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摘　　　要：围绕中国民航规章ＣＣＡＲ３３部Ｒ２版中第３３．６８条款适航要求，针对涡轴发动机提出了一种

满足适航要求的试验方法，包括结冰关键点分析、结冰取证试验点选定、整机结冰取证试验三部分。结合涡轴

发动机工作包线，开展结冰关键点分析以选定结冰取证试验点。在结冰包线内选择了若干结冰计算点，并计

算每个点的结冰位置与结冰量。计算结果显示：温度接近０℃且海拔高度较低的区域是涡轴发动机结冰量显

著的区域。结冰试验时在－４～－１℃的温度区间寻找刚出现结冰的温度点与结冰量最大的温度点。试验结

果显示：结冰量最大的温度点是最严酷的结冰试验点。
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　　１９６０年１月１８日，美国首都航空一架装配４

台涡桨发动机的 ＶｉｓｃｏｕｎｔＮ７４６０２型飞机，在约

２．４ｋｍ高空遭遇结冰环境条件，由于飞行员未及

时开启发动机防冰系统，４台发动机先后全部熄

火。飞机最后坠毁，４６名乘客全部遇难
［１］。１９８２

年１月１３日，一架美国佛罗里达航空公司波音

７３７２００型飞机，在地面等待起飞期间，飞机机翼

结冰，同时发动机压比传感器（ｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｐｔ２

ｐｒｏｂｅｓ）结冰，导致起飞推力后升力不足且发动机

推力显示值错误，最终飞机失控坠落，７４名乘客

中７０人遇难
［２］。２００８年１１月２３日，一架欧直

ＡＳ３５５Ｆ１型号直升机进入结冰环境后坠毁，原因

之一是所配装的涡轴发动机吸冰后造成了功率损

失［３］。上述三起空难都酿成了机毁人亡的悲剧，

原因都与发动机部件结冰有关。

飞机或直升机在结冰条件下飞行时，发动机

进气道内表面、进气锥和风扇／增压级均可能发生

结冰，这些部件的结冰使得进气系统流通面积减

小，造成压气机吸入空气量减少，导致发动机推力

下降［４］，严重时会引起喘振或空停。发动机在地

面结冰条件下慢车运行时也可能出现结冰现象，

若进气道内的结冰脱落，可能会打伤高速旋转的

风扇或压气机叶片，若传感器结冰，可能导致驾驶

舱内的发动机推力显示值错误［２］。

为了保证结冰条件下的运行安全，民用航空

发动机制造商作为型号合格证申请人，应当表

明其提交进行型号合格审定的航空发动机符合

适用的适航规章［５］。中国民航规章ＣＣＡＲ２５部

与ＣＣＡＲ２９部的第２５．１０９３条———进气系统的

防冰，分别从飞机与直升机角度对发动机进气

系统的防冰提出了相关要求［６７］。中国民航规章

ＣＣＡＲ３３部第３３．６８条———进气系统结冰，进

一步从发动机角度对进气系统结冰的适航要求

做了明确规定［８］。

国内外有不少关于结冰仿真与计算方法的研

究［９１１］，也有不少发动机部件级结冰试验研

究［１２１６］，但发动机整机结冰试验相关的适航符合

性研究较少。本文围绕适航规章要求，开展了涡

轴发动机进气系统结冰试验，并根据试验结果，分

析了最严酷的结冰情况，为其他型号涡轴发动机

适航取证提供借鉴。

１　适航规章要求

ＣＣＡＲ３３部第３３．６８条分为（ａ）、（ｂ）两款，

其中（ａ）款针对空中进入结冰云层时结冰的情形，

（ｂ）款针对地面等待起飞时结冰的情形。

３３．６８条（ａ）款要求“在中国民用航空规章第

２５部附件Ｃ中规定的连续最大或间断最大结冰

状态下，发动机在其整个飞行功率范围（包括慢

车）内的工作中，在发动机部件上不应出现影响发

动机工作或引起功率或推力严重损失的结冰情

况”［８］。３３．６８ 条（ａ）款要求在连续最大结冰

（ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｍａｘｉｍｕｍｉｃｉｎｇ，ＣＭＩ）与间断最大结

冰（ｉｎｔｅｒｍｉｔｔｅｎｔｍａｘｉｍｕｍｉｃｉｎｇ，ＩＭＩ）下对涡轴

发动机性能进行评估。涡轴发动机在整个飞行功

率范围内“不应出现影响发动机工作或引起功率

或推力严重损失”［８］，具体是指发动机未出现失

速、喘振、熄火或失去控制；冰脱落与吸入所引起

的发动机零部件机械损伤不超过持续适航文件的

限制值；持续功率／推力损失不超过１．５％；瞬时

功率／推力损失、暂时功率／推力损失、以及发动机

振动情况不超过型号合格证申请人规定的限制，

并记录在发动机安装手册中［１７］。

ＣＣＡＲ３３部６８条（ｂ）款要求“在临界状态进

行引气防冰时，地面慢车３０ｍｉｎ，不出现不利影

响”［８］。结冰状态主要由云层液态水含量（ｌｉｑｕｉｄ

ｗａｔｅｒｃｏｎｔｅｎｔ，ＬＷＣ）、云层水滴平均有效直径

（ｍｅａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｄｒｏｐｌｅｔｄｉａｍｅｔｅｒ，ＭＥＤ）和周围

空气温度三个变量决定［６］。（ｂ）款对上述三个变

量的数值范围做了明确规定，即“大气的温度在

－９～－１℃之间，每立方米含液态水不少于０．３ｇ

并且以平均有效直径不小于２０μｍ的水珠形式存

在”［８］。本质上，（ｂ）款对应于冰雾天气下，直升机

长时间在地面等待起飞时，发动机以地面慢车状

态运行，并开启防冰系统的情形。

此外，（ｂ）款还要求“以起飞功率或推力进行

