须满足三个条件：频率差值在±０．５％以内；电压差值在±２％以内；闭合瞬间相位差

在９０°以内，保证发电机具有自整步能力而不失步。
发电机投入并联控制可手动或自动，而并联条件由自动并联电路保证。
（４）启动发电系统的控制

无论是螺旋桨还是喷气发动机，都不能自持启动，必须由启动设备拖动至一定的转速，喷

油点火后才能自持工作。常用的启动设备有燃气涡轮启动机、空气涡轮启动机、电启动机等。
对军用飞机，既要发动机启动时间短，又要不依赖地面支持。直流启动发电机可以在发动机启

动时，先由地面电源或飞机蓄电池供电启动发动机，待发动机达到一定转速后，转换为发电状

态向飞机电网供电。启动发电系统的工作过程，需要专门的电路与装置予以控制，以满足发动

机启动的技术要求。
（５）外部电源的监控

外部电源不能与机上发电机并联供电。当将外部电源接入飞机电网时，要自动断开电网

上的机载发电机。机上任何一台发电机欲接入电网，先要断开外部电源。为了防止外部电源

不适当接入，机上一般装有外部电源监控器。

２．保护类型及指标

电源系统的设计，包括电源系统保护类型的选择及其指标的确定，一般都要遵循有关标准
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的规定。
（１）过压保护

由于电压调节器或励磁系统的故障，可能引起系统电压超过规定的极限，必须进行保护。
过压保护采用反延时特性。

（２）欠压保护

当系统电压低于规定的极限时，也须进行保护。保护装置的设计要满足有关标准规定的

指标要求，欠压保护一般采用固定延时特性。发生短路故障时，系统电压变为０，是欠压故障

的极端情况，系统将采取短路故障的保护措施。
（３）过频和欠频

在发电机启动和停转期间，发电系统出现正常的频率变化，但恒速传动装置转速控制设备

和原动机的故障也能引起发电系统的频率变化，当频率偏移有关标准规定的允许极限，则为系

统故障。超出允许极限的高限为过频，超出低限为欠频，两种情况系统均需采取保护措施。保

护装置的设计要保证系统频率超过极限时，保护装置动作，断开主接触器。
（４）差动保护

交流发电机系统中，发电机馈线的相间或相与中线之间发生低阻抗短路，这是系统的短路

故障，需采取保护措施。此时的保护装置可以采用差动保护电路。差动保护电路是通过敏感

发电机输出馈线和中线之间的电流差值来判定故障，且获取故障信息，以控制保护装置动作。
直流系统中，发电机及其馈线间的短路也可采用差动保护电路装置。

３．自检测功能

飞机电源系统的自检测功能是指电源系统本身所具有的检测功能。最简单的自检测是借

助于地面检查设备进行检测。目前较多的自检测方法是利用控制保护器功能对电源系统的主

要部件进行检测，用信号灯显示。现代先进飞机，自检测功能由非航空电子监控处理机实现，
检测结果在座舱多功能显示器上或维护监控板上显示。

７．５　配电系统设计

７．５．１　配电系统设计要求

１．常规要求

① 在供电系统正常运行情况下，配电系统使用电设备从主电源、二次电源、地面电源或辅

助电源都能获得电能；

② 当供电系统发生故障，电源功率减少，不能满足飞机正常运行时的用电需求，则配电系

统能将非关键用电设备或者预先选定可不工作的用电设备按要求脱开电网；

③ 配电系统能保证飞行关键用电设备由主电源或二次电源供电，当主电源失效时，由应
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急电源供电；

④ 在地面工作期间，配电系统配有简便措施，使不需要供电的设备不与地面电源连接；

⑤ 配电网路中的故障和空勤人员的误操作不会构成飞机的不安全状态。

２．功能要求

（１）配电系统的工作及其控制、保护功能与整个供电系统的要求要相协调；
（２）具有容错供电能力，即在发生故障后系统仍能保持运行的能力；
（３）具有负载管理能力；
（４）具有自检测能力，在飞行中连续监控供 电 系 统 的 工 作 并 存 储，为 维 修 人 员 提 供 故 障

信息。

７．５．２　配电形式与布局方案设计

飞机供电系统中，其配电系统的主要任务是将电能可靠而有效地传输到各用电设备电功

率输入端。配电系统设计涉及由主电源线制决定的电能传输形式和由汇流条配置决定的配电

形式；同时，还需确定由配电线路连接形成的供电网络的布局与结构，以及输电电缆和保护装

置的选用。

１．电能的传输形式

（１）直流电传输形式

直流电能的传输形式分为单线制和双线制，在供电系统方案论证时就已确定。对于采用

单线制的直流供电系统，由于飞机机体上有相当大的电流通过，因此在配电系统设计时要特别

关注飞机结构各部件的可靠接触，以及适当提高系统的绝缘要求。
直流供电系统的电能传输形式一般都采用单线制，而局部环节如发动机上的电气附件，其

电能传输采用双线制。
（２）交流电传输形式

单相交流供电系统电能传输形式的设计选择与直流系统类同。三相交流供电系统电能传

输形式的设计选择，视发电机类型和使用特点可以有四种类型。

① 双线制，即系统不引出中线，飞机机体作为第三根相线；

② 三线制，系统也不引出中线，系统中的单相用电设备用双线制供电；

③ 中线接地的三线制，系统引出中线，是飞机机体，这是普遍选择的一种电能传输形式；

④ 四线制，系统自身引出中线的形式。

２．配电形式选择

根据飞机的用途和大小，配电形式的设计选择可有集中配电、混合配电、分散配电和独立

配电四种。不同配电形式，其结构布局不同，设计计算方法也不一样，对供电品质质量及其可

靠性、经济性等技术要求的影响因素也不尽相同。设计选择时需根据实际情况和要求，经综合

分析比较后确定。
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３．供电网络形式选择

配电形式确定后，还存在供电系统中的各汇流条之间如何连接的问题，即如何形成供电网

络。可供设计选择的供电网络形式有两类，即开式供电网和闭式供电网。其中，开式供电网络

又分为辐射形和干线形两种；闭式供电网络分为辐射形、干线形、网形、环形和混合形五种。供

电系统中，供电网络形式的设计选择要视飞机用途，以及可靠性和飞行安全性等要求来确定。

７．５．３　电线、电缆选择与截面计算

飞机配电系统电能传输功能的实现主要由电线、电缆完成，电线、电缆的选择也是配电系

统设计必须进行的一项工作。
飞机配电系统中电线、电缆种类的选择应根据电线、电缆的用途、敷设环境、质量和保护要

求等因素进行考虑。民用飞机还特别强调阻燃性，以保证飞行安全。目前航空领域广泛采用的

电线有美国瑞侃公司５５Ａ电线和国产聚四氟乙烯电线与耐热涂漆电线。电线、电缆设计选择时，
要考虑航空应用对电线的基本要求，同时要进行导线截面计算，以满足系统电能传输的需要。

１．航空应用对电线的基本要求

（１）在最恶劣的环境条件下，电线温度不允许超过规定的允许值；
（２）在短路故障情况下，电线导电部分的最高温度，在保护装置动作前不应超过允许值；
（３）电线在电路中的电压损失不允许超过规定的范围。

２．电线、电缆截面的确定

电线、电缆截面要根据载流值、电压降和机械强度三个因素来确定。一般程序先根据已知

负载电流选择电线截面，然后考核其机械强度，再用允许的线路电压损失（电压降）进行校核。
对于电机负载必须进行电机启动状态时的电压损失校核，即根据启动电流计算电压损失，校核

能否满足电机电功率输入端的最低电压要求。
（１）电线载流计算

与用电设备相连的电线载流等于用电设备电流。若汇流条带有多个用电设备，则向汇流

条供电的电线载流应按电气负载分析结果，选择汇流条负载的最大电流值。
（２）按载流值选择电线截面

按电线载流值表查得电线允许的最大载流量，使其大于电线负载电流。选择电线截面时，
对电线允许的最大载流值要进行高度和成束修正；电线允许的极限电流应大于电路中保护装

置的额定电流。
（３）电线、电缆电压损失的校核

通过计算确定选用的电线、电缆电压损失应小于允许电压损失。允许电压损失在设计中

应予以规定，应满足用电设备电功率输入端的最低电压要求。
（４）机械强度限制

飞机上的 电 线 最 小 截 面 受 机 械 强 度 限 制。一 般 规 定 单 线 敷 设 时 最 小 截 面 应 不 小 于

４８２



０．５ｍｍ２；盘箱、盒内敷设时最小截面应不小于０．３ｍｍ２。因此，对于信号电路和负载电流小

的电路，往往按机械强度限制来选择电线截面。

７．５．４　配电网路保护装置的配置

电气设备因使用不当、战斗损坏、设备老化、机械损伤等原因，都可能使配电系统中的电网

路发生短路故障或过载。此时必须对电线、电缆进行保护，并由电网中设置的电路保护装置迅

速切除故障。配电系统设计时要确定电网路保护装置的设置，以满足系统设计要求。

１．电网路保护要求

① 配电系统中的各段电网路均应设保护装置，将电网路的短路或过载故障限制在局部范

围内，而不引起严重后果，保证非故障电路仍能正常工作；

② 电网路的保护装置应有选择性，使保护装置动作后失去供电的设备最少，即保护装置

容量的选择，应使本级保护装置保护动作优先于上一级，并与发电系统的保护指标相协调；

③ 为满足可靠性要求，必要时可采用多路馈线，余度供电馈线之间的布线安装，应考虑设

置一定的间隔；

④ 保护装置要结构简单、维护方便、特性稳定、工作可靠、反应灵活、快速动作，并具有选

择性。

２．电网路保护装置的类型

① 最大电流保护装置，当电网路中的电流超过规定值时，保护装置动作，它又分为具有延

时特性和不具有延时特性两类；

② 差动电流保护装置。保护动作没有延时，主要用于电源主干线短路保护。

３．电网路保护装置的选择

在直流电网路中用的电路保护装置有熔断器和热断路器，都具有反延时特性，属于最大电

流保护装置，用以保护馈电线和用电设备，构造简单又可靠，得到广泛使用。
在交流电网路中，单相线路的保护与直流电网路相同。但在三相系统，单相保护装置只能

用于一相电网路的保护，且要保证一相保护动作时不会损坏用电设备。目前已有专为交流电

网路用的单相和三相自动保护装置。三相自动保护装置当一相故障时，三相电路均断开。
配电系统设计时，要根据系统电网路的结构布局及其所提出的具体保护要求，经过分析、

计算，才确定电网路保护装置的选择。

７．６　飞机供电系统的可靠性设计

７．６．１　可靠性设计准则

在开展系统方案论证和方案设计时，应根据有关标准进行系统的可靠性论证与分析，对其
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性能、可靠性、维修性和经济性进行全面考核。除要满足标准规定的可靠性一般要求外，供电

