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基于实战使用的涡轴发动机
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摘　　　要：以涡轴发动机实战使用中空中紧急起动相关技术指标和特情处置措施验证为目的，设计了贴近

实战使用特征的发动机空中起动试飞方案，并以某涡轴发动机设计定型试飞为依托，进行了不同飞行工况下

的飞行试验验证和数据分析研究。结果表明：该空中起动试飞方案合理可行，能够最大程度的贴近部队实战

使用的技术特征，满足对发动机起动高度包线、起动时间等研制总要求规定的技术指标验证需求；试飞结果表

明该型涡轴发动机４０００ｍ以上高度停车至再起动期间直升机平均下滑高度约为６７０ｍ，平均停车时间约为

１８５ｓ。该试飞方法和数据结果可为部队实战使用过程中空中遭遇停车的紧急处置提供支持和参考。
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　　武装直升机和战术通用直升机承担着对地、

海、空攻击作战以及机降、武器人员运输、救援保

障等任务，且经常在高原、高寒、高温、湿热盐雾等

特殊自然环境和雨、雪、结冰、砂尘等恶劣气象条

件下飞行，因此，作为军用直升机“心脏”的涡轴发

动机，不仅要有较高的发动机性能、良好的工作稳

定性［１２］和环境适应能力，其在飞行中遭遇停车后

再次起动能力也是重要的技术指标，决定着军用

直升机实战使用环境下的生存能力和持续使用

能力。

根据相关资料统计，国外军用直升机在实战

使用和飞行训练中由于机械故障、气动失稳以及

操纵控制等原因造成的发动机空中意外停车，引

发了大量的飞行事故，甚至机毁人亡［３５］。

欧美等航空强国的发动机型号研制中，在提

高发动机工作性能、稳定性技术研究［６１０］的基础

上，特别注重飞行试验在发动机状态鉴定考核验

证作用。在“阿帕奇”、“黑鹰”直升机及其配装的

Ｔ７００系列发动机研制过程中，应用成熟的实战使

用鉴定体系［１１１２］，进行了大量的发动机空中起动

飞行试验，目的是在接近真实的实战使用环境下，

评估发动机意外停车后的空中起动性能与特性，

为Ｔ７００系列发动机配装“阿帕奇”、“黑鹰”直升

机在部队实用作战体系下的空中起动能力的验证

以及意外遭遇停车后的应急处置程序的制定和考

核提供了第一手的试飞数据。

国内在涡轴发动机起动技术研究方面，以清

华大学、南京航空航天大学为代表的高校、科研院

所做了大量的起动仿真建模技术研究［１３１９］，中国

飞行试验研究院以系列直升机和涡轴发动机型号

定型试飞为依托，进行了涡轴发动机空中起动试

飞技术研究和试验验证［２０］，但其试飞的内容主要

依据ＧＪＢ２４３Ａ２００４《航空燃气涡轮动力装置飞

行试验要求》制定，以单纯的验证和考核研制总要

求相关性能指标为目的，且其空中起动试飞方法

与部队实战使用中的意外遭遇停车和紧急起动的

特征存在一定的差异，因而未能充分验证和考核

贴近实战环境下的涡轴发动机空中起动能力，试

飞的数据和结论对于部队使用试飞的借鉴作用

有限。

本文在分析军用直升机实战使用中的特征和

任务背景的基础上，以某型军用涡轴发动机的设

计定型试飞任务为依托，进行了贴近实战使用特

征的涡轴发动机空中起动试飞方案设计和飞行试

验验证，取得了一定的研究成果。

１　涡轴发动机起动过程描述与设计

验证程序

１１　涡轴发动机起动过程描述

涡轴发动机的起动是指燃气发生器转子从零

加速到地面慢车或飞行慢车转速的过程［１３］，它是

气动热力学与机械运动综合的过渡态过程，且必

须满足快速、可靠、稳定等特征要求。起动的主要

过程分为以下３个阶段，如图１所示。

第１阶段为起动机带动燃气发生器转子转动

阶段：发动机的燃气发生器转子由电（或空气涡

轮）起动机带转加速，不供油、不点火。随着燃气

发生器转子转速犖ｇ 的增加，发动机所需的扭矩

逐渐增加，带转直至达到扭矩的峰值。

第２阶段为起动机和燃气涡轮共同带动燃气

发生器转子转动过程。在起动机带转至最高扭矩

所对应的发动机转速时，开始供油、点火，发动机

转入由起动机和燃气涡轮共同带转的过程。直至