短暂的运转。在３０ｍｉｎ慢车运转期间，该发动机

可以以中国民用航空局接受的方式周期性地加速

运转到中等功率或推力调定值”［８］。此要求是为

了确保直升机长时间地面等待后，仍可以安全起

飞。当发动机周期性加速运转时，会使发动机振

动增大，造成结冰的脱落和吸入。因此，此项要求

一方面考核了结冰后发动机的性能衰退情况，另

０９０１
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一方面也考核了脱冰和吸冰对发动机运转的影

响。此外，满足此项要求，也确保了地面等待期间

可以通过周期性加速运转的方式进行发动机除冰

操作。

２　试验方法研究

本文第１节ＣＣＡＲ３３部第３３．６８条款的适

航要求，适用于民用涡喷、涡扇、涡桨与涡轴发

动机。

针对民用涡轴发动机而言，开展进气系统结

冰试验，主要包括三部分内容，即结冰关键点分析

（ｃｒｉｔｉｃａｌｐｏｉｎｔａｎａｌｙｓｉｓ，ＣＰＡ），结冰取证试验点

选定，以及整机结冰取证试验。

２１　结冰关键点分析

结冰关键点分析（ＣＰＡ）指在声明的发动机工

作包线范围内，通过分析的方法，确定最为严酷的

结冰条件［１７］。ＣＰＡ分析的目的是寻找比适航规

章明确要求的试验点更为严酷的结冰条件，并在

结冰取证试验中对这些结冰条件予以验证。

开展ＣＰＡ分析，应考虑结冰环境、发动机工

作状态对结冰位置的影响，并考虑冰脱落和冰吸

入时对发动机工作特性的影响。ＹＡＮＧＢｉｎ与

ＺＨＯＵＹａｎｐｅｉ介绍了ＰＸ６型号发动机的ＣＰＡ

分析工作［１８］。

在开展ＣＰＡ分析时，针对试验发动机的特定

构型，考虑了飞行与地面慢车所处结冰环境、发动

机工作状态等因素对于结冰的影响，并且分析了

结冰位置、积冰、脱冰和吸冰对发动机稳定运行的

影响。

针对ＣＰＡ分析的具体内容，为满足适航要

求，利用ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ仿真工具开展了结冰表面

的能量守恒分析，考虑了潜热和熔解热的影响，金

属与冰的换热影响等［１７］；分析了发动机内流道的

积冰对气动性能的影响。考虑了冰脱落导致的发

动机结构损伤。

利用ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ仿真工具开展ＣＰＡ计算

时，关注了结冰部件的总结冰面积、前缘最大结冰

厚度、结冰部件的水滴收集系数分布、最大局部水

滴收集系数及位置、水滴撞击极限位置、结冰极限

位置等参数，并经过分析最终选择用结冰量衡量

发动机结冰的恶劣程度。

ＣＰＡ分析是为寻找比适航规章明确要求的

试验点更为严酷的结冰条件，因此在具体分析时

采用了相对比较法，即在整个ＣＣＡＲ２５部附录Ｃ

中规定的连续最大结冰和间断最大结冰包线内大

量选点，并通过计算分析从中筛选出最为严酷的

结冰条件。ＣＰＡ分析流程如图１所示。

图１　ＣＰＡ流程

Ｆｉｇ．１　ＣＰＡｐｒｏｃｅｓｓ

１）确定结冰条件。影响发动机结冰的主要

气象参数包括：大气温度、水滴平均有效直径

（ＭＥＤ）、液态水含量（ＬＷＣ）、云层范围
［６］。

大气温度会影响液态水含量，随着温度降低，

无论层云（ｓｔｒａｔｉｆｏｒｍｃｌｏｕｄｓ）还是积云（ｃｕｍｕｌｉ

ｆｏｒｍｃｌｏｕｄｓ），液态水含量都会下降
［６］。当大气

温度低于－５℃时，结冰云层出现的概率也会大

大降低［１９］。此外，结冰的类型和形状也会受大气

温度影响。在温度较高的情况下，冻结系数较小，

液态水含量较大，结冰冰型为明冰；在温度较低

时，冻结系数较高，液态水含量较小，结冰冰型为

霜冰。

ＣＰＡ分析时，参照表１选取水滴平均有效直

径为２０ｍｍ，液态水含量可直接根据大气温度和

水滴直径，在ＣＣＡＲ２５部附录Ｃ的图表中进行

选取。在此基础上，可以适当超出规定的液态水

含量数值，以使得考核条件更为严酷。

云层范围会影响直升机穿过云层的时间，是

确定某个结冰试验点试验时间的依据。层云的标

准水平范围为１７．４海里，积云的标准水平范围为

２．６海里
［６］。取证型号发动机所配装直升机的常

用飞行速度为最大飞行速度（２８０ｋｍ／ｈ）与最经济

巡航飞行速度（１５０ｋｍ／ｈ）。直升机在上述两个飞

行速度下穿越标准结冰云层的时间见表１。

表１　穿越标准结冰云层时间

犜犪犫犾犲１　犜犻犿犲狅犳狋狉犪狏犲狉狊犻狀犵狊狋犪狀犱犪狉犱犻犮犻狀犵犮犾狅狌犱狊

速度／（ｋｍ／ｈ） 层云时间／ｍｉｎ 积云时间／ｍｉｎ

１５０ １２．８ ２

２８０ ６．９ １．１

　　２）确定发动机工作状态。

该型号发动机不具备防冰系统，无需考虑发

动机不同工作状态对防冰系统所提供热量的影

１９０１
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响。但是，发动机不同工作状态下，气流的进气速

度不同，进而影响结冰量。在开展ＣＰＡ分析时，

应考虑发动机实际可能出现的所有工作状态范

围，包括慢车、起飞、最大连续与巡航状态。

３）确定结冰位置与结冰量

采用 ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ（ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｎａｖｉｅｒ

ｓｔｏｋｅｓａｎａｌｙｓｉｓｐａｃｋａｇｅｆｏｒｉｎｆｌｉｇｈｔｉｃｉｎｇ）软件对

直升机进气道和发动机进气道内的结冰情况进行

计算，并用最大结冰量来反映对性能的影响。此

处定义的最大结冰量是指整个进气道中结冰最严

重区域的总结冰质量。对于带有较长进气道的径

向进气式涡轴发动机，由于结冰最严重区域均出

现在直升机进气道向发动机进气道过渡的９０°拐

弯处，该位置结冰对发动机进气流量和进气压力

图２　ＣＰＡ计算点

Ｆｉｇ．２　ＣＰＡｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ

损失影响最大。因此针对本文中的涡轴发动机构

型，可以用最大结冰量来描述发动机结冰的恶劣

程度。最大结冰量越大，对发动机进气道的堵塞

越严重，进气损失越大，且积冰一旦脱落对发动机

造成的潜在损伤也越大。

４）脱冰与吸冰分析

明冰的特点是形状不规则、密度大、硬度高、

与零件表面的黏附性小，容易脱落［１７，２０］。霜冰的

特点是形状规则、密度小、硬度小、与零件表面的

黏附性大，不容易脱落［１７，２０］。对于带有较长进气

道的涡轴发动机，形状不规则的明冰会较大地影

响涡轴发动机的进气压降。此外，明冰密度更大，

且易脱落，脱落后对涡轴发动机叶片的损伤也更

大。因此，从对进气压力损失的影响和异物损伤

的角度看，明冰比霜冰的影响更大。

明冰主要在温度较高（靠近０℃）、液态水含

量较大的条件下形成［２０２１］。此种条件对应海拔高

度较低的情况，此时发动机进气流量较大，且周围

环境的液态水含量也相应较大，导致相同时间流

入发动机的水量增大，从而容易形成大量明冰。

如图２所示，这种条件主要位于结冰包线的左上

角区域，应对此区域重点试验考核，在此区域内选

２９０１
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择较多的计算点。

ＣＰＡ分析的计算点如图２所示。图中虚线

包线为层云包线，实线包线为积云包线，发动机最

大运行海拔高度为６ｋｍ。图２中各点所对应的

ＡＥ代表不同的状态，其中 Ａ 代表起飞功率状

态，Ｂ代表地面慢车功率状态，Ｃ代表飞行速度

１５０ｋｍ／ｈ的巡航状态，Ｄ代表飞行速度２８０ｋｍ／ｈ

的最大连续功率状态，Ｅ代表飞行速度１５０ｋｍ／ｈ

最大连续状态。

为了便于区分，图２中ＣＰＡ计算点编号第一

位数字为试验点流水号，第二位数字１～３表示不

同的飞行状态，其中１代表巡航且飞行速度１５０

ｋｍ／ｈ，２代表飞行速度２８０ｋｍ／ｈ且发动机为最

大连续功率，３代表飞行速度１５０ｋｍ／ｈ且发动机

为最大连续状态。图２中ＣＰＡ计算点编号的第

三位用于区别连续最大结冰ＣＭＩ与间断最大结

冰ＩＭＩ，其中１代表ＣＭＩ，２代表ＩＭＩ。

如图２所示，虚线包线为层云结冰包线，实线

包线为积云结冰包线。图２所示的计算点中，对

应每个大气温度均选取了３个海拔高度来进行分

析。每个大气温度条件下，最低的海拔高度为零，

最高的海拔高度为积云结冰包线的右边界或发动

机运行的最大海拔高度。将中间海拔高度选取为

积云的左边界上，积云左边界的结冰条件通常也

较为恶劣。

该型号发动机运行的最大海拔高度为６０００

ｍ，因此ＣＰＡ计算点主要分布在６０００ｍ 以下。