系统的可靠性论证与分析还需核实下列可靠性保证措施。

１．电源设置的可靠性措施

① 应有应急电源，并配备有飞行前检查其所处状态是否适用的简便方法和手段；

② 有空勤人员在飞行中能够控制各电源与各系统单独断开或一起断开以及防止并联电

源误并联的措施与手段；

③ 应有卸载电路，以免主电源过载。

２．系统自动保护的可靠性措施

① 一旦发生电气故障、设备失效或过载时，有尽量减少和防止损坏发电设备、变换设备、
蓄电池和配电系统的方法与手段；

② 当任一主电源以外的电源或辅助电源的电压或频率超出电源品质极限时，有将其从电

气系统断开的装置；

③ 除主汇流条故障或有关的保护功能失效外，系统能保证任何单个失效事件都不会使任

一主 汇 流 条 长 时 间 失 电，一 旦 失 电，系 统 配 备 有 能 自 动 或 手 动 转 换 使 该 汇 流 条 恢 复 供 电 的

措施。

３．系统非自动保护的可靠性措施

当需要空勤人员手动实现系统保护时，系统能向空勤人员发出合适的预警指示，并设有让

空勤人员能得到任 一 电 源 失 效 和（或）向 重 要 负 载 供 电 的 汇 流 条 供 电 中 断 的 指 示 及 警 告 的

措施。

４．设计中需考虑的可靠性措施

① 发电系统经故障模式分析后，对可能产生危及安全或设备可靠工作的故障均应设置适

当的保护隔离措施；

② 发电机馈线、汇流条连接和负载电路的所有配电电路都应设有保护措施；

③ 配电网路的保护应使电源汇流条配置与负载线路保护相协调，并与发电机保护指标相

协调，发电机、馈电线保护与电源汇流条保护不得因输电线路、负载汇流条及负载线上的任何

故障而动作，负载线上的故障不应使输电线路保护装置动作，为保护所有电路，在功率输出端

或在距汇流条的连线不超过３０ｃｍ 处，应有电路保护装置；

④ 主汇流条尽可能短，并应安装在单独的配电盒内，以减小易损，安装配电盒时应尽可能

利用飞机结构作保护，连接汇流条的电缆应由配备有电气保护装置的多根电线组成，以保证一

根电线发生故障时，不会影响汇流条工作，刚性汇流条，其长度更应尽可能地短，并应安装在配

电盒内或采取适当的保护措施；

⑤ 有外部电源与机上电源之间可靠 转 换 的 措 施，为 防 止 外 部 电 源 不 适 当 地 接 至 飞 机 电

网，需安装极性或相序保护器，或安装符合要求的外部电源监控器。
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５．安装与布线的可靠性措施

① 所有电气设备、控制装置和电线的安装能保证在任一部件或分系统工作时，对保证安

全飞行所必须同时工作的其他任一电气部件或分系统的正常运行不会有影响；

② 电线、电缆必须组合成束、分路相隔，以使载有大电流的电线、电缆发生故障时，对重要

电路的损害减至最低限度；

③ 电线的布局及其连接部件的位置，应保证在任何预知的工作条件下使用时，都不会在

端头产生过大的机械变形，布线时电线要留出备用部分，以保证电线的再次连接；

④ 每根线束应使用不滑的绳带、卡带和卡箍捆紧，并牢固地加以支撑，以防止绝缘磨损，
在强振动和与结构有相对运动的区域中，应采取特殊的预防措施，连接在运动部件上的电线要

拧结在相邻的运动部件上，不要用弯曲电线的办法绕过相邻的运动部件；

⑤ 处于防护区的电线，为减少电磁干扰，或者为便于在不易接近的区域走线与维护，可以

使用管道，电线在管道中的占满率应在６４％以下；

⑥ 电线与输送易燃液体或氧气的管路之间，应当有足够距离，在高温附近的电线要使用

耐高温绝缘材料；

⑦ 正常工作时，由蓄电池逸出的易燃或有毒气体，或由充电系统、蓄电池装置在发生可能

的故障时逸出的易燃或有毒气体，均不得损坏周围的飞机结构或邻近的重要设备，需设置蓄电

池故障敏感告警系统，一旦故障发生，应将蓄电池与其充电电源断开；

⑧ 与备用系统有关的电线和设备，在机械和电气上应与其他系统的电线和设备隔开，备

用系统线路应有单独的接地螺栓；

⑨ 电线的接头和端头要尽可能少；

⑩ 外部电源插座位置，要尽可能远离易燃气体或液体的集结点。

７．６．２　系统的可靠性评估

可靠性评估的目的在于鉴定系统是否满足可靠度要求，同时确定影响供电系统可靠性的

重要参数。评估工作通过对发电、汇流条和配电系统的故障率分析来开展。
目前，对单发和多发动机飞机供电系统的可靠度要求列于表７．６．１。飞机的不同飞行任

务有不同的可靠度要求。

１．供电可靠度指标分析

（１）向汇流条供电的可靠度分析

　　对于多发动机（四通道、三通道或双通道）飞机的供电系统，因发电通道多，较容易满足供

电可靠度要求；对于单发动机飞机的供电系统，则需要提高发动机或发电系统的可靠度才能满

足要求。
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表７．６．１　供电系统的可靠度要求简表

系统构成 向汇流条供电 （Ａ）
配电（Ｂ） 向所有设备供电（Ｃ＝Ａ×Ｂ）

常　规 先　进 常　规 先　进

单发（工作２．５ｈ）
安全返航０．９９９８
完成任务０．９９５

０．９８９３

０．９７８８

０．９９８４

０．９９６７

０．９８９１

０．９７３９

０．９９８２

０．９９１８

多发（工作６ｈ） 安全返航０．９９９９５
０．９４５６

０．８６７５

０．９９１５

０．９７９０

０．９４５５

０．８６７３

０．９９１３

０．９７８８

（２）向用电设备供电的可靠度分析

向负载供电的可靠度等于配电系统可靠度与汇流条供电可靠度的乘积，所以用电设备供

电可靠度低于汇流条供电可靠度，可靠度的降低程度与配电系统和电网路的数量直接有关。
采用先进技术的配电系统比常规配电系统的工作可靠度高，见表７．６．１。

（３）向电传操纵系统供电的可靠度分析

电传操纵飞机飞行控制系统的可靠工作依赖于供电系统对其供电的可靠度，要求供电系

统具有高可靠性和能很快将其转换到备份电源供电的能力。通常电传操纵飞机的供电系统包

括安装在发动机法兰盘上的主发电机（或 发 电 机 组），此 发 电 机 或 发 电 机 组 的 额 定 功 率 为 全

机所有电气负载的用电量：一 台 辅 助 动 力 装 置 驱 动 的 发 电 机 作 为 应 急 电 源；蓄 电 池 在 主 电

源失效至辅助动力装置启动发电前的一段时间 内 向 用 电 设 备 供 电，或 为 了 增 加 可 靠 性 作 为

余度电源。
电传操纵系统的可靠性要求高，需“不间断”供电。为此，可依据可靠度要求，采用由两个

或更多个负载管理中心供电的余度配电电路，电传操纵系统的设备将配备与余度供电数量相

同的电源和输出隔离二极管，以保证其“不间断”供电的实现。

２．系统的可靠性分配

可靠性分配是把系统的可靠性指标合理分配给组成系统的各分系统、设备、组件与元件。
其目的是将可靠性指标分配给组成系统的各级产品，明确各项产品的可靠性要求，让工程技术

人员采取措施，实现可靠性要求。
可靠性分配时，先要权衡总体技术指标与产品承接单位的技术状况与水平，同时要考虑产

品及其所在分系统一旦故障对整个系统任务可靠性的影响。

７．６．３　系统可靠性初步计算

１．可靠性计算依据

供电系统方案设计阶段，进行电路图设计时，要求进行电源系统可靠性初步计算，计算的

依据为：

８８２



① 正常工作阶段，正 常 状 态 下，系 统 中 的 所 有 元 件 均 工 作，元 件 数 量、类 型 和 故 障 密 度

已知；

② 整个系统在一次飞行的最长时间内都工作；

③ 在开始工作时刻，系统状态良好，均由相应的控制予以保证；

④ 元件故障随时间按指数规律分布，元件可靠度为

Ｒｉ ＝ｅ－λｉｔｉ （７．６．１）
式中：Ｒｉ———第ｉ个元件的可靠度；

λｉ———第ｉ个元件的失效率；

ｔｉ———第ｉ个元件的工作时间。

２．可靠性计算

电源系统可靠性计算是确定组成系统的各部件、辅助元件和电线对规定最大飞行时间ｔ
的可靠度Ｒ。它们的失效率可按设备使用统计数据选取。电源系统可靠度ＲＳ是发电机至用

电设备电网路中所有相应部件可靠度的乘积。
并联工作的电源系统，设有ｎ条并联电路时，系统可靠度为

ＲＳ ＝１－ＱＳ ＝１－Ｑｎ
ｋ ＝１－（１－Ｒｋ）ｎ （７．６．２）

式中：ＱＳ———规定时间内系统产生故障的概率，下标Ｓ表示系统，ｋ表示并联支路。

３．计算举例

设单发直流电 源 系 统，发 电 机 馈 电 网 路 由 元 件 串 联 组 成。按 已 知 的 元 件 失 效 率，计 算

如下：
（１）熔断器１件：λ１＝０．０１×１０－３，Ｒ１＝ｅ－λ１ｔ＝２．７３－ｔ×０．０１×１０－３

（２）差动低限继电器电路由继电器６件λ２１＝０．０２×１０－３，焊接连接３５处λ２２＝０．０００１×
１０－３，插头连接７处λ２３＝０．０００５×１０－３等元部件串联组成，所以：

