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单轴小涡喷发动机高空模拟起动试验研究

航空航天部 31所　　朱　青3 3

【摘要】　本文重点介绍该型发动机高空模拟点火起动试验技术, 并着重对试验结果进行分析, 为

该型发动机成功地模拟空中起动试验提供试验依据和保证。
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1　试验设备、测量系统和试验技术

1. 1　试验设备

　　发动机安装在高空舱内的测力台架上。发动机进口与试车台采用S型进气道直接联接[1 ]。

试验是在两种单轴小涡喷发动机 (简称A、B 发动机) 上进行的。A、B 发动机主要差别在于

起动点火系统 (补氧—起动喷嘴和点火器) 的原理、结构上的不同, 以分别考察其点火起动

性能。

1. 2　测量系统

　　在 S进气道与设备联接的中间部位 (测量段) 及发动机进口前设有测量发动机进口参数

的米字靶, 以测量高空模拟试验时发动机进口参数。起动过程中实时测取发动机转速 n (n=

11372n表 )、涡轮后平均燃气温度 t
3
4、燃油流量 qm f、油门开度补油时间 t、喷口燃气平均总压

p
3
5、起动火炬着火讯号、主燃油着火讯号及叶尖火焰讯号等参数随时间的变化。A 发动机试验

使用M C 641型多笔记录仪记录; B 发动机试验采用DD K21自动装置及紫外线示波器记录[1 ]。

1. 3　进气模拟装置改进

　　某型小涡喷发动机风车点火状态的空气流量仅为 2kgös左右。针对该小涡喷风车点火起

动试验, 专门设计了小管道 (5 100mm ) 的小流量进气调压系统。

1. 4　风车状态模拟

　　由文献 [ 2 ] 可知, 在某一个飞行高度、飞行速度下, 转子会稳定在某一个转速上。因此,

任意一组 p
3
1、T

3
1、p 5 必对应一个风车状态, 可写成如下函数表达式[2 ]: 风车状态= f (p

3
1、

T
3
1、p 5)。由上式可知, 模拟风车状态只要模拟发动机进、出口状态的参数不变。在高空台做

高空风车状态点火试验时, 需开启两级引射器, 抽高空舱的真空度, 模拟发动机出口排气条

件 (环境压力 p 5 不变) , 以便模拟飞行高度; 还需改变主气路调压阀的开度来控制和改变发动

机进口总压 p
3
1 , 以便模拟发动机进气条件 (模拟飞行M a)。待风车转速稳定后, 录取发动机

进、出口有关参数, 以获得模拟风车状态下的空气流量 qm a、飞行高度 h 和飞行马赫数M a。
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1. 5　采取高空补氧措施

　　小涡喷发动机高空点火起动既困难, 又危险, 需要采用高能点火器, 选择合适的供油规

律, 并采用高空局部 (往燃烧室) 补氧措施。

1. 6　起始油门选择

　　高空点火起动试验时, 当风车状态模拟完毕, 就预开起始油门。该型小涡喷发动机空中

起动起始油门确定原则是: th= ( to- 115) × (3ö5)。式中 th 和 to为空中地面起动起始油门时

间 ( to= 10s)。因为由燃油供油高度特性得知, 随着高度增加, 供油量 qm f减小。故随着模拟

高度增加, 起始油门略有增大的趋势, 但依据 t
3
4 冲击温度不超过 800℃为限。

1. 7　点火补氧起动过程中, 不宜过早关点火系统 (补氧—起动喷嘴和点火器)