超过涡轮功率增加到大于压气机需用功率对应的

发动机转速。

第３阶段为发动机燃气发生器转子独立加速

到地面慢车或飞行慢车转速的过程。该过程燃气

发生器转子在燃气涡轮的带动下进行加速，过程

中的供油量与发生器转子转速相匹配进入闭环控

制，直至发动机起动到地面慢车或飞行慢车稳定

状态。

图１　起动过程燃气发生器转速特性示意图
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１２　涡轴发动机起动设计验证程序

如图２所示，涡轴发动机起动系统的研制要

经过设计、台架（含地面台架和高空台架）试验和

飞行试验３个阶段。在初步设计完成后依次分别

在地面台架、高空台上进行试验验证、优化迭代设

计，以确保在模拟不同的环境温度、高度条件下的

４３６
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起动功能是否可靠，起动性能指标是否满足要求，

之后随发动机配装在直升机上进行试飞鉴定，以

在真实的大气压力、温度环境以及装机特性（包含

直升机上进排气、起动、短舱等系统的匹配特性）

下，暴露设计中的问题、优化改进，并最终对研制

总要求中规定的空中起动时间、起动高度包线以

及起动成功率等指标的符合性进行评定，同时验

证发动机空中停车后的应急处置措施和空中起动

程序的合理性、适用性。

图２　涡轴发动机起动系统设计、试验程序图

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｔｅｓｔｐｒｏｃｅｄｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆ
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２　原有基于性能指标验证的空中

起动试飞方案与分析

２１　空中起动试飞方案描述

原有基于性能指标验证的涡轴发动机空中

起动试飞方案参考发动机地面停车、起动的操

纵程序执行，在发动机空中停车和再起动之前

均在“飞行慢车”稳定工作一段时间，以让发动

机在较小的状态下有足够的“冷机”和“热机”时

间，来确保发动机空中起动的成功性，具体示意

图如图３所示，以双发（双发动机）直升机为例，

在空中起动的实际飞行操纵中，单发（单发动

机）能够维持直升机平飞的中低高度空中起动

时，直升机在稳定平飞状态下进行，反之，在大

高度空起试验时，直升机处于下滑状态，以避免

陪试发动机进入应急状态甚至超温、超转，待起

动成功后改平。

图３　原有的基于性能指标的涡轴发动机空中起动试验方案
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２２　空中起动试飞方案分析

首先，在停车阶段，原有的基于性能指标验证

的空中起动试飞方案中，在停车之前，先从大状态

将发动机置于“慢车”稳定工作一段时间，而部队

使用过程中遭遇停车属于发动机从大状态突然停

车，没有经历“慢车”冷机过程。因而两者本质的

区别是冷机方式不一致，会使得发动机转子与机

匣之间间隙不同，从而在起动带转过程中，发动机

转子转动阻力不同，因此，原有的试飞方案中经过

慢车冷机的模拟停车后的起动不能反映部队实战

使用中意外停车后的发动机起动特性。分析可

知，部队使用时意外停车后更容易引起发动机转

子刮磨，从而使得发动机起动时间偏长，有可能超

过研制总要求和型号规范中要求的起动时间，甚

至导致起动不成功的情况发生。

其次，当军用直升机特殊的空中停车情况下，

如单发直升机空中停车，高原空域双发直升机空

中单发停车以及紧急作战环境中的单发空停，需

要紧急将停车发动机起动到“飞行”状态，以尽快

恢复直升机的全动力状态，保障直升机的飞行安

全和实战使用状态。如图４所示，例如“黑鹰”直

升机在高原空域据地面５００ｍ的高度飞行中单发

停车，此时单发难以维持平飞而迫使飞行员必须

放总距操纵直升机进入下滑飞行状态，为了避免

直升机单发触地的风险，必须进行直接起动到“飞
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行”状态的紧急起动程序。而原有基于性能指标