根据前文分析，结冰包线的左上角区域较为严酷，

因此在－１０～０℃，海拔高度２０００ｍ以下的区域

内布置了较多的计算点。

２２　结冰取证试验点选定

结冰取证试验点由三部分组成，包括适航规

章要求的试验点，ＣＰＡ分析中得到的对发动机正

常工作影响最大的试验点，以及基于自身经验所

确定的试验点。

适航规章所要求的试验点具有强制性。涡轴

发动机应开展的试验点见表２和表３。表２主要

模拟空中飞行的情形，包含了明冰（ｇｌａｚｅｉｃｅ）和

霜冰（ｒｉｍｅｉｃｅ）两种结冰条件。试验过程中需保

证发动机在表２所列的两种结冰条件下可以稳定

运行。为满足适航要求，发动机在起飞功率下应

至少运行５ｍｉｎ，在５０％、７５％最大连续功率以及

飞行慢车功率下应当运行至少１０ｍｉｎ
［２２］。

如表与２表３所示，定义犇 为水滴平均有效

直径（ＭＥＤ），犠 为液态水含量（ＬＷＣ），狋为环境

总温。表２中规定了明冰与霜冰两种空中结冰试

验条件。２０１５年生效的美国联邦航空局规章

ＦＡＲ３３部第３４修正案中，使用 ＭＶＤ（ｍｅｄｉａｎ

ｖｏｌｕｍｅｄｉａｍｅｔｅｒ）定义水滴直径
［２３］。对于满足朗

缪尔分布的水滴分布，ＭＶＤ等效于 ＭＥＤ
［１７］。

表２　空中结冰试验条件
［２２］

犜犪犫犾犲２　犐犮犻狀犵犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊犻狀犳犾犻犵犺狋
［２２］

参数
数值

明冰 霜冰

狋／℃ －５ －２０

犠／（ｇ／ｍ
３） ＞２ ＞１

犇／μｍ ２２±３ １５±３

　　表３模拟地面慢车的情形，表３中所列试验

条件在ＣＣＡＲ３３部第３３．６８条（ｂ）款中有明确

规定［８］。

表３　地面结冰试验条件

犜犪犫犾犲３　犐犮犻狀犵犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊狅狀犵狉狅狌狀犱

参数 明冰数值

狋／℃ －９～－１

犠／（ｇ／ｍ
３） ≥０．３

犇／μｍ ≥２０

　　考虑到涡轴发动机用途的特殊性，为满足适

航要求，除表２和表３中所列的试验条件外，还考

虑了直升机悬停或在一个较小区域内持续运行的

情形，对应于在机场周边区域或海上钻井平台等

场景运行的情况［１７］。

基于自身经验的结冰试验点，主要指由先前

型号运行经验得出的容易造成结冰的试验条件。

２３　整机结冰取证试验

涡轴发动机结冰取证试验一般在带有冰云发

生装置的高空舱内开展。该型号涡轴发动机在法

国ＤＧＡ（ＤｉｒｅｃｔｉｏｎＧéｎéｒａｌｅｄｅｌ’Ａｒｍｅｍｅｎｔ）试

验中心Ｓ１冰风洞内进行，试验装置可以较快达到

既定的试验条件，以模拟全包线范围内的结冰试

验点。试验发动机进口安装了典型直升机进气系

统，以充分模拟发动机进气情况。

在开展结冰取证试验前，需先开展校准试验，

对结冰云雾条件进行校准。云雾参数主要包括

ＬＷＣ、ＭＶＤ与相对湿度，三个参数在允许的误差

波动值分别不超过±１０％、±１０％、±３％，ＬＷＣ、

ＭＶＤ在试验段中轴线上的随时间波动值分别不
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超过±２０％与±１０％。校准时使用格栅对ＬＷＣ