　　空中点火起动时, 在低转速下, 从油门出来经起动喷嘴和甩油盘喷出的燃油, 汇集到主

燃烧室内的总燃油量仅 20～ 40m lös左右。在更高高空其总燃油量还要低。但该型发动机补氧

用的起动喷嘴的燃油量比较大, 约 10m lös左右, 占总燃油量四分之一左右。在高空状态这个

比值还要大。主燃烧室的火焰是靠点火火炬来维持的。发动机以较低的转速下加速时, 空气

流量在增加, 在这个过程中, 突然关点火系统, 使主燃烧室供油量突然大幅度减少, 超出起

动加速时的贫油极限, 使发动机燃烧室熄火。只有当发动机加速到较高转速时, 如越过临界

转速在高转速下总供油量比较大, 其起动喷嘴供油量所占的比例下降, 通常在 n表= 13000rö

m in (即 80%油门) 转速状态再关点火系统, 主燃烧室就不会熄火。

2　试验结果分析

　　通过A、B 小涡喷发动机高空模拟起动试验, 可得到母机投放空域内该发动机典型状态高

空模拟起动的风车特性转速变化规律、供油规律及 t
3
4 变化规律。以表 1的典型试验结果可见,

A、B 小涡喷发动机高空模拟起动与地面台架起动试验有明显的不同之处。起始油门增大 (增

大约 2s左右, 并随高度增加略有增大) , 点火起动风车转速提高, 并且随着高空模拟起动试验

转速的上升, 要不断地补油, 才能使点火起动成功。

图 1　起动过程参数 (出现热悬挂) 随时间变化

高空补氧点火不仅能提高高空点火性能,

而且能提高发动机起动加速性能。因为加大流

量的起动喷嘴在补氧的情况下容易点着火, 生

成比较强的火炬, 穿过火焰筒前进气锥, 大大

提高了火焰筒头部的温度, 使发动机低转速下

甩油盘甩出的大颗粒燃油迅速雾化, 这不仅改

善了主燃烧室点火性能, 而且使火焰前移, 提

高了燃烧室的燃烧效率, 使压气机出口压力 p 2

增大, 增加涡轮做功能力, 大大改善了发动机

加速性, 且因此降低 t
3
4 , 不易出现 t

3
4 超温。

由表 1可知, A、B 发动机着火时间较长,

从点火起动加速到 80%油门状态所需时间约

50s, 点火起动时间偏长。A 发动机在某高空台采用等直管道联管, 并采用相同型号、不同个

数点火器做 h= 9km、M a= 018高空模拟点火起动试验的结果表明, 采用 4个点火器比用 2个
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点火器的起动性能好, 补油次数由 16次减成 8次, 着火时间由 48s降到 18s, 补氧时间也由

78s降到 4115s。由此可见, 采用高能量的点火系统, 将会改善点火起动性能, 有利于缩短起

动加速时间。由表 1和图 1可知, B 发动机在做 h= 9km、M a= 018点火起动试验时, 在 n表

= 5000～ 6000röm in (瞬时 t
3
4m ax达 548℃) 出现“热悬挂”起始油门 519s, 断续补油 25次 (累

加补油油门总时间 17155s) , 但转速不上升。原因在于: 在高空情况下, 点火器在富油条件下

工作, 空气与油雾不能很好地掺混, 大部分燃油未燃烧, 而形成油流; 另一方面, 高空模拟

起动试验, 由于要模拟规定状态的风车转速, 主气路调压阀开度较小, 一旦发动机点着后, 出

现供油过快, 供气过慢, 造成瞬时油多气少, 从而导致发动机以小幅度振荡而达不到最大转

速, 出现起动过程“转速热悬挂”现象。

表 1　发动机在某高空台模拟空中点火起动试验结果 (进气常温、点火器数目 2)

项　目 A 发 动 机 B 发 动 机

试验状态
h (km ) öM a

0
0

1
015

4
016

6
0168

9
018

1
0155

4
0165

5
017

6
0175

9
018

9
018

9
018

实际模拟状态
h (km ) öM a

0
0

112
0158

318
0158

614
0179

814
0186

0168
0154

0137
0164

0147
0168

0152
0170

0184
0166

0180
0172

0189
0182

起动程序

(着火前)

(315
+ 215) s
不补氧

415s

补氧

(415
+ 115)
s补氧

515s

补氧

6s

补氧

4s

补氧

415s
不补氧
补氧

415s

补氧

515s

补氧

(4+ 2)
s
补氧

(4+ 2)
s
补氧

(4+ 2)
s
补氧

风
车
状
态

n
( röm in) 2887 2784 3201 4729 267513 295716 326818 396315 381513 398112 427411

qm a

(kgös)
21605 1179 11925 11744 210 217 1129 1187 0191 1199 2103

补油次数
( t im e) 10 6 16 9 7 12 15 12 25 10 10

补油油门
总时间 (s) 18 1515 15 10 11105 10185 818 9165 17155 10195 1119

着火时间
t ( s) 23 28 3219 48 15 19 16 66 13 37 37

着火转速
n ( röm in) 2887 4116 3430 10976 5345 5997 5859 9229 2970 6541 14150

补氧量
qm oz (gös) 0195 1 115 113 019 1 1 1 1 111 111

补氧时间
t ( s) 100 78 66 47 83 73 71 76 60 39 38

冲击温度
t34m ax (℃) 620 630 615 540 390 429 488 585 488 548 400 451

n ( röm in) 10701 8232 10976 12348 9604 17778 17857 17100 16885 3973 17225 14150

80◊
油
门
状
态

n
( röm in)