验证的空中起动试飞方案中的起动程序先将发动

机在慢车运行一段时间，以保证发动机在小状态

进行充分的暖机，确保起动的成功性，这种起动方

式存在以下局限性：①起动方式与部队实战使用

情况下的紧急起动有本质的差别；②没有验证或

者给出在实战使用中发动机紧急起动的能力和相

关应急处置措施的合理性；③由于起动程序与部

队使用特性不一致，其试飞结果难以获得新研发

动机配装直升机后的最大空中起动能力边界、（停

车后）留空应急处置时间、高度等重要数据，对部

队实战使用的参考意义有限。

图４　直升机在高原空域单发停车特情示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｉｒｔｉｃａｌｓｉｔｕａｔｉｏｎｏｆｏｎｅ

ｔｕｒｂｏｓｈａｆｔｅｎｇｉｎｅｓｈｕｔｄｏｗｎｗｈｅｎｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｉｇｈｔ

ｉｎｐｌａｔｅａｕａｉｒｓｐａｃｅ

３　空中起动试飞方案设计与

试验验证

３１　空中起动方案的安全性分析与试验设计

发动机在高功率状态遭遇停车后能保证起动

成功的难点在于解决发动机转子与机匣卡滞、供

油与气动热力学的匹配性问题。根据前期的试验

结果和相关理论分析可知，冷却时间越长，机匣与

涡轮叶尖间隙越小，发动机刮磨风险越大；但从气

动热力学角度，冷却时间越长，再起动前涡轮前温

度越低，起动过程中“热节流”影响越少，起动成功

率越高，两者在时间维度上是相互矛盾的。鉴于

以上原因，为了降低试飞的风险，提高起动的成功

率，在型号研制阶段，进行了大量的地面台架、高

空台以及飞行试验等空中再起动专项试验方案设

计与试验分析。

首先，为了探索并评估该型涡轴发动机装机

后发动机在风车状态和冷运转状态下的冷机特

性，为空中起动试验方案的设计提供依据，在不同

温度、气压高度条件下，分别进行了在风车、冷运

转状态下的发动机冷机特性专项飞行试验，不同

高度涡轴发动机动力涡轮前温度犜４５降温特性试

飞结果如图５所示，图中所定义的风车冷机特性

系数Δ犜４５，ｆ为风车状态下动力涡轮前温度每分钟

内的降低值，具体定义为：Δ犜４５，ｆ＝（犜４５，ｂ－犜

４５）／

Δ狋，其中犜４５，ｂ为停车后的动力涡轮前气流温度，

犜
４５为发动机起动前动力涡轮前气流温度，Δ狋为

风车运转时间；冷运转冷机特性系数Δ犜４５，ｌ为单

次冷运转时间内动力涡轮前温度的降低值，具体

定义为：Δ犜４５，ｌ＝犜４５，ｑ－犜４５，ｈ，其中犜４５，ｑ为冷运转

前动力涡轮前气流温度，犜４５，ｈ为冷运转前动力涡

轮后气流温度。从图中可以看出，发动机的冷机

特性系数Δ犜４５，ｆ和Δ犜４５，ｌ随气压高度 犎ｐ 的上升

先逐渐增大，在气压高度４０００ｍ左右最高，随后

随高度的上升而减少。分析结果可知，随着大气

高度的增加，大气温度的降低对发动机冷机效率

有所提高，但在在４０００ｍ以上空域，大气密度效

应更加明显，用于冷却的空气质量流量降低，因而

冷机效率又逐渐降低。通过飞行试验，获得了大

量发动机装机环境下的“冷机”特性数据。

图５　不同高度涡轴发动机动力涡轮前温度犜４５降温

特性试飞结果

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｔｕｒｂｏｓｈａｆｔｅｎｇｉｎｅｓ犜４５ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ

根据前期的试飞“冷机”特性数据，在保障起

动成功率的前提下，尽量缩短冷却时间，降低刮磨

风险的原则下，分别进行了停车后的立即起动、停

车后冷运转２０ｓ再起动和停车后冷运转４５ｓ再起

动的３组方案试验。图６为不同冷运转时间下的

起动结果统计。停车后立即冷运转和冷运转２０ｓ

的起动试验中，发动机多次出现热悬挂等“热节

流”问题、成功率较低，而停车后冷运转４５ｓ再起
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图６　不同冷运转时间下的起动结果统计图

Ｆｉｇ．６　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｅｎｇｉｎｅａｉｒｓｔａｒｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｌｄｂｌｏｗｉｎｇｔｉｍｅｓ

动方案试验中，起动成功率显著提高，在且起动过

程中发动机振动结果正常，说明未出现刮磨现象。

图７　模拟发动机遭遇停车和紧急起动试飞方案

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｓｃｈｅｍｅｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｅｎｇｉｎｅｓｈｕｔｄｏｗｎ

ａｎｄｕｒｇｅｎｔａｉｒｓｔａｒｔｉｎｇｓｔａｒｔｉｎｇ

３２　空中起动试飞方案详细设计

根据以上空中起动方案的安全性分析与试验

设计，并综合考虑直升机在不同气压高度下的功

率需求与操纵特点，制定了本项目中的空中起动

飞行试验方案，其中如图７所示。整个方案分为

３个阶段：第１阶段为被试发动机停车前，在中低

空下采用模拟单发大速度平飞；在高空下采用直

升机处于双发右边界速度稳定平飞或快速爬升的

方式，来确保被试发动机在大功率状态达到稳定

的热态平衡；第２阶段为发动机模拟遭遇停车后

到紧急起动前的过程，该过程主要通过风车飞行、

冷运转程序来降低动力涡轮前的气流温度犜４５，

具体执行过程与时间均按照前期发动机冷机特性

数据分析，确定了程序１、程序２；第３阶段为发动

机紧急起动到“飞行”慢车的过程：该过程中，如果

一次起动不成功，则保持直升机飞行状态，直接连

续起动，直到起动次数达到或超过３次。

以上空中起动试飞，在中低空时，由于单发功

率可以维持直升机平飞，试验时直升机保持均稳

定平飞工况进行；反之，在高空试验时，为了避免

被试发动机停车后陪试发动机进入应急状态，则

在直升机稳定下滑状态下进行。采用上述试飞方

案，在每个工况试验点均进行不少于３次的模拟

发动机高功率遭遇停车和紧急起动试验。

３３　空中起动试飞方案验证与结果分析

图８为犎ｐ＝５２００ｍ高度下的发动机空中起

动试验曲线。图中犖ｇ，ｐ为陪试发动机燃气涡轮相

对转速；犜４５，ｐ表示陪试发动机自由涡轮前燃气温

度，单位为Ｋ；犛ｅｓ为被试发动机起动机工作信号，

为开关量，仅有０／１两种状态，１表示工作，０表示

不工作；ＣＰＬ（ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅｐｉｔｃｈｌｅｖｅｒ，量符号记为

犔ｃｐ）为直升机总距杆的位移，以总距总量程的百

分比表示；犕ｋｐ为双发总输出扭矩，以海平面标准

大气条件下发动机最大连续状态输出扭矩的百分

比表示。从图８（ｂ）中直升机参数曲线可以看出，

在起动前直升机双发稳定平飞，并在模拟遭遇停

车前直升机进行了放总距杆、减速改下滑状态等

操纵，此时直升机总的需用扭矩从４５％降到

２７％，飞行速度（犞ｉ）从１５５ｋｍ／ｈ逐渐降低到１２０

ｋｍ／ｈ，并在整个起动过程中基本保持稳定下滑状

态。从图８（ａ）发动机状态曲线中可以看出，在直