均匀性进行测量和标定［２４２５］，试验段ＬＷＣ的空

间均匀性要求为±２０％
［２６］。当结冰云雾条件的

校准结果满足以上标准之后，可以正式开始结冰

试验。

在试验过程中，密切关注发动机各项参数波

动情况，如果出现本文第１节第３段中所描述的

各种不利状况，需要做好记录。试验过程中发动

机的主要记录参数有燃气发生器转速（用于确定

发动机工作状态）、压气机出口压力（用于计算结

冰引起的压力损失以及监测发动机喘振），燃气涡

轮出口温度（用于监测发动机是否超温）以及振动

参数（用于监测发动机是否振动异常）。

如文中第１节所述，适航规章要求发动机在

结冰条件下的暂时功率损失不超过型号合格证申

请人规定的限制。直升机进气道结冰对发动机的

影响情况主要用进气道总压损失系数和发动机性

能来衡量［２７］。取证型号发动机使用进气压降表

征暂时功率损失，所允许的进气压降最大值为

１２％。进气压降指环境大气总压与压气机进口总

压之间的差值，定义如下：

Δ狆＝ （狆０－狆２，ｉｃｅ）／狆０ ＝１－狆２，ｉｃｅ／狆０ （１）

其中狆０ 为环境大气总压，狆２，ｉｃｅ为结冰后的压气机

进口总压。由于试验过程中结冰的影响，不方便

直接测量压气机进口截面的总压，引入结冰试验

前与试验后的压气机出口总压狆３ 与狆３，ｉｃｅ

狆３ ＝狆２π （２）

狆３，ｉｃｅ＝狆２，ｉｃｅπ （３）

其中π为压气机压比。由于结冰主要发生在压气

机之前，所以结冰前后，压气机进口总压与出口总

压的关系保持不变，两者比值为压气机的压比π。

结冰前后的狆３ 变化值为

Δ狆３ ＝ （狆３－狆３，ｉｃｅ）／狆３ ＝ （狆２－狆２，ｉｃｅ）／狆２ ＝

１－狆２，ｉｃｅ／狆２ （４）

　　由于结冰前直升机进气道的进气损失很小，

即狆２ 约等于狆０，由此可得公式（１）中的进气压降

Δ狆可用式（４）中的结冰前后的狆３ 压降变化值来

表示。该型号发动机装有狆３ 压力传感器，可获取

实时狆３ 压力变化值。

此外，多个试验点要求发动机在间断最大结

冰ＩＭＩ与连续最大结冰ＣＭＩ的交替条件下进行

结冰试验，直至发动机稳定状态（ｓｔａｂｌｅ），即发动

机的进气压降达到稳定。两种结冰条件下进气压

降达到稳定状态的判据如下：

［Δ狆ｉｍｉ（狀）－Δ狆ｉｍｉ（狀－１）］／Δ狋＜犃 （５）

［Δ狆ｃｍｉ（狀）－Δ狆ｃｍｉ（狀－１）］／Δ狋＜犃 （６）

其中Δ狆ｉｍｉ（狀）是第狀个ＩＭＩ循环结束前１０ｓ内压

力损失的平均值，Δ狆ｃｍｉ（狀）是第狀个ＣＭＩ循环结

束前１０ｓ内压力损失的平均值。Δ狋是１个

ＭＣＩ＋ＩＣＩ循环的时间，犃为达到稳定状态的判

定值。由式（４）可得 Δ狆ｉｍｉ（狀）与 Δ狆ｃｍｉ（狀）的表

达式。

３　结果与分析

３１　结冰关键点分析结果

采用ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ软件逐一对图２中所列

ＣＰＡ计算点开展仿真计算，结冰仿真时间统一选

定为３０ｍｉｎ。这是由于该型号发动机所配装的直

升机不具备防冰系统，若直升机无防冰系统，应至

少保证在结冰条件下可以安全运行３０ｍｉｎ
［２８］。

图３为利用ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ开展仿真计算时，

所采用的计算模型以及多个ＣＰＡ计算点的典型

计算结果。该型号涡轴发动机为径向进气，并带

有较长的直升机进气道，由于是进行各结冰计算

点之间的相对比较，因此在建立计算模型时只选

取了直升机进气道和发动机进气道进行分析。如

图３所示，计算模型模拟了自直升机进气道入口

至涡轴发动机进口导流叶片出口的部分。

图３　ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ结冰计算

Ｆｉｇ．３　ＦＥＮＳＡＰＩＣＥｉｃｉｎｇｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

设定的入口边界条件为流量入口，出口边界

条件为压力出口。计算时，需对出口压力进行不

断调整以使入口的总压与环境大气压力相一致。

由于几何模型复杂，进行流场和结冰计算时

采用了非结构化网格，为保证计算精度，在流动参

数变化比较剧烈的区域以及水滴收集系数比较大

的区域进行了网格局部加密，并在近壁面附近采

用了附面层网格。

从图３中可以看出，直升机进气道末端与发

动机进口连接处出现较多的结冰。这是由于该型

号发动机为径向进气设计，气流在此区域内的方

向发生９０°偏转，因此容易在此处产生较多的液

态水滴积聚，进而会产生较多的结冰。
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基于ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ运算结果绘制了图４与

图５。从图２中选取零海拔高度所对应的１１，２

１，３１，４１与５１五个计算点，其最大结冰量的计

算结果如图４所示。五个计算点的计算时间统一

选取为５ｍｉｎ，所对应的发动机工况均为起飞功

率。由于大气温度不同，五个点的液态水含量依

次选取为０．６３、０．５５、０．４６、０．２２ｇ／ｍ
３ 与０．１５

ｇ／ｍ
３。从图４可以看出，随着大气温度增加并逐

步接近０℃，结冰量会显著增加。

图４　结冰量与大气温度关系

Ｆｉｇ．４　Ｉｃｅａｍｏｕｎｔｖｅｒｓｕｓａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图２所示的计算点中，每个大气温度均选取