Ｒ２ ＝２．７３－ｔ（６×０．０２＋３５×０．０００１＋７×０．０００５）×１０－３

＝２．７３－ｔ×０．１２７×１０－３

（３）开关１件：λ３＝０．０１×１０－３，Ｒ３＝ｅ－λ１ｔ＝２．７３－ｔ×０．０１×１０－３

（４）电压调节器由碳柱１件λ４１＝０．０８×１０－３，电 阻４件λ４２＝０．０１×１０－３，整 流 管４件

λ４３＝０．０１×１０－３，电磁线圈４件λ４４＝０．００１５×１０－３，焊接连接２５处λ４５＝０．０００１×１０－３，插

头连接５处λ４６＝０．０００５×１０－３等元件串联组成，所以可靠度：

Ｒ４ ＝ｅ－ｔ（０．０８＋４×０．０１＋４×０．０１＋４×０．００１５＋２５×０．０００１＋５×０．０００５）×１０－３

＝ｅ－ｔ×０．１７１×１０－３

（５）外部电阻：λ５＝０．０２×１０－３，Ｒ６＝ｅ－ｔ×０．０２×１０－３

（６）发电机１台：λ６＝０．２×１０－３，Ｒ６＝ｅ－ｔ×０．２×１０－３

（７）稳流电阻：λ７＝０．００１×１０－３，Ｒ７＝ｅ－ｔ×０．００１×１０－３

（８）电线线路：长５ｍ，λ８＝０．００１×１０－３，Ｒ８＝ｅ－ｔ×５×０．００１×１０－３
＝ｅ－ｔ×０．００５×１０－３

发电机馈电电路的可靠度由所包含的零部件可靠度的乘积确定，即
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Ｒｋ ＝Ｒ１Ｒ２Ｒ３Ｒ４Ｒ５Ｒ６Ｒ７Ｒ８

所以，１０工作小时，Ｒｋ＝０．９９３１；２００工作小时，Ｒｋ＝０．７４４７
当２台（即ｎ＝２）发电机并联，经计算并联电源系统的可靠度为

１０工作小时：ＲＳ＝１－（１－０．９９３１）２＝０．９９９９５２５
２００工作小时：ＲＳ＝１－（１－０．７４４７）２＝０．９３４８２２

７．７　设计图样的绘制

图样是工程活动的一种语言，是工程设计所不可缺少的组成部分。飞机供电系统的工程

设计，同样需要图样绘制，并有相关要求。

７．７．１　图样种类及其用途

对飞机供电系统工程设计所涉及的主要图样种类及其用途予以简单介绍，以建立工程设

计中图样的基本概念。

１．系统图（框图）
系统图是用符号或带注释的框概略表示飞机供电系统或分系统的基本组成、主要特征及

其功能关系，以及各组成环节间的相互连接和与机上其他系统接口关系的一种示意图。其用

途是为方案的比较和编制详细技术文件提供依据。图７．７．１为变速恒频电源系统的框图。

图７．７．１　变速恒频电源系统框图
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２．电路图及其明细表

电路图用图形符号详细表示系统电路、设备或系统全部组成及其连接关系、工作原理和与

其他系统交联关系的图形。将电路图对应系统中各组成部分及其相关资料所列成的表格，即

为电路图明细表。电路图是绘制系统接线图的依据，也是编制通电检查文件的依据，能为测量

和寻找故障提供信息。

３．接线图或接线表

接线图用来表示与电路图相对应系统的组成设备或器件之间在飞机某区段内相互电路连

接的关系，以系统电路图为依据，并按在飞机上的安装位置排列绘制，称为系统接线图（习惯称

为馈电图）。它是进行系统导通绝缘检查和维修的技术依据，用于绘制电气（或飞机）接线图。
将飞机全部电气设备按飞机的舱段分页或根据飞机分离面分页绘制的接线图，称为电气（或飞

机）接线图（习惯称为半安装图）。它是进行线束组合与转接电连接器或接线板的必要依据，并

用于绘制线束图，同时也是飞机总装时，安装设备、接线板、接线盒接线及压死接头的技术依

据。能真实反映控制盒、配电盒、仪表板、操纵台内各元器件布置及接线关系的图样，称为盘箱

接线图，可用于对应盘箱的制作、导通绝缘检查与维修和盘箱标牌制作。
与电路图一样，接线图应附相应明细表。同时，系统接线图和盘箱接线图中还应附相应的

接线表。系统接线图附带的接线表是线束图设计的依据，盘箱接线图的接线表是制作盘箱时

的接线依据。图７．７．２是盘箱接线图。

４．线束图

线束图原称电缆图，根据接线图线束组合和线束敷设路径，以单线树枝状绘制，表示设备、
器件、电连接器等相互之间的电路连接关系，用于线束制作。图７．７．３是线束图示例。

５．电气设备安装图

电气设备安装图详细表述设备、盘箱在飞机上安装与固定的生产用图纸，是一种示意图，
用于表示主要电气设备在飞机上的布局。

６．线束敷设图

线束敷设图详细表述线束在飞机上的走向、分布、固定及线束与设备连接关系的生产用图

纸，是飞机总装时，线束敷设的依据。图７．７．４是线束敷设图。

７．安装图

安装图包括设备安装图、电气设备安装总图、线束敷设图。其绘制方法与结构应符合全机

的统一制图规定。有时不绘制电气设备安装总图，而在线束敷设图绘制时一并考虑电气设备

的安装情况。
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图７．７．２　盘箱接线图
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图７．７．３　线束图示例

３９２



图７．７．４　线束敷设图
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７．７．２　系统图的绘制原则与方法

１．系统图布局

系统图的布局应清晰，并利于识别系统的工作过程和信息流向。一般情况下，可根据系统

各组成部分的功能、层次来布局；也可按系统各组成部分所起的作用和相互联系的先后顺序，
自左至右或自上而下地布局。

２．连接线

系统图的连接线仅表示系统的基本作用原理（包括电的或非电的）和过程，主要反映各部

分之间的功能关系，而不表示实际的线路连接。

７．８　供电系统的验证试验

１．试验目的

供电系统模型试验是飞机总装后首次飞行前必须进行的试验项目。通过正常、非正常等

工作状态试验，验证供电系统电源和配电系统原理的正确性，以及供电质量是否满足设计规范

要求；同时验证供电系统中的装机产品其技术状态是否满足系统设计要求，并暴露且排除装机

产品 的 缺 陷 等 有 关 技 术 问 题，为 修 改、完 善 设 计 和 首 次 飞 行 后 的 设 计 定 型 提 供 必 要 的 试 验

依据。

２．试验设备

飞机供电系统的基本试验设备有拖动台、冷却装置、模拟负载、测试设备等。
（１）拖动台

拖动台是模拟飞机发动机的装置，驱动发电机转动，其额定功率一般应大于２倍发电机额

定功率除以发电系统的效率，输出转速可调，且转速变化范围应覆盖发电机所要求的转速范

围。拖动台应有一定的调速精度，一般要求为±１％～±２％。
（２）冷却装置

根据发电装置需要，应配备冷却装置。用滑油冷却时，应对滑油进口、出口的压力和温度

进行监控，循环的滑油一般采用水冷却；对风冷发电机应配备通风冷却设备，要控制空气的进

口压力。
（３）模拟负载

模拟负载一般用电阻和电感，以模拟实际负载，负载的功率、电流、功率因数根据试验的需

求配置。
（４）测试设备

供电系统试验需测试的参数有稳态参数和瞬态参数，其中包括电压、电流、频率、功率、电

压调制、频率调制、波形参数、电压尖峰等。试验时根据所试系统（交、直流）与实际需要和试验
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精度要求配备相应的测试设备。

３．试验项目

（１）功能试验

功能试验的内容包括供电系统的发电机启动、建立电压、单台发电机投入电网、多台发电

机投入电网和与外部电源之间的转换、向应急电源的转换等项目。电源间的转换试验要记录

转换过程中的瞬态曲线和供电中断时间。
（２）供电特性试验

测定供电系统在不同负载状态下的供电特性。以交流供电系统为例，则 要 测 试 电 压、电

流、频率以及波形系数等稳态指标。测试供电系统工作状态转换期间，负载突加、突卸过程中

的瞬态特性，验证是否满足设计规定的供电特性要求。
（３）配电试验

配电试验主要验证主电源各个通道失效时，供电汇流条之间的相互转换功能，并记录转换

过程中的稳态和瞬态指标。
（４）故障试验

故障试验的内容包括短路与断路试验。首先进行短路点与断路点的选择，对于三相交流

供电系统包括主干线单相断路、单相（或两相）对地短路、相间短路等。对于配电系统在末端短

路时，下级汇流条保护装置的动作，应先于上级汇流条保护装置的动作，即不能越级保护。
（５）与用电设备的匹配试验

有些用电设备与供电系统关系相当密切，而且这些用电设备工作会直接影响供电特性，故

需进行供电系统与用电设备的匹配试验，例如大功率燃油泵的启动、雷达发射、火控系统等。

４．机上试验

（１）飞机总装后的通电检查

飞机完成总装后，在发动机不开车的情况下，首先按系统进行导通与绝缘检查。检查无误

后可用地面电源代替机上电源进行首次通电，用地面电源的输出端连接到发电机、外部电源、
蓄电池等馈电线的输入端。为了安全，试验时在地面电源的输出端接入小容量的熔断器，通电

前先断开各用电系统的断路器或接通开关，使电源无载投入飞机电网，观察仪表指示。同时用

此办法进行蓄电池和外部电源的反极性和相序保护检查。飞机配电网部分首次通电成功后，
即可接入地面电源进行飞机各系统的通电检查。

（２）发动机首次开车

在发动机起动过程中验证各系统的功能，验证外部电源与机上电源以及机上各主电源之

间的转换功能等。
（３）飞行试验

在地面试验的基础上，可进行飞行试验。首先完成功能试验，再测试各种工作状态下的供

电特性，进一步完成飞机各系统的供电试验。
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５．试验文件的编写

飞机总装结束后的通电检查要按通电技术条件规定的工艺规程进行。实验室和 机 上 试

验，包括飞行试验，应由设计部门首先编写试验任务书，再由试验实施部门编写试验大纲。完

成试验后编写试验报告，给出试验结论和分析意见。

复习思考题

７．１　试述飞机供电系统工程设计的依据、技术要求和新研制的工程实施流程以及各阶段

的主要任务。

７．２　试述飞机供电系统工程设计中电气负载分析统计的程序与方法。

７．３　何谓飞机电源的额定容量和实际发电容量（即实际供电能力）。

７．４　试述影响电源实际发电容量的环境条件及其各发电容量修正系数的定义。

７．５　试述机载蓄电池容量分析的意义及其具体内容与方法。

７．６　试述飞机供电系统方案设计的主要任务和方案选择工作的分类与内容。

７．７　试述飞机电源系统的接口关系以及成品协调的实际意义与原则。

７．８　试述飞机供电系统电源设计所涉及内容及其设计原则。

７．９　何谓飞机电源系统控制、保护和自检测方案设计及其内容。

７．１０　试述飞机供电系统中配电系统设计的常规要求，以及电能传输、配电和供电形式的

可选择方案。

７．１１　试述飞机配电网路电缆基本要求及计算内容。

７．１２　试述飞机配电网路的保护要求和保护装置的选择。

７．１３　试述飞机供电系统设计中所要考虑的可靠性措施。

７．１４　试述飞机供电系统的供电可靠度分析、系统可靠性分配与系统可靠性初步估算。

７．１５　试述飞机供电系统设计中的主要图样种类及其用途。

７．１６　试述飞机供电系统验证试验的目的、试验条件和试验内容。
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第８章　航空航天器供电系统举例