升机双发平飞过程中，被试发动机与陪试发动机

双发动机匹配好，当被试发动机模拟空中遭遇停

车后，陪试发动机的犖ｇ，ｐ、犜４５，ｐ（发动机动力涡轮

前气流温度，以下同）均上升，其中犜４５，ｐ上升至

８８５Ｋ，表明陪试发动机单发维持直升机功率需

求，且处于相对较高功率状态。被试发动机从高

功率突然拉停车后，其犖ｇ逐渐降低到０％，犜４５在

风车作用下降低到４８３Ｋ，并在后续的冷运转过

程中持续下降至３４８Ｋ，但在后续风车状态自然

冷却过程中，其犜４５缓慢上升约３０Ｋ，其原因在于

前期的冷运转使得发动机流道的气流温度明显下

降，但随着冷运转的结束，发动机机匣等金属壁面

温度的辐射换热，使得犜４５重新上升，但在后续的

７３６
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起动前带转过程中，在起动机冷运转的作用下，其

温度又明显的下降。图中被试发动机犖ｇ 数据分

析可知，整个试验过程中被试发动机依次经历了

大状态停车、冷运转、停车及直接起动到飞行状态

的过程，期间发动机无明显卡滞、起动过程犖ｇ 整

参数稳定、起动可靠正常。

图８　高空飞行工况下的涡轴发动机空中起动特性曲线

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆａｔｕｒｂｏｓｈａｆｔｅｎｇｉｎｅ

ａｉｒｓｔａｒｔｉｎｇｉｎｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｆｌｉｇｈｔ

图９为犎ｐ＝１９００ｍ高度下的发动机空中起

动试验曲线图，其中起动方式为采用陪试发动机

引气进行的交叉紧急起动。从图９（ｂ）中直升机

参数曲线可以看出，为了避免对陪试发动机功率

突然加载，直升机先适当转下滑后再关闭被试发

动机，之后再提总距、改直升机为平飞状态，整个

起动过程中直升机基本保持稳定平飞状态，其此

时直升机总的需用扭矩（犕ｋｐ）、飞行速度（犞ｉ）与总

距杆位置（犕ｋｐ）基本保持在４１％、１２０ｋｍ／ｈ和

６４％。在起动带转过程中，陪试发动机由于承担

引气负载的作用，陪试发动机状态明显升高。整

个试验过程中被试发动机同样依次经历了大状态

停车、冷运转、停车及直接起动到飞行状态的过

程，期间发动机无明显卡滞、起动过程犖ｇ 等参数

稳定、起动可靠正常。

图９　低空飞行工况下的发动机空中（交叉）起动特性曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆｔｕｒｂｏｓｈａｆｔｅｎｇｉｎｅ

ａｉｒｓｔａｒｔｉｎｇ（ｂｙａｃｒｏｓｓ）ｉｎｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｆｌｉｇｈｔ

图１０为本次设计定型试飞中发动机空中起

动试验点分布。其中方案１为采用原有的基于性

能指标验证的空中起动方案，方案２为采用贴近

实战使用特性的空中起动方案。由于发动机的空

中起动右速度边界远远大于直升机单发失效线的

规定区域，且该起动右边界在发动机装直升机状

态飞行使用时并不适用，因此本项目在空中起动

试验点规划时，只考虑直升机单发失效线以内的

空中起动包线区域。在中、低高度空域，进行了不

同速度点的空中起动试验，在接近空中起动边界

的大高度飞行试验时，由于直升机处于单发停车

的下滑状态，考虑到便于飞行操纵及接近实战使

用中的单发失效实际直升机操纵情况，采取了有

利速度进行下滑的方式。从图中可以看出，采用

空中起动方案２，由于发动机从停车到起动成功
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时间相对以往方案更短，因此，该方式获得的发动