17908
17873

18052
18049

18145
18127

18074
18071

17552
17869

17767
1777716

1786213
1788315

1785512
1781614

1792913
1791817

1789015
1789015

1784111
1808417

qm a

(kgös)
8194

81902
101811
101778

81078
81079

61752
61803

41551
51293

111172
11144

7169
71648

71105
71185

7118
7111

41774
41779

41898
41791

qm f

(kgös)
010813
010808

010717
010718

010522
010523

01042
010423

010229
01028

010878
010884

010641
010645

010569
010569

0105
0105

010336
010347

010358
010356
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in the first stage of a tw o2stage to2o rb it veh icle.

EFFECT OF THERMODY NAM IC PARAM ETERS
ON PERFORM ANCE AND COST OF TURB INE ENGINE

W ang Rugen (A ir F orce College of Eng ineer ing )

ABSTRACT　　　　A m ethod fo r est im at ing life cycle co st of a ircraf t tu rb ine engine
m anufactu red in Ch ina is p rovided on the basis of a sta t ist ic techno logy and a defin it ion of life
cycle co st ra t io has been u sed. Changes in th ru st, specif ic fuel con sump tion and life cycle co st
have been calcu la ted w hen thermodynam ic param eters (Π3

k , T
3
3 and T

3
af ) and m ean t im e be2

tw een overhau ls of the engine increase. It w as found that there w as a m arked grow th of the
engine th ru st w hen T

3
3 increased, bu t life cycle co st ra t io of the engine shou ld, too , qu ick ly

grow. In o rder to m ake the grow th of life cycle co st ra t io accep tab le fo r the A ir Fo rce, m ean
t im e betw een overhau ls and to ta l opera t ion t im e of the engine m u st be lengthened. A nd a
overh igh p ressu re ra t io of the comp resser often m akes the th ru st drop dow n and life cycle
co st ra t io grow up.

RESEARCH ON A IRCRAFT L IFE CYCL E COST RED UCT ION
W ang Rugen (A ir F orce College of Eng ineer ing )

ABSTRACT　　　　O n the basis of co st data co llected from facto ries and the A ir
Fo rce, the varia t ion of life cycle co st is analyzed fo r the figh ters in w h ich one of fou r k inds of
engine is in sta lled respect ively. It has been found that there shou ld be a m arked drop in the
aircraf t life cycle co st, if the su itab le fund is a llocated to increasing reliab ility, decreasing spe2
cif ic fuel con sump tion and lengthen ing t im e betw een tw o overhau ls of the aircraf t engine.

RESEARCH ON AL T ITUD E SIM ULAT ION OF START ING
FOR A SINGL E- SPOOL SM ALL TURBOJET

Zhu Qing (A erosp ace M in is try )

ABSTRACT　　　　A lt itude sim u la t ion ign it ion tests of a single2spoo l sm all tu rbo jet
start ing w ere comp leted at an alt itude test rig. Som e conclu sion s from the test data analysis
have been draw n. It is very u sefu l to supp ly secondary oxygen jet fo r h igh2alt itude ign it ion
and start ing. T he u se of h igh energy ign iter imp roves ign it ion and start ing perfo rm ance and
reduces start ing t im e. Fuel f low m u st be m atched w ith air f low du ring the h igh2alt itude start2
ing. T he fuel f low m u st be con tro lled by the ro ta t ional velocity of the ro to r to lim it tempera2
tu re t

3
4 and to avo id hang2up du ring the start ing.

A D ESIGN OF A ROTAT ING PROBE FOUR-AX IS
TRAVERSE M ECHAN ISM

Zhang Hong, J iang Haokang, X iao L ing, X ing Shuchu
(B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics)

ABSTRACT　　　　A m echan ism fu lly con tro lled by compu ter and stepp ing mo to r can
move a p robe in fou r axes (N u ll, R adia l, T angen t ia l and A x ia l) fo r comp let ing flow m easu re2
m en t in side the ro to r passage of the tu rbom ach ine du ring ro ta t ion. T he m echan ism can also
move the p robe fo r f low m easu rem en t in side the sta to r passage as a fixed one. T he techn ica l
characterist ics, p rincip le of opera t ion, con struct ion design and runn ing balance of the m echa2
n ism are discu ssed in deta il.
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