８．１　飞机直流供电系统举例

８．１．１　单发低压直流供电系统

单发动机飞机，其供电系统往往采用单发电通道。采用这种供电系统的飞机有战斗机、攻

击机、教练机、轻型飞机、农业机、小型无人驾驶飞机和轻型直升机等。虽然上述飞机都采用单

发电通道供电系统，但由于飞机用途不同，供电系统布局有不少的差别。其中，战斗机和攻击

机的用电设备较多，供电系统在布局显得复杂。而其他机种的用电设备相对少，供电系统也比

较简单。
典型单发电通道供电系统往往是２８Ｖ 低压直流系统。由于这些飞机用电量不大，选择技

术成熟和结构简单的２８Ｖ 低压直流系统无疑是一种好方案。在大多数教练机以及轻型直升

机和小型无人驾驶飞机上，主电源往往是１台直流起动／发电机，这种典型的单发电通道供电

系统如图８．１．１所示。图８．１．２所示是“鹰”教练机的单发直流供电系统，采用２８Ｖ 低压。主

电源为１台９ｋＷ 的无刷直流发电机；次级电源为两台５００ＶＡ 的静止变流器（图中未画出，其

中１台为备份）；应急电源为两台１８Ａｈ的蓄电池。

图８．１．１　典型单发电通道供电系统
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图８．１．２　鹰教练机单发电机通道供电系统

在系统中，主发电机先 向 主 直 流 汇 流 条 供 电，然 后 再 由 主 直 流 汇 流 条 向 备 份 直 流 汇 流

条和两个蓄电池汇流条供电。由供电系统图可 知，蓄 电 池 仅 向 蓄 电 池 汇 流 条 和 备 份 直 流 汇

流条供电，因为在主直流汇流条与其他汇流条 之 间 有１个 阻 塞 二 极 管。交 流 负 载 由 静 止 变

流器供电。
与多发电通道供电系统相比，单发电通道系统具有下述特点。
（１）优　点

① 可得最小系统质量和体积；

② 成本低；

③ 系统维护方便，易于排除故障；

④ 系统复杂程度低。
（２）缺　点

完成任务的能力低。

８．１．２　并联低压直流供电系统

这种系统广泛用于双发动机的支线飞机、行政机和小型多用途运输机。对小型多用途运

输机、３０座以下的支线飞机和一些行政机，往往都采用２８Ｖ 低压直流系统，并采用并联供电

方案（见图８．１．３）。

１．“梅特罗”Ⅲ 支线客机的供电系统

“梅特罗”Ⅲ为１９／２０座支线飞机，装两台涡桨发动机，由美国原斯维林琴飞机公司研制，

１９８０年开始交付使用。“梅特罗”Ⅲ飞机的一些技术数据如下：
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图８．１．３　通用航空飞机的典型双发电通道供电系统（主直流电源）

最大起飞质量 ６５７７ｋｇ
最大巡航速度（７６２０ｍ） ４８７ｋｍ／ｈ
实用升限 ８３８０ｍ
航程 １６１０ｋｍ
发动机功率 ２×７４５．５ｋＷ
“梅特罗”Ⅲ支线客机采用２８Ｖ 低压直流供电系统。主电源为两台６ｋＷ 的起动／发电

机；二次电源为两台１１５／２６Ｖ，４００Ｈｚ，２５０ＶＡ 的静止变流器；应急电源为两台２５Ａｈ的蓄电

池。在有些飞机上，装两台９ｋＷ 的起动／发电机和两台３５０ＶＡ 的静止变流器。
系统采用三汇流条布局，由左、右直流重要设备汇流条和直流非重要设备汇流条组成汇流

条系统。上述３个汇流条通过３个汇流条开关和４个断路器连接在一起。当一个或多个汇流

条因故障或其他原因被断开后，发电机和蓄电池保持向剩下的汇流条供电。一般情况下，左直
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流重要设备汇流条向飞机左侧的设备供电，右直流重要设备汇流条向飞机右侧的设备供电。
与飞行仪表、发动机运行、飞机着陆有关的重要设备可通过汇流条转换系统，从一个直流重要

设备汇流条转换到另一直流重要设备汇流条。
变流器分别向 １１５Ｖ 和 ２６Ｖ 的左、右交流汇流条供电。主变流器和备份变流器分别接

在左、右直流重要设备汇流条上。
“梅特罗”Ⅲ飞机的直流供电系统和交流供电线路结构分别见图８．１．４和图８．１．５。

图８．１．４　“梅特罗”Ⅲ支线客机的直流供电系统

２．“利尔喷气”３５Ａ／３６Ａ行政机的供电系统

“利尔喷气”３５Ａ／３６Ａ 为轻型行政机，装两台涡扇发动机，由美国盖茨·利尔喷气公司研

制，机载起动电机仅用于起动发动机，机载发电机也仅用于发电。改装后可用于地质勘探、空

中侦察、武器模拟、电子对抗和电子支援等场合，１９７４年开始交付使用。“利尔喷气”３６Ａ 飞机

的一些技术数据如下：
最大起飞质量 ８３００ｋｇ
最大巡航速度（１２５００ｍ） ８５２ｋｍ／ｈ
实用升限 １３７１５ｍ
航程 ４６７３ｋｍ
发动机推力 ２×１５６０ｄａＮ（２×１５９１ｋｇ）
“利尔喷气”３５Ａ／３６Ａ 行政机采用２８Ｖ 低压直流供电系统，主电源为两台 １２ｋＷ 的直流

无刷发电机；二次电源为两台 １１５Ｖ，４００Ｈｚ，１ｋＶＡ 的静止变流器（可配置供备用的第三台

静止变流器）；应急电源为两台３６Ａｈ的铅酸蓄电池或两台４０Ａｈ的镉镍蓄电池。
正常运行时，两台主发电机并联向发电机汇流条和蓄电池充电汇流条供电，然后再由发电

机汇流条向主直流汇流条和主直流控制功率汇流条供电，蓄电池充电汇流条则向直流重要设

备汇流条供电。蓄电池汇流条直接与蓄电池相连接。
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图８．１．５　“梅特罗”Ⅲ支线客机的恒频交流供电线路结构

当在地面起动发动机时，可由机上蓄电池或地面电源车向电起动机供电。
交流电由静止变流器提供，主变流器接在左发电机汇流条上，向左交流汇流条供电，第二

台变流器接在右发电机汇流条上，向右交流汇流条供电，然后再由左、右汇流条通过各自的降

压变压器向２６Ｖ 交流汇流条供电。如选用３台变流器，第三台变流器将接在蓄电池充电汇

流条上，它可向左或右交流汇流条供电。
当把飞机改装用于地球资源探测时，则需加装１台７．５ｋＶＡ 的３相变流器以向地球资源

探测雷达供电。另外，第三台变流器将用来向惯性导航系统供电。当 １ 台发电机失效时，将

切断地球资源探测雷达的供电通道。
“利尔喷气”３５Ａ／３６Ａ 行政飞机的直流供电系统、交流供电、配电系统框图、蓄电池与外部

地面电源插座的接线图和飞机所采用的发电设备分别示于图８．１．６～图８．１．９。
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图８．１．６　“利尔喷气”３５Ａ／３６Ａ行政机的供电系统
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图８．１．７　“利尔喷气”３５Ａ／３６Ａ 行政机的交流供电
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图８．１．８　“利尔喷气”３５Ａ／３６Ａ 行政机的配电系统框图

８．１．３　高压２７０Ｖ直流供电系统

１．Ｆ ２２战斗机简介

Ｆ ２２战斗机采用了主电源为２７０Ｖ 的高压直流供电系统，是当前世界上较为先进的战

术战斗机，具有良好的隐身特征，装有２台涡扇发动机，由美国洛克希德公司研制。生产型飞

机早已试飞，并取代Ｆ １５，成为美国空军新一代的制空战斗机。Ｆ ２２的一些技术数据如下：
最大起飞质量 ２７２１６ｋｇ
最大平飞速度（９１５０ｍ） Ｍａ１．７
升限 １５２４０ｍ
空战作战半径 ２１７７ｋｍ
超音速巡航时最大平飞速度 ３８９０ｋｍ
发动机推力 ２×１５５１０ｄａＮ（２×１５８１６ｋｇ）
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图８．１．９　蓄电池和外部地面电源插座的接线图

２．Ｆ ２２战斗机的供电系统

Ｆ ２２战斗机供电系统的主电源为两台６５ｋＷ 的直流发电机；二次电源为６ｋＶＡ 的变流

器和４台２．１ｋＷ 的直流－直流变换器（２７０Ｖ／２８Ｖ）；辅助电源为１台由辅助动力装置驱动

的２２ｋＷ 高压直流发电机。

Ｆ ２２战斗机的供电系统除采用２７０Ｖ 高压直流供电体制外，还采用了由微机和 Ａｄａ语

言编程控制的配电中心。配电中心保护飞机布线不受故障影响，实现因负载转换所需的电力

管理和电源余度的分配与利用。为集中监控和控制，由１５５３总线把配电中心连接到飞机主计

算机上。在Ｆ ２２战斗机上，设有公共设备管理系统用来控制和管理包括供电系统在内的一

些机载机电系统。

Ｆ ２２战斗机的飞行控制系统由３台功率变换器（４００Ｗ）供电，该功率变换器接于两台主

发电机。

Ｆ ２２ 战 斗 机 的 供 电 系 统 简 图，发 电 通 道 框 图，电 源 设 备 在 机 上 的 布 置 图 分 别 示 于

图８．１．１０和图８．１．１１。
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图８．１．１０　Ｆ ２２战斗机的供电系统简图
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图８．１．１１　Ｆ ２２战斗机的发电通道框图

８．２　飞机交流供电系统举例

８．２．１　不并联恒速恒频供电系统

典型双发电通道不并联的恒速恒频交流供电系统系统的结构布局如图８．２．１所示。在正

常情况下，每个发电通道仅向各自的主汇流条供电。一台主发电机发生故障时，正常工作的那

台主发电机将向两个主汇流条供电。当两台主发电机都发生故障，将由应急发电机向交流重

要设备汇流条供电，并通过重要变流器向直流重要设备汇流条供电。Ｆ １４战斗机是具有双发

电通道，而采用不并联供电方案的一种机型，现作为不并联恒速恒频供电系统的实例予以介绍。

图８．２．１　典型双发电通道不并联供电系统
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Ｆ １４ 战 斗 机 采 用 １１５／２００Ｖ，４００ Ｈｚ三 相 机 械 液 压 式 恒 速 发 电 的 交 流 供 电 系 统。