机配装直升机的最大空中起动能力边界远高于采

用试飞方案１的结果，最终验证的起动高度边界

也高于研制总要求规定的指标要求（如图１０中虚

线所示）。

图１０　涡轴发动机空中起动试验点分布

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｐｏｉｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｕｒｂｏｓｈａｆｔ

ｅｎｇｉｎｅａｉｒｓｔａｒｔｉｎｇ

图１１为典型起飞质量下直升机遭遇停车后

下滑时间、高度试飞数据整理结果。图中Δ犎ｐ是

直升机转入下滑后至发动机起动成功过程中直升

机下降的高度，反映飞行员处置发动机停车所需

的高度空间；Δ狋是发动机停车至再次起动成功的

时间间隔，反映发动机重新起动的时间需求。从

图中可以看出，直升机在空停后的单发失效下滑

飞行过程中，直升机下滑的时间分布基本上大高

度空域要高于中高度，如上文分析可知，中高度发

动机冷机特性较大高度和低高度空域较高，发动

机起动准备时间短，因此，使得下滑时间较短。另

外，在高高度空域直升机在空停后的单发失效下

滑高度差较大，分析原因可知，飞行高度越高，发

动机的性能越小，直升机在空停后的单发失效下

滑飞行中，由于陪试发动机的功率较低，直升机下

滑率高，因此下滑高度差相对中高度空域较大。

根据整个项目的试飞结果统计，该型涡轴发动机

在４０００ｍ以上高度采用贴近实战使用的空中起

动方法进行空中紧急起动，直升机下降高度范围

５３０～７６０ｍ，平均下降高度约为６７０ｍ，发动机停

车时间为１６０～２００ｓ，平均停车时间约为１８５ｓ。

在实际执行过程中，由于不同飞行员对直升机下

滑状态控制差异、大气温度、空域中风速等因素影

响，上述直升机下滑高度、时间结果的线性度不

强，但可为部队使用中发动机空停特情处置提供

了关键的试飞参考数据。

图１１　典型起飞质量遭遇停车后直升机下滑时间、

高度试飞结果图

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅａｎｄａｌｔｉｔｕｄｅｉｎｔｅｒｖａｌｏｆｔｈｅｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

ｉｎｔｙｐｉｃａｌｔａｋｅｏｆｆｗｅｉｇｈｔａｆｔｅｒｕｒｇｅｎｔ

ｅｎｇｉｎｅｓｈｕｔｄｏｗｎ

４　结论与展望

本文以部队实战使用中军用直升机配装涡轴

发动机空中遭遇停车、紧急起动特情处置措施验

证和数据指标要求为目的，设计了贴近实战使用

特征的涡轴发动机空中模拟遭遇停车和紧急起动

试飞方案，并进行了飞行试验验证和数据分析研

究，得出如下结论：

１）在分析当前空中起动试飞方案局限性和

部队实战使用飞行中发动机遭遇空中停车和紧急

起动技术特点的基础上，设计的涡轴发动机空中

起动试飞方案合理可行，能够最大程度的贴近部

队实战使用的技术特征；

２）从贴近实战使用的角度验证了某型涡轴

发动机空中紧急起动能力，以及其空中起动高度

包线、起动时间与研制总要求指标的符合性；

３）通过飞行试验，获得该型涡轴发动机配装

某型直升机后的最大空中起动高度，（４０００ｍ以

上不同高度、起飞质量下遭遇空中停车后直升机

下滑的高度、时间等数据，为部队使用中发动机空

停特情处置提供了关键的试飞数据；

４）本项目的研究推动后续型号涡轴类发动

机空中起动的飞行试验向贴近实战使用的方向

发展。
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