了三个海拔高度来进行分析。考虑到图４中的趋

势，选取最接近０℃的－５℃来进行分析。从图２

中选取－５℃对应的２３，６３１与１０３１三个计

算点，其最大结冰量的计算结果如图５所示。

－５℃所对应的其他状态点的计算结果与图５所

示的趋势相同。２３，６３１与１０３１三个点对应

的飞行速度均为１５０ｋｍ／ｈ，液态水含量均为０．７

ｇ／ｍ
３，计算时间均为穿越一个典型层云的时间

１２．８ｍｉｎ。从图５可以看出，随着海拔高度升高，

结冰量会下降。

图５　结冰量与海拔高度关系

Ｆｉｇ．５　Ｉｃｅａｍｏｕｎｔｖｅｒｓｕｓａｌｔｉｔｕｄｅ

综合比较图４与图５可以看出，温度接近

０℃、海拔高度较低的区域是结冰量显著的区域。

该区域的结冰形式主要为明冰，结冰量大、且结冰

形状不规则、容易脱落。出现大量形状不规则的

明冰，会对发动机的气动性能有较大影响，也容易

发生冰脱落导致发动机结构损伤。基于此，上述

区域属于比较关键的结冰区域，需要重点关注。

在此区域内制定的结冰关键点如表４所示。

在确定此区域内的结冰关键点时，考虑了该

型号发动机所配装直升机的典型飞行状态，以此

选取了合适的飞行速度与飞行高度。由于此区域

较为关键，在－１．０℃至－４．０℃的温度区间内，

采取以０．５℃为步长，逐点扫描的方法，制定了７

个结冰试验点，通过逐点扫描识别出刚出现结冰

的温度点与结冰量最大的温度点。

表４　结冰关键点区域１

犜犪犫犾犲４　犐犮犻狀犵犮狉犻狋犻犮犪犾狆狅犻狀狋狕狅狀犲１

狋／℃ 高度／ｍ 速度／（ｋｍ／ｈ） 犇／μｍ 时间／ｍｉｎ

－１．０ １２００ ２８０ ２０ １７．１

－１．５ １２００ ２８０ ２０ １７．１

－２．０ １２００ ２８０ ２０ １７．１

－２．５ １２００ ２８０ ２０ １７．１

－３．０ １２００ ２８０ ２０ １７．１

－３．５ １２００ ２８０ ２０ １７．１

－４．０ １２００ ２８０ ２０ １７．１

　　表４中所列的７个试验点的试验时间均为

１７．１ｍｉｎ，根据表３所列的穿越标准结冰云层时

间，如图６所示，１７．１ｍｉｎ含了２个典型的连续最

大结冰条件（ＣＭＩ）与３个典型的间断最大结冰条

件（ＩＭＩ），以模拟直升机连续穿过层云与积云交

替出现的结冰条件。７个试验点选取的ＣＭＩ与

ＩＭＩ液态水含量分别为０．８ｇ／ｍ
３ 与２．５ｇ／ｍ

３。

在自然结冰环境中，层云和积云有可能会交替出

现。采用层云和积云交替出现的结冰条件进行试

验，比积云条件或层云条件下的试验更接近运行

实际，可对发动机进行更为充分的考核。

图６　结冰关键点区域１的试验时间（单位：ｍｉｎ）

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｓｔｔｉｍｅｆｏｒｉｃｉｎｇｃｒｉｔｉｃａｌｐｏｉｎｔｚｏｎｅ１