Ｆ １４Ａ飞机，主电源为两台６０／７５ｋＶＡ 的组合电源装置；二次电源为两台１００Ａ 的变压整流

器；应急电源为一台液压驱动的交／直流双输出发电机，可提供５ｋＶＡ 的１１５／２００Ｖ，４００Ｈｚ
恒频交流电和１．５ｋＷ 的２８Ｖ 直流电。系统采用非并联运行的布局，两台主发电机分别向各

自的主交流汇流条供电。一台主发电机发生故障，另一台主发电机可承担全部负载。而直流

部分，其变压整流器并联方式工作，当发生短路故障时，保护装置仅对短路的汇流条起作用，不

会影响另一台变压整流器。
供电系统的设计保证了１台主发电机故障或１台变压整流器故障或１台主发电机和１台

变压整流器故障都不会影响机上全部电气负载的正常运行。
整个供电系统的结构上，主系统与应急系统是分开的。当两台主发电机故障，两台变压整

流器故障或发生某些组合故障时，应急发电机才投入使用，并向交流重要设备汇流条、直流重

要设备汇流条、应急／重要设备汇流条供电。
电源之间的转换是自动的，不需要驾驶员操作。然而，在应急情况下，驾驶员可有选择地

操作机上配备的控制装置，将电源和配电部分隔离。
发电系统中的监控和检测电路检测输出电压、频率和电流，以确保汇流条上的电气参数在规

定的极限之内。Ｆ １４Ａ飞机发电系统规定了其运行电气参数的保护极限，如表８．２．１所示。

表８．２．１　Ｆ １４Ａ飞机电源系统保护极限

检测电路 极　限 延　时

过压 １２５～１８２Ｖ ５．０～０．１ｓ

欠压 １００～９５Ｖ ０．１５～０．２５ｓ

过频 ４１０～４２０Ｈｚ ４～６ｓ

欠频 ３９０～３８０Ｈｚ ４～６ｓ

馈电线故障 １５～２１Ａ（相间差值） ０．０６ｓ

过流 ３３３～４１６Ａ／相 ２～３ｓ

限流 ５００～６００Ａ 无延时

Ｆ １４Ａ 战斗机供电系统设有不中断供电直流汇流条，左、右主直流汇流条通过断路器和

二极管向它供电。飞行控制系统直流汇流条就接在不中断供电直流汇流条上。当一台主发电

机和（或）一台变压整流器发生故障，系统能确保飞行控制系统直流汇流条的连续供电。当两

台变压整流器都发生故障时，飞行控制系统直流汇流条将自动转换到２号直流重要设备汇流

条上，此时，应急发电机自动投入运行。在系统中，组合电源装置安装在飞机骨架上的附件驱

动装置上，由主发动机通过发动机功率提取轴驱动。由于组合电源装置不装在发动机传动机

匣上，因而减小了发动机舱的气动阻力，改善了系统维修性，使附件安装布局更加合理。
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Ｆ １４Ｄ飞机增加了发电容量，主电源改用两台７５／９０ｋＶＡ 的组合电源装置。

Ｆ １４Ａ 战斗机的供电系统见图８．２．２。

图８．２．２　Ｆ １４Ａ战斗机的供电系统

８．２．２　并联恒速恒频供电系统

由于供电系统并联运行具有可以有效利用发电机的安装容量；当单台发电机发生故障时，
不会导致整个系统的供电中断；又能承受更大的起动电流和峰值负载，且反延时过载保护动作

快；消除了影响自动驾驶仪和雷达等设备正常工作的拍频干扰等优点。一般在多发电通道的

飞机上，其供电系统采用并联运行方式是一种首选方案。在四发动机的干线飞机、大型军用运

输机和战略轰炸机上，供电系统有四个恒速恒频交流发电通道，则一般采用并联或分组并联的
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布局。

１．并联运行的四发电通道供电系统

在早期的四发动机干线飞机和大型军用运输机上，主要采用并联运行的四发电通道供电

系统（如图８．２．３所示）。在该系统中，连接汇流条就起到同步汇流条的作用，它与所有正常工

作的发电机相接，而负载汇流条才向电气负载配电。当一台主发电机发生故障，对应发电机断

路器断开，把负载汇流条与故障发电机隔开。但上述负载汇流条还可以从连接汇流条获取电

力。负载汇流条过载时，相应发电机断路器和汇流条连接断路器都断开。当两台或三台主发

电机发生故障时，对应的发电机断路器断开，由正常工作的主发电机向整个系统供电。此时，
不重要负载将自动切除，以防止正常工作主发电机过载。当然，必要时，辅助电源将投入工作，
以向更多的设备供电。

图８．２．３　干线飞机和大型军用运输机的典型四发电通道供电系统（采用并联运行布局）

四发动机的战略轰炸机，也采用并联运行的四发电通道供电系统（如图８．２．４所示）。在

该系统中，并联电路由 Ａ，Ｂ，Ｃ和Ｄ馈电线构成的网形电路与Ｅ，Ｆ，Ｇ和 Ｈ 馈电线构成的星形

电路组成，是一种闭式的供电网形式。采用这种连接方式可防止任一负载汇流条被切断供电，
除非有三根馈电线同时被打断。例如，２号负载汇流条只有在 Ｃ，Ｂ和Ｆ馈电线同时被打断的

情况下才会断电。由于上述三根馈电线装在不同的位置，因而在战斗中同时受损的可能性会

降到最小。
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图８．２．４　战略轰炸机的典型四发电通道供电系统（采用并联运行布局）

２．分组并联的四发电通道供电系统

供电系统的并联运行虽具有诸多优点，但其配电系统与控制保护比较复杂，不利于系统可

靠性的改善。于是，在具有多发电通道的飞机供电系统中，出现了综合并联运行布局和非并联

运行布局的分组并联方案。这正是目前四发动机干线飞机和大型军用运输机更愿意采用的一

２１３



种供电系统方案（见图８．２．５）。对系统的每个半边，保留了系统非并联运行的优点，同时每个

半边又具有并联运行系统的优点。每半边并联运行确保了大多数故障不会导致供电中断，也

减小了负载变化和转换引起的瞬变。与此同时，每半边隔离运行有助于防止级联故障，确保瞬

变只发生在部分系统中，这与自动着陆的隔离要求相一致。

图８．２．５　干线飞机和大型军用运输机的典型四发电通道供电系统（采用分组并联布局）
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举例：波音７４７ ２００客机的供电系统

波音７４７为远程宽机身客机，装４台涡扇发动机，由美国波音公司研制。该机的一些技术

数据如下：
最大起飞质量 ３６２８７５～３９４６２５ｋｇ
最大平飞速度（９１５０ｍ） ９８５ｋｍ／ｈ
转场航程 １５５６９ｋｍ
发动机推力 ４×２５８０１ｄａＮ（４×２６３１０ｋｇ）
波音７４７客机采用１１５／２００Ｖ，４００Ｈｚ三相机械液压式恒速恒频交流供电系统。在波音

７４７ ２００飞机上，主电源为四台６０ｋＶＡ 的 交 流 发 电 机，由 机 械 液 压 式 恒 速 传 动 装 置 驱 动；
辅助电源为两台由辅助动力 装 置 驱 动 的６０ｋＶＡ 交 流 发 电 机，它 具 有 输 出９０ｋＶＡ 电 力 半

小 时 的 能 力；二 次 电 源 为 四 台７５Ａ 的 变 压 整 流 器；应 急 电 源 为３６Ａｈ的 蓄 电 池 和 静 止 变

流器。
波音７４７ ２００飞机的供电系统如图８．２．６所示。４台主发电机和２台辅助发电机接到发

电机汇流条上。但是，在主发电机接在发电机汇流条上时，辅助电源不能同时接在发电机汇流

条上，因为汇流条连接断路器和辅助电源断路器不允许两者同时工作。每台主发电机通过发

电机断路器接到各自的发电机汇流条上，每个发电机汇流条也可通过汇流条连接断路器接到

其他电源上。４台主发电机将构成一种分组并联的格局，此时，系统分离断路器把同步汇流条

分成两段，左、右两侧的主发电机分成两组接到各自的同步汇流条上。当然，只要系统分离断

路器闭合，４台主发电机将并联运行。
在上述系统中，交流重要设备汇流条通常从４号发电机汇流条获取电力，但也可通过选择

开关从其他发电机汇流条获取电力。
备份交流汇流条由交流重要设备汇流条供电。由于该汇流条是向安全飞行和着陆设备供

电，因而在交流重要设备汇流条失效后将由接在蓄电池上的静止变流器供电。
变压整流器分别接在１号、２号和３号发电机汇流条以及交流重要设备汇流条上，并向有

关的直流汇流条供电。通常变压整流器是并联运行的，但有一个阻塞二极管防止直流重要设

备汇流条向其他直流汇流条供电。另外，在交流地面维护汇流条上还有一个２０Ａ 的变压整流

器。图８．２．６中没有示出交流地面维护汇流条。
带电的蓄电池汇流条始终接在蓄电池上，它向必要的设备提供不中断供电电力。蓄电池

汇流条通常由直流重要设备汇流条供电，当上述汇流条失效后，它将转换到带电的蓄电池汇流

条上。备份直流汇流条也是由直流重要设备汇流条供电，但它能转换到蓄电池汇流条上。
汇流条功率控制器装置除了控制和保护它所管的同步汇流条外，还起着对辅助电源的调

节、控制和保护作用，以及对外部地面电源供电通道的控制和保护作用。
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图８．２．６　波音７４７ ２００飞机的供电系统
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８．２．３　变速恒频供电系统