（ｕｎｉｔ：ｍｉｎ）

为了进一步确保结冰关键点区域１内的安全

运行，在表４中所列的７个点中，选择刚出现结冰

的温度点以及结冰量最大的温度点，并在这２个

５９０１
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温度点下开展进一步试验，将试验时间延长至发

动机达到稳定状态（ｓｔａｂｌｅ），即发动机功率损失不

再增加。此时发动机及所配装的进气道内部，已

经形成了稳定的积冰与脱冰循环。将试验时间延

长至稳定状态，体现了本文第２．１节中结冰和脱

冰对发动机稳定运行影响的考虑。

将图２中所列的所有ＣＰＡ计算点的结果与

表１与表２中所列的适航规章要求的试验点进行

比较，选取出比适航规章要求的试验点更为严酷

的点，作为ＣＰＡ分析得出的结冰试验点，如表５

所示。表５中最后一列为各点在ＣＭＩ与ＩＭＩ交

替状态下的液态水含量犠 数值。由于表中点１

至点３仅包含ＣＭＩ条件，因此ＩＭＩ结冰条件的液

态水含量为零。表５中结冰点１与点３的发动机

功率为地面慢车状态，这与表２中所列的适航规

章要求开展的地面试验点相吻合，试验时间确定

为３０ｍｉｎ，与适航规章３３．６８条（ｂ）款所要求的地

面慢车运行时间保持一致。不过，点１与点３的

液态水含量为０．６ｇ／ｍ
３，比３３．６８条（ｂ）款要求更

为严酷。除１与３两个点之外，表５中其他结冰

关键点在开展冰风洞试验时，试验时间都延长至

发动机达到稳定状态（ｓｔａｂｌｅ）。

表５　结冰关键点区域２

犜犪犫犾犲５　犐犮犻狀犵犮狉犻狋犻犮犪犾狆狅犻狀狋狕狅狀犲２

序号 狋／℃ 高度／ｍ 速度／（ｋｍ／ｈ）犇／μｍ 犠／（ｇ／ｍ
３）

１ －１ ０ ０ ２０ ０．６／０

２ －５ ０ ０ ２０ ０．６／０

３ －９ ０ ０ ２０ ０．６／０

４ －５ １２００ １５０ ２０ ０．７／２．４

５ －５ １２００ ２８０ ２０ ０．７／２．４

６ －５ １２００ １５０ ２０ ０．７／２．４

７ －１０ １２００ ２８０ ２０ ０．６／２．２

　　表５中结冰关键点２的发动机功率为起飞状

态，此种条件对应直升机的无地效悬停状态。结

冰关键点２与文中第２．２节中考虑了直升机悬停

或在一个较小区域内持续运行的情形相吻合。结

冰关键点４与５的发动机功率为最大连续状态，

分别对应低空条件下直升机的两个典型飞行状

态。结冰关键点６的发动机功率处于起飞状态，

与点４之间的对比可以反映发动机功率状态的对

结冰的影响。点４至点６选取的ＣＭＩ与ＩＭＩ液

态水含量分别为０．７ｇ／ｍ
３ 与２．４ｇ／ｍ

３。结冰关

键点７的发动机功率处于最大连续状态，与点５

之间的对比，可以反映飞行速度对结冰的影响。

由于点７比点５的温度更低，其所对应的ＣＭＩ与

ＩＭＩ液态水含量也更低。

３２　试验点选取结果

按照本文第２．２节结冰取证试验点选定方

法，最终取证试验的试验点包含：表１、表２中适

航要求的试验点；表５中所罗列的ＣＰＡ分析得出

的试验点；表４中选择出的刚出现结冰的温度点

和结冰量最大的温度点。

３３　冰风洞试验结果

试验在法国ＤＧＡ试验中心Ｓ１冰风洞进行，

该冰风洞气流速度可达８５ｍ／ｓ，具备模拟发动机

进气条件的能力。试验开始前，在每个结冰试验

点下，对冰风洞内结冰云雾条件进行了校准。

在冰风洞内使用格栅设备对液态水含量的均

匀性进行校准［２４２５］。某试验点的校准结果如图７

所示。图７显示的是试验段液态水含量犠 的空

间分布，犢犣平面为试验段截面，试验段液态水含

量的空间均匀性为８７％，满足了本文２．３节中提

及的±２０％的符合性验证方法
［２６］。

图７　液态水含量均匀性校准

Ｆｉｇ．７　Ｌｉｑｕｉｄｗａｔｅｒｃｏｎｔｅｎｔｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ

冰风洞校准完成后，可正式开展结冰取证试

验。试验发动机配装直升机进气道在冰风洞内完

成了结冰试验。如图８所示，直升机进口防护网

上出现了结冰现象。

通过计算式（５）与式（６），持续监测是否达到

了压降稳定的标准。达到以上压降稳定标准，意

味着出现了结冰冰层出现了周期性脱落，发动机

６９０１
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图８　冰风洞试验

Ｆｉｇ．８　Ｉｃｉｎｇｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ

的进气损失与功率损失保持不变。

结冰试验过程中，按照表４中所列的温度点逐

个进行试验，选择出了刚出现结冰的温度点和结冰

量最大的温度点。两个温度点均为－２．５℃，选择

此温度点，在ＩＭＩ与ＣＭＩ交替的结冰条件进行试

验，进气压降变化情况如图９所示。图９纵轴为

进气压降（ｉｎｔａｋｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐ），横轴为试验进

行的时间。

从图９可以看出，在此结冰条件下，发动机进

气压降始终未达到稳定状态，进气压降数值一直

在增加，直至超过了所允许的最大值１２％。此温

度点（－２．５℃）代表了所有结冰试验点中最严酷

的情况，位于ＣＰＡ分析得出的表４所示温度区

间内。

图９　最严酷结冰试验点的进气压降

Ｆｉｇ．９　Ｍｏｓｔｓｅｖｅｒｅｉｃｉｎｇｔｅｓｔｐｏｉｎｔｉｎｔａｋｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐ

３４　结冰关键点分析方法的验证

采用仿真软件进行结冰计算时，所采用的直

升机进气道模型不包含进口防护网。试验结束

后，对所有取证试验点进气压降的计算值与试验

值进行升序排列，对比结果如图１０所示。

从图１０中可以看出，对于进气压降小于５％

的试验点，计算值与试验值拟合较好。对于进气

压降较大的试验点，计算值与试验值虽然存在一

图１０　进气压降计算值与试验值对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｉｎｔａｋｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐ

ｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｕｅ

定的数值偏差，但整体趋势保持一致。结冰关键

点分析的目的是在大量计算点中识别出最严酷的

结冰条件，因此重点在于各计算点之间的相对比

较。图１０结果显示，通过结冰关键点分析的方法

对各试验点进行结冰严酷程度排序，计算与试验

所得的各点排序保持一致，进一步验证了所采取

分析方法的有效性。

４　结　论

围绕ＣＣＡＲ３３部 Ｒ２版中第３３．６８条款适

航要求，针对涡轴发动机提出了一种试验方法，通

过结冰关键点分析与冰风洞试验结果的比对，可

以得出以下结论：

１）结冰试验过程中需重点关注发动机的暂

时功率损失，较为严酷的结冰条件会导致较大的

暂时功率损失。

２）开展ＣＰＡ分析是识别危险结冰条件的有

效方法。该型号发动机通过开展ＣＰＡ分析，识别

出多个结冰关键点，以及温度靠近０℃、海拔高度

较低的结冰严酷区域。

３）涡轴发动机应当重点关注低海拔高度、温

度区间为－４～－１℃的区域。开展结冰试验时

应在此区域内布置较为密集的试验点，以找出刚

刚出现结冰的温度点与结冰量最大的温度点。两

个温度点比较接近，结冰量最大的温度点是涡轴

发动机最严酷的结冰试验点。
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