变速恒频供电系统采用了电子化的恒频交流发电，系统中没有高应力的机械与液压部件

和易磨损装置，具有高可靠、维护性好、寿命周期费用低、发电效率高等优点，被用来取代恒速

恒频系统，并已在飞机上广泛使用。

１．ＭＤ ９０ ３０客机的供电系统

ＭＤ ９０ ３０为中程双发喷气客机，装两台涡扇发动机，由美国麦道公司研制。ＭＤ ９０
３０飞机的一些技术数据如下：

最大起飞质量 ７０７６０ｋｇ
巡航速度（１０６７０ｍ） Ｍａ０．７６
航程 ４４４１ｋｍ
发动机推力 ２×１１１２０ｄａＮ（２×１１３３９ｋｇ）

ＭＤ ９０ ３０客机供电系统采用１１５／２００Ｖ，４００Ｈｚ三相直流网络式变速恒频交流电源

系统。供电系统的布局与结构见图８．２．７。主电源为两套６０／７５ｋＶＡ 的变速恒频发电机／功

率变换器组件；二次电源为４台７５Ａ 的变压整流器；辅助电源为１台由辅助动力装置驱动的

７５／９０ｋＶＡ 的 交 流 发 电 机，在 地 面 运 行 时 可 提 供 ７５／９０ｋＶＡ 交 流 电，在 空 中 可 提 供 ６０／

７５ｋＶＡ交流电；应急电源为３台蓄电池。

ＭＤ ９０飞机上采用变速恒频交流系统，能满足较高的发电质量要求；同时降低了维护费

用，并能通过提供恒电流的方法来提高系统可靠性。
这是一个电源转换时能实现不中断供电的系统。由于变速恒频系统的频率精度高，而辅

助电源的频率精度低，因而从主电源转换到辅助电源时，变速恒频功率变换器的输出功率精度

将下降，并与辅助电源的频率一样保持在±１％的范围内。另外，该系统直流部分也具有电源

转换不中断供电的功能。
系统的左侧部分有一个备份液压泵，是大感性负载，会引起很大的滞后电流，并且“惯性较

大”，这是采用变速恒频发电系统必须要考虑和解决的问题。

ＭＤ ９０ ３０客机的电源系统在设计和安装上有如下特点：

① 由于机载主要用电设备在飞机头部，因而把变速恒频系统的变换器安装在飞机前部，
从而提高了主要用电设备的供电质量，也改善了变换器的维修性。另外，更重要的是与变换器

放在发动机短舱相比，明显改善了变换器安装条件，提高了变换器的可靠性；

② 变速恒频发电机的输出电压为２３０Ｖ，从而减轻了变频电源馈线（从发电机到变换器，
长约３０ｍ）的质量，提高了变换器的效率；

③ 主电源和辅助电源均由飞机前部的电力控制装置（ＥＰＣＵ）控制，实现飞机电源之间的

不中断转换，还保证了地面电源与机上电源的不中断转换；

④ 变速恒频变换器由功率电子组件和变压滤波组件两部分组成，采用自通风冷却方式。
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图８．２．７　ＭＤ ９０ ３０客机的供电系统
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２．“湾流”Ⅳ行政机的供电系统

“湾流”Ⅳ为跨洋飞行的行政机，装两台涡扇发动机，由美国湾流宇航公司研制。飞机的一

些重要技术数据如下：
最大起飞质量 ３３２０３ｋｇ
最大巡航速度 ９４３ｋｍ／ｈ
最大使用高度 １３７１５ｍ
最大载重航程 ６８４５ｋｍ
发动机推力 ２×５０７０ｄａＮ（２×５１７０ｋｇ）
“湾流”Ⅳ行政机供电系统采用１１５／２００Ｖ，４００Ｈｚ三相直流网络式变速恒频交流电源。

飞机供电系统的结构布局见图８．２．８。主电源为两台交流发电机及其功率变换器，发电机容

量为３６ｋＶＡ，在最低转速时仍能提供３０ｋＶＡ 的变频交流电，功率变换器则把来自发电机的

输入变换为２３ｋＶＡ 的１１５／２００Ｖ，４００Ｈｚ三相恒频交流电和７．５ｋＷ 的２８Ｖ 直流电；辅助

电源为一台由辅助动力装 置 驱 动 的３０ｋＶＡ 风 冷 无 刷 交 流 发 电 机 和 一 台９ｋＷ 的 变 压 整 流

器；应急电源为两台４０Ａｈ的镉镍蓄电池和一台９００ＶＡ 的静止变流器。在有些飞机上，应急

电源还包括一台液压驱动的发电机。
系统布局，两个 主 发 电 通 道 独 立 供 电，但 每 个 发 电 通 道 都 具 有 向 整 个 配 电 系 统 供 电 的

能力。

８．３　飞机混合供电系统举例

８．３．１　混合供电系统

飞机采用混合供电系统往往与飞机改型、供电体制变换和一时无法提供大容量发电设备

有关。运７ ２００Ａ 支线飞机是我国自行设计的飞机，供电系统采用了低压直流与变频交流电

源的混合供电体制。
飞机供电系统中的直流电源系统由左右发动机驱动的直流起动发电机、发电机控制器、汇

流条保护器、电流互感器、直流电源监控器和接触器等部件构成。发电机额定电压２８．５Ｖ，额

定电流４００Ａ，工作转速范围７２００～１２０００ｒ／ｍｉｎ，发电机在２ｍｉｎ内可过载１３３％，５ｓ过载

２００％。起动航空发动机时，直流起动发电机电压为２４Ｖ，起动时间３０ｓ，最小转矩３．２ｋｇｍ，
发电机重１７．２ｋｇ。正常工作时，左右发电机分别向对应的汇流条供电。任一发电通道故障

时，正常工作发电机可向全机直流电网供电。两直流发电机也可并联运行。飞机在地面时，地

面电源可通过机上地面电源插座向飞机电网供电。
飞机上的辅助动力装置传动一台２８．５Ｖ，４００Ａ 直流发电机，它可作飞机地面准备用电

和起动航空发动机的电源。两台４２Ａ·ｈ镉镍蓄电池作起动和应急电源。
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图８．２．８　“湾流”Ⅳ行政机的供电系统
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飞机供电系统中的变频交流电源由２０ｋＶＡ 变频交流发电机、发电机控制器、交流电源监

控器、电流互感器和主接触器等部件构成。两台发动机分别传动左右交流发电机，发电机额定

容量２０ｋＶＡ，过载容量３０ｋＶＡ，额定电压１２０／２０８Ｖ，转速范围９７５０～１５８５０ｒ／ｍｉｎ，频率范

围３２５～５２８Ｈｚ，油冷却，重１１．７ｋｇ。正常工作时，每个交流发电通道 向 自 己 的 用 电 设 备 供

电，一个通道故障时，可由另一个发电通道向原来由故障发电机供电的负载供电。
系统中的恒频交流电源由两台１０００ＶＡ 单相静止变流器构成，它输入２８Ｖ 直流电，输

出１１５Ｖ 和２６Ｖ 交流电。
由于采用混合电源，所以飞机上既有直流配电系统，又有变频交流配电系统和恒频交流配

电系统。

８．３．２　低压直流电源系统

运７ ２００Ａ 飞机低压直流电源系统包括航空发动机传动的主直流发电机电源、ＡＰＵ 传

动的辅助直流发电机电源和蓄电池构成的应急电源三部分。
飞机直流电源向飞机直流用电设备提供２８．５Ｖ 直流电，并可作 ＰＷ１２７Ｃ螺旋桨发动机

和 ＡＰＵ 发动机的起动电源，在应急状态下向飞机提供应急电源，在地面时作为维护检 查 电

源。主直流电源与辅助直流电源的构成是相同的。
图８．３．１是运７ ２００Ａ 飞机直流电源方块图。直流电源的供电逻辑如下。

① 蓄电池供电时，接通右蓄电池接触器 ＲＢＣ和直流汇流条连接断路器ＢＴＢ，则左右发电

机汇流条ＬＧＢＵＳ、ＲＧＢＵＳ、左右应急汇流条 ＬＥＢＵＳ、ＲＥＢＵＳ和超应急汇流条 ＳＥＢＵＳ均有

电，地面维护汇流条ＢＳＢＵＳ没有电能。

② 由外（地面）电源供电时，只要接通左右外电源断路器 ＬＥＰＣ和 ＲＥＰＣ，则地面维护汇

流条、左右发电机汇流条和左右应急汇流条都有电，如果再接通 ＬＢＣ和 ＲＢＣ，则外电源即可

给蓄电池充电。

③ ＡＰＵ 发电机供电时，接通ＡＰＢ之前应断开ＬＥＰＣ和ＲＥＰＣ，以避免两电源并联。如果

ＢＴＢ不接通，则 ＲＧＢＵＳ和 ＲＥＢＵＳ有电；ＢＴＢ接通则ＬＧＢＵＳ和 ＬＥＢＵＳ也有电。左右发电

机断路器是在左右发电机正常运行后接通，接通前应断开 ＬＥＰＣ、ＲＥＰＣ和 ＡＰＢ。如果 ＢＴＢ
不接通，则两发电机不并联工作，它们分别向左右发电机汇流条供电。由于左右应急汇流条间

有１００Ａ 熔体（保险丝），故只要任一侧的汇流条有电，两边的应急汇流条都会有电。如果出现

一侧的应急汇流条短路，则 ＧＢ １００熔断，可防止另一侧汇流条也短路。

④ 汇流条连接断路器 ＢＴＢ的 接 通，可 实 现 两 台 发 电 机 的 并 联 运 行，两 发 电 机 的 负 载 由

ＧＣＵ 调节均衡。该直流电源系统的基本工作是不并联工作方式。左右应急汇流条的电源入

口有 二 极 管，它 们 的 作 用 是 防 止 应 急 汇 流 条 以 外 电 网 的 故 障 导 致 应 急 汇 流 条 的 故 障，例 如

ＲＧＢＵＳ的短路因二极管 ＲＧＲＥＤ的作用而避免了 ＲＥＢＵＳ的短路，从而提高了应急汇流条供

电的可靠性。同时，在 ＧＢ １００熔断之前，任一应急汇流条都由三个方向供电，有足够的供电
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图８．３．１　运７ ２００Ａ飞机直流电源方块图
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裕度。左发电机汇流条与左蓄电池之间的二极管 ＬＧＬＢＤ阻止左蓄电池向左发电机汇流条供

电，左蓄电池只能向左应急汇流条供电。右蓄电池电路中没有此二极管，故可用于起动飞机主

发动机或 ＡＰＵ 发动机。通常右蓄电池仅用于起动 ＡＰＵ 发动机，左右发动机起动时的电源由

ＡＰＵ 发电机供给。
现将运７ ２００Ａ 供电系统中，其直流系统各电源的供电情况作一介绍。

１．蓄电池供电

蓄电池电路有４个手动开关，即蓄电池总开关、左蓄电池开关、右蓄电池开关和汇流条连

接断路器ＢＴＢ的开关，用于控制蓄电池的接通与断开。蓄电池总开关有４组触点，分别用于

控制左右蓄电池应急接触器 ＬＢＥＣ、ＲＢＥＣ和左右蓄电池接触器 ＬＢＣ、ＲＢＣ的工作线圈电路。
左蓄电池开关用于控制左蓄电池接触器 ＬＢＣ线圈电路，右蓄电池开关用于控制右蓄电池接触

器 ＲＢＣ线圈电路。
接通蓄电池总开关后，左右蓄电池应急接触器 ＬＢＥＣ、ＲＢＥＣ的工作线圈电路接通。左右

蓄电池的正极分别经左右蓄电池应急接触器电路的热断路器到左右蓄电池应急接触器的工作

线圈后到地，ＬＢＥＣ和 ＲＢＥＣ接通，左右蓄电池向左右应急汇流条供电。
左右蓄电池接触器 ＬＢＣ和 ＲＢＣ的工作，不仅要接通蓄电池总开关，还要分别接通左或右

蓄电池开关，而且通过汇流条保护器ＢＢＰＵ 使ＬＢＣ和ＲＢＣ的工作线圈通电。ＬＢＣ和ＲＢＣ的

接通使蓄电池与左右发电机汇流条接通。如果这两个汇流条上已有电，则蓄电池将处于充电

状态。
汇流条连接断路器开关接通后，汇流条保护器ＢＢＰＵ 给ＢＴＢ线圈供电，ＢＴＢ接通使左右

发电机汇流条连接。

２．外（地面）电源供电

地面电源为供电系统的外部电源，由地面电源开关控制。地面电源插入后，接通地面电源

开关，使左右地面电源断路器 ＬＥＰＣ和 ＲＥＰＣ接通，地面电源向左右发电机汇流条供电，同时

通过二极管向左右应急汇流条供电。
地面电源开关的接通使地面电源接通工作继电器线圈通电，它的触点使左右蓄电池接触

器ＬＢＣ和 ＲＢＣ线圈电路断开，将蓄电池与发电机汇流条分离，蓄电池不由地面电源充电。同

时，继电器吸合，触点接通，将左右发电机控制器和 ＡＰＵ 发电机控制器接地，从而使左右发电

机断路器 ＬＧＢ、ＲＧＢ和 ＡＰＢ在地面电源接通时不能接通，防止了外部电源与机载电源间的

并联。
若地面电源电压超过３１．５Ｖ，则地面电源过压监控器工作，断开地面电源控制器的正极，

使左右地面电源断路器 ＬＥＰＣ、ＲＥＰＣ断开，地面电源绿色信号灯熄灭。地面电源延时继电器

失电，将汇流条连接断路器ＢＴＢ断开。过压监控器另一对触点接通，使联锁继电器线圈通电。
该继电器的工作使地面电源过压消失后系统不能自行恢复，仅当地面电源开关断开使该继电

器失电后，再接通地面电源开关才能使地面电源再次向左右发电机汇流条供电。
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若地面电源电压低于１８Ｖ，则低压监控器的触点断开，从而使左右地面电源断路器ＬＥＰＣ
和 ＲＥＰＣ的线圈失电，地面电源和发电机汇流条分离。地面电源恢复正常后，低压监控器工

作，ＬＥＰＣ和 ＲＥＰＣ又吸合。低压监控器的吸合电压为２０Ｖ，释放电压为１８Ｖ，两电压差很

小，保证了监控器具有较好的保护性能。

３．两台主发电机同时工作

两台主发电机同时工作时，有两种方式，独立供电和并联供电。
两台发电机同时工作时，如果不接通并联运行开关，则为独立供电方式。左 ＧＣＵ 的Ｉ孔

输出使左发电机逻辑继电器 吸 合，右 ＧＣＵ 的Ｉ孔 输 出 则 使 右 逻 辑 继 电 器 吸 合，如 图８．３．２。
故ＢＴＢ线圈不通电，左右发电机汇流条分别由左右发电机供电。如果某发电机故障，则该发

电机的 ＧＣＵ 失电，发电机逻辑继电器释放，使ＢＴＢ线圈通电吸合，实现左右发电机故障的自

动转换。
如果接通并联运行 开 关１８８Ｐ，则 ＢＢＰＵ 的 Ｅ 孔 的 正 电 通 过１８８Ｐ使 ＢＴＢ的 线 圈 通 电，

ＢＴＢ吸合使左右发电机汇流条相连。ＢＴＢ的吸合也使它的辅助触点接通，将左右 ＧＣＵ 的 Ｒ
孔互连，以实现两并联发电机的均流。

１８８Ｐ—并联运行开关；ＧＣＵＲ孔—均流用；２４Ｐ—右发电机逻辑电路；

２５Ｐ—左发电机逻辑电路；２０７Ｐ—ＡＰＵ 逻辑电路

图８．３．２　运７ ２００Ａ飞机直流电源间联锁电路

４．ＡＰＵ供电

ＡＰＵ 发电机和控制器与主电源发电机和控制器相同，故 ＡＰＵ 发电机的工作情况也与主

电源发电机相同。ＡＰＵ 发电机也是起动发电机，先作电动机运行，将 ＡＰＵ 发动机起动后再

转为发电机工作状态。ＡＰＵ 发电机开关接通后，发电机才向右发电机汇流条供电。因地面维
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护汇流条接在 ＡＰＢ发电机侧的触点上，故 ＡＰＢ不接通时，该汇流条也有电。ＡＰＢ接通后使

ＡＰＵ 发电机逻辑继电器２０７Ｐ的线圈通电，见图８．３．２。于是ＢＴＢ接通，ＡＰＵ 发电机向左右

发电机汇流条供电。ＡＰＵ 发电机投入电网前，主发电机短路器和地面电源断路器均先断开。

ＡＰＵ 发电机的 ＧＣＵ 也有发电机过流、过压、反流、差动、过速和过热保护。ＡＰＵ 发电机

作为航空发动机的电力起动机电源时，最大输出电流限制在６００Ａ。

８．３．３　交流电源系统

运７ ２００Ａ 飞机供电系统中有两类交流电源。一类为三相１１５／２００Ｖ 变频交流电源，由

航空发动机直接传动的油冷无刷交流发电机和发电机控制器等部件构成，输出电压的频率取

决于发动机的工作状态。另一类是１１５Ｖ，４００Ｈｚ恒频单向交流电，由飞机２８．５Ｖ 直流电源

供电的静止变流器产生，静止变流器还向飞机电网提供２６Ｖ 单相４００Ｈｚ交流电。

１．变频交流电源系统

变频交流电源由变频交流发电机、发电机控制器、发电机断路器和电流互感器等 部 件 组

成。每台发动机上装一台发电 机，共 有 两 套 变 频 交 流 电 源。飞 机 上 还 有１１５／２００Ｖ，４００Ｈｚ
三相外电源插座、外电源保护器和两台外电源断路器，用于飞机在地面时检查和维护机上交流

用电设备。
变频交流电源的主要性能如下：
额定容量 ２０ｋＶＡ
连续过载容量 ３０ｋＶＡ
额定电压 １１５／２００Ｖ
功率因数 ０．８５～１．０
频率范围 ３２５～５２８Ｈｚ
短路电流 １６７Ａ
效率（２０ｋＶＡ，ｃｏｓφ＝０．８） ８７％，１００００ｒ／ｍｉｎ

８５％，１５８５０ｒ／ｍｉｎ
调压精度 １１５±２．９Ｖ
图８．３．３是运７ ２００Ａ 飞机变频交流电源系统图，与该机直流电源系统不同之处在于采

用的发电机断路器 ＧＢ和外电源断路器 ＥＰＣ均为双向转换式，以实现电路的双向转换。该交

流系统是一种采用分离汇流条的不并联供电系统。
插上外电源插头，接通外电源开关，机上外电源保护器检测外（地面）电源电压，若电压、频

率和相序均正确时，外电源断路器 ＬＥＰＣ和 ＲＥＰＣ接通，外电源通过断路器触点和发电机断

路器ＬＧＢ和 ＲＧＢ的常闭触点向左右发电机汇流条供电。断开外电源开关，则外（地面）电源

与机上汇流条分离。左右外电源断路器由外电源保护器控制。
若飞机上已有一台发动机工作正常，则接通该发动机的发电机开关，发电机控制器调节发
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图８．３．３　变频交流电源系统图

电机电压，检测到电压正常后，接通该发电机的断路器 ＧＢ，该发电机就向自己的发电机汇流

条供电。同时，由图８．３．３可见，该发电机同时给另一侧的发电机汇流条供电。
若两台发电机均正常工作，并接通两发电机的开关，则左右 ＧＣＵ 工作，当两发电机的电

能满足技术要求后，分别接通 ＧＢ，则两发电机分别向自己的汇流条供电。如果一台发电机发

生故障，故障发电机的 ＧＣＵ 切除相应的 ＧＢ，于是，正常通道的发电机向左右汇流条供电。如

果两发电机正常，而某一汇流条有短路故障，则故障汇流条侧的发电机断路器切除，正常工作

发电机仅向自己的正常汇流条供电。
如果左发电机工作正常，而左发电机汇流条短路，右发电机工作不正常，则左发电机向右

汇流条供电，此为交叉供电。若两台发电机或两汇流条均发生故障，则该电源系统失效。
发电机控制器具有双通道发电系统的控制与故障隔离功能。例如，在左发电机向左右汇

流条供电时，发生欠压故障。经延迟后若用电设备的热断路器未跳闸，说明欠压故障继续存

在，于是发电机控制器断开右汇流条。如果此后欠压消除，则控制器认定右汇流条有故障，故

锁定ＲＧＣ，此后，左发电机仅向左汇流条供电。如果ＲＧＣ断开后未消除欠压故障，则ＧＣＵ 断

开ＬＧＣ，ＧＣＵ 认定左汇流条有故障，即锁定ＬＧＣ接通ＲＧＣ，左发电机仅向右汇流条供电。若

左右汇流条均切除后欠压故障仍存在，则 ＧＣＵ 认定左发电机有故障，切除左发电机，左右汇

流条由右发电机供电，实现了故障隔离，又保证了左右汇流条的供电。其他故障隔离情况类

似。发电机开关有两个位置：接通／复位。当该开关从接通 位 拨 到 断 开／复 位 位，再 拨 到 接 通

时，使 ＧＣＵ 初始化。如果故障仍存在，故障隔离程序将重复。

２．４００Ｈｚ恒频单向交流电源系统

４００Ｈｚ恒频单向交流电源由两台１０００ＶＡ 静止变流器、开关和接触器等部件构成。如
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图８．３．４所示，左右静止变流器ＬＳＩ和 ＲＳＩ分别由左右直流应急流汇流条ＬＥＢＵＳ和 ＲＥＢＵＳ
供电，它们输出至左右４００Ｈｚ汇流条ＬＳＩＢ和 ＲＳＩＢ。该电源的主要技术指标为：

额定电压 １１５Ｖ，２６ＶＡＣ
频　　率 （４００±４）Ｈｚ
电压精度 （１１５±２）Ｖ

（２６±０．５）Ｖ
功率因数 ０．９超前～０．８滞后

短路电流 １６Ａ，５ｍｉｎ
效 率 ８０％，２８ＶＤＣ，１ｋＶＡ
输入电压 ２４～３４ＶＤＣ
输入电流 ４６ＡＤＣ，２８ＶＤＣ
若左静止变流器故障，则由右静止变流器向左右４００Ｈｚ汇流条供电；若右静止变流器故

障则由左静止变流器向两汇流条供电。直流应急供电时，右静止变流器不工作，仅左静止变流

器向左汇流条供电。

图８．３．４　４００Ｈｚ单相供电原理图

８．４　航天器供电系统举例

８．４．１　太阳同步轨道卫星电源系统

太阳同步轨道是指轨道面向东进动的速率与太阳周年视运动（地球公转）的平均速率相

同，卫星在升段或降段过同一纬圈的当地时间是一样的，故常用于运行时间较长的各类对地观

测卫星和天文卫星。
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１．卫星及其电源系统有关参数

（１）轨道参数

轨道重复周期：２６天；
轨道重复周期圈数：３７３圈；
轨道周期：１００．３８ｍｉｎ；
阴影时间：３４ｍｉｎ／圈。
（２）整星负载的工作模式

整星功耗预计：
服务舱５１０Ｗ；
有效载荷１工作８５０Ｗ；
有效载荷２工作９８０Ｗ；
有效载荷３工作１０５０Ｗ。
（３）工作寿命及其他

工作寿命：＞２年；
太阳角；约为１７°；
轨道粒子辐射通量：ｌ．０×１０电子数／ｃｍ２。
功率损耗因子见表８．４．１。
（４）汇流条类型及配电系统

汇流条类型：单一主汇流条；
配电系统：集中与分散相结合。

２．电源系统组成及原理

表８．４．２是该太阳同步轨道卫星电源系统的配置。

表８．４．１　轨道功率损耗因子表

损耗因子 寿命初期 寿命末期

轨道粒子 １．００ ０．８６

随机 １．００ ０．９８

装配失调 ０．９９ ０．９９

标定误差 ０．９８ ０．９８

表８．４．２　太阳同步轨道卫星电源系统的配置

仪器设备名称 配　置

太阳电池阵 １
蓄电池组 ２

分流调节器 １
蓄电池组充电／放电调节器 １

直流／直流变换器 １０

蓄电池充／放电调节器和分流调节器分别将太阳电池阵充电阵、蓄电池组和太阳电池阵供

电阵的输出电压调节为稳定的一次电源母线电压（２８±０．６）Ｖ，经星上配电系统和直流／直流

变换器，提供星上各分系统、各 设 备 所 需 的 电 压 及 功 率，供 设 备 使 用，其 原 理 框 图 如 图８．４．１
所示。
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ＳＧ１—充电阵；ＳＧ２—供电阵；ＢＣＤＲ—蓄电池组充／放电调节器；ＢＡＴｌ—镉镍蓄电池组１；ＢＡＴ２—镉镍

蓄电池组２；ＣＢ—滤波电容器；ＭＥＡ—主汇流条误差放大器；ＳＣ—比较电路；ＳＰ—分流电路

图８．４．１　电源系统原理框图

８．４．２　“阿波罗”飞船供电系统

“阿波罗”飞船供电系统由三部分组成：燃料电池系统，蓄电池系统，以及配电系统。

１．燃料电池系统

“阿波 罗”飞 船 有３个 碱 性 燃 料 电 池 模 块 置 于 服 务 舱 中，为１４天 的 飞 行 任 务 提 供 大 约

２ｋＷ 电能。燃料电池利用低温存储的氢和氧作为反应物（燃烧剂与氧化剂），氢和氧以高压

气体的状态供给燃料电池。燃料电池中的最终电化学反应生成电能与水。水是副产品，可用

于环境控制系统的致冷，也可供航天成员饮用。
燃料电池系统的优点是质量较轻，且有较大的适应性。对于燃料电池系统，蓄电池也是必

须的，这是为了在高负载需求期提供峰值功率。此外，在进入阶段（燃料电池被抛弃后），蓄电

池提供电功率，满足负载需求。
“阿波罗”飞船３个燃料电池模块含电能５７５ｋＷｈ，提供直流电。每个模块由能量转换系

统，反应物控制系统，热控与排水系统，以及必需的测量装置构成。
燃料电池主体部分是能量转换部件，包含一个由３１只碱性单体电池串联构成的电池堆。

能量转换部件放置在一个加压套筒里，加压套筒是一个被绝缘（隔绝）的承载组件。单体电池

组件将反应物的化学能转换为电能和附产品水。单体电池由两个“半电池”组成；氢是阳极，氧

是阴极。两个“半电池”之间的电解液是８０％的氢氧化钾（ＫＯＨ）水溶液。电池的工作温度为

１９３℃（３８０!）至２３８℃（４６０!），反应物的压力约为０．４１ＭＰａ。

２．蓄电池系统

“阿波罗”飞船蓄电池系统包括指挥舱的进入和着陆后蓄电池（简称“进入蓄电池”）与充电

器，登月舱的主蓄电池，指挥舱和登月舱中的引爆蓄电池，以及服务舱的辅助蓄电池。“阿波
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罗”飞船中所有的蓄电池均为银锌电池（ｓｉｌｖｅｒ ｏｘｉｄｅ／ｚｉｎｅａｌｋａｌｉｎｅ）。登月舱主蓄电池与服务

舱辅助蓄电池是原电池（单放电），而指挥舱进入蓄电池以及所有的引爆蓄电池为低循环寿命

的二次电池（可再充电）。
（１）进入蓄电池

“阿波罗”载人飞船有三个进入蓄电池。为了在可容许的一个蓄电池失效的情况下，蓄电

池组仍可满足飞行器需求，每个蓄电池的容量为４０Ａｈ（即２９Ｖ 电压下１１６０Ｗｈ），且可完成

６次充放电循环。进入蓄电池的作用是：

① 在高负载情况下，补充指挥 服务舱主电源（即燃料电池）；

② 为寄生（附加）负载供电，这些寄生负载与指挥舱直流主母线保持分离状态；

③ 在指挥舱与服务舱分离后，为指挥舱所有的电气负载供电。
蓄电池充电器利用燃料电池的能量向进入蓄电池充电。进入蓄电池充电器既利 用 直 流

电，也利用交流电，每次向一个蓄电池提供 限 流 充 电。蓄 电 池 直 流 输 入 是２８Ｖ，交 流 输 入 是

１１５～２００Ｖ、４００Ｈｚ，三相。当充电器输出电流小于２Ａ 时，输出电压接近４０Ｖ。
“阿波罗”飞船指挥舱蓄电池电路如图８．４．２所示，图中四个断路器在飞行期间通常是断

开的。“断路器１５”与“断路器２４”增加了电源系统的灵活性，使任一蓄电池可接到任一汇流条

上。此外，通过“断路器１８”与“断路器１９”，可在需要时，由任一进入蓄电池接通引爆汇流条。
（２）引爆蓄电池

引爆蓄电池的容量是７５Ａ×３６ｓ（高 于２０Ｖ，６０～１４３!）或７５Ａ×１５ｓ（高 于２０Ｖ，

５０±３０!）。在激化后的３６天内的任何时间，对７５Ａ×３６ｓ容量，可提供６次循环。对登月

舱引爆蓄电池，增压口在蓄电池中。除此以外，登月舱与指挥舱的引爆蓄电池相同，但登月舱

引爆蓄电池须经受附加的鉴定试验。
（３）登月舱主蓄电池

登月舱主蓄电池由上升段的两个蓄电池（每个２９Ｖ，２９６Ａｈ，即８．７ｋＷｈ）与下降段的四

个蓄电池（每个２９Ｖ，４００Ａｈ，即１１．６ｋＷｈ）组成，总设计能量为６３．８ｋＷｈ。登月舱的电能源

原本考虑燃料电池，后来确定改用银锌电池。这是考虑到银锌电池系统的可行性（登月使命时

间的缩短使蓄电池系统可行）、可靠性（银锌电池可靠性高）以及可得性（银锌电池是现成的，而

燃料电池的研制遭遇困难）。
（４）服务舱辅助蓄电池

提供１２ｋＷｈ的应急电能，称为“服务舱辅助蓄电池”。它可通过燃料电池２的配电系统，
连接到指挥舱的主汇流条上（见图８．４．２）。

３．配电系统

“阿波罗”飞船供电系统中配置有直流和交流配电系统。
（１）直流配电系统

直流配电系统（图８．４．３）主要由相互隔离的两条汇流条组成，即主汇流条 Ａ１（及其延伸
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图８．４．２　“阿波罗”飞船指挥舱蓄电池电路

的服务舱汇流条 Ａ２）与主汇流条Ｂ１（及其延伸的服务舱汇流条 Ｂ２）。服务舱汇流条 Ａ２ 与 Ｂ２

虽然也为服务舱的某些负载供电，但主要是将燃料电池的电能传送给指挥舱。
直流汇流条的负载依其重要性程度分为下列三类：

① 无备份的关键负载由两条汇流条通过隔离二极管或双臂转换开关供电；

② 有备份的关键负载由不同的汇流条供电；

③ 无备份的非关键负载被连接到汇流条上，在需要时，两条汇流条均衡供电。
（２）交流配电系统

“阿波罗”飞船 交 流 配 电 系 统 的 职 能 是，将 由 直 流 电 转 换 为 三 相４００Ｈｚ的 交 流 电。如

图８．４．４所示，在交流配电系统中，电能由主汇流条 Ａ１ 与 Ｂ１ 输入，经由换流器控制盒、换流

器、交流控制盒、进入交流汇流条１与交流汇流条２，向航天器负载供电。

０３３



图８．４．３　“阿波罗”飞船直流汇流条结构

图８．４．４　“阿波罗”飞船交流配电系统

１３３



复习思考题

８．１　试比较单发和多发并联飞机低压直流供电系统供电网路结构及其特点与适用范围。

８．２　试全面介绍“利尔喷气”行政机供电系统的组成结构和各环节的功能与电路。

８．３　试简要介绍Ｆ ２２高压直流供电系统组成及其连接关系。

８．４　试述飞机双发电机不并联恒速恒频交流供电系统的典型结构组成并举例。

８．５　试比较飞机四 发 电 机 并 联 与 分 裂 式 并 联 恒 速 恒 频 交 流 供 电 系 统 的 网 路 结 构 及 其

特点。

８．６　试举例介绍飞机变速恒频供电系统的结构组成及其网路连接。

８．７　试介绍运７ ２００Ａ 飞机供电系统的组成、各环节功能与网路及其特点。

８．８　试述太阳同步轨道卫星一般的电源设置及其工作原理以及用于对地观测与天文的

原因。

８．９　试述“阿波罗”飞船供电系统的组成及其各组成系统的主要功能。

８．１０　试述“阿波罗”飞船供电系统中蓄电池系统的电路结构及其各配置蓄电池的技术

要求。

８．１１　试述“阿波罗”飞船供电系统中配电系统的电路结构。

２３３
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