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舰载涡扇发动机高低温起动试验与分析 *

邢 洋，杨怀丰，刘亚君，江井跃，张 伟

（中国航发沈阳发动机研究所，辽宁 沈阳  110015）

摘 要：为验证某舰载涡扇发动机在高低温环境条件下起动特性，基于高低温起动验证试车台，通

过模拟高低温进气和保温条件，开展了采用RP-3燃油和RP-5燃油的涡扇发动机高低温起动性能对比试

验。分析了不同环境温度下发动机起动点火性能的变化规律；对比了不同环境温度、燃油种类、转速上

升率对发动机起动性能的影响。试验结果表明，大气温度由60 ℃下降到-20 ℃，主燃烧室供油到点着火

时间延长约 1~2 s；在-20~60 ℃内，采用 RP-3和 RP-5两种燃油，发动机起动性能基本一致；给定转速

上升率降低0.1%/s，低温起动时间延长0.01~0.06 （相对值），在高压换算转速nHcor=0.3~0.5 （相对值）转

速范围内，反馈转速上升率与给定上升率最大差异为28.2%；整个起动转速范围内，主燃油供油流量最

高下降10.8%，燃油总管压力 pf与高压压气机出口压力 p31之差最高下降10.1%。
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1 引 言

海上作战态势瞬息万变，要求舰载飞机具备快

速出动能力。发动机起动是飞机从待命转入飞行必

经的过程，是影响舰载飞机出动能力的重要特性。

起动不可靠，就可能贻误战机，起动时间长短直接

影响飞机出动准备时间。在舰面恶劣（高温和低

温）的环境条件下发动机起动特性有可能变差，例

如，低温条件下，发动机燃烧室性能可能下降，滑油

的黏度增加，使摩擦阻力增加，进而使起动性能下

降；高温条件下，空气密度低，发动机空气质量流量

小，起动过程中容易形成混合气富油，涡轮前温度

高，可能出现涡轮前温度高而转速停止增加的“热

悬挂”现象。因此，新研制的航空发动机，必须进行

高、低温起动验证试验。其主要目的是检查航空发

动机在恶劣的环境条件下长时间停放后起动工作情

况，特别是检查发动机的滑油系统与燃油系统的工

作情况，研究在高、低温条件下发动机起动过程的

特点［1-5］。

吴 锋 等［6］在 中 国 航 发 四 川 燃 气 涡 轮 研 究 院

SB101 高空模拟试验台上进行了涡扇发动机的低温

起动试验，获得了低温环境条件下某涡扇发动机的

低温起动特性，同时认为高空模拟试验很难满足国

军标中的保温要求，建议以发动机内部温度达到要

求为准。刘伟等［7］研究了低温对涡轴发动机起动性

能的影响，结果表明-34 ℃条件下的附件初始阻力矩

是 25 ℃条件下的 2.25 倍，至点火转速阻力矩降低为

1.53 倍；温度越低，燃烧室点火边界越窄。祈斌等［8］

利用高空模拟试验台，对比环境温度、燃油种类、燃

油流量对发动机起动性能的影响，结果表明发动机

采用 RP-3 燃油能在-40 ℃下成功起动，而采用 RP-5
燃油经过起动供油流量调整只能在-20 ℃下起动成

功。任智勇等［9］针对涡轴发动机开展了不同环境温

度下的发动机地面起动试验，结果表明随着环境温

度增加，冷态起动时间先降后增，热态起动时间和冷/
热态排气温度峰值均呈线性增加；0 ℃以下时，随温

度的降低冷/热态起动性能差异逐渐增大。

航空发动机起动过程的影响因素繁多且复杂，

要准确描述发动机的起动过程非常困难，试验是一

种有效地研究手段目前。前期由于我国无专门用于

大推力涡扇发动机高低温起动试验的设备，高低温

起动试验更多依赖机场地面试验、露天试车台试验
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（特定地区、特定时间）和高空模拟试车台试验。随

着中国航发沈阳发动机研究所航空发动机高低温起

动验证试车台投入使用，在地面台架开展大推力涡

扇发动机高低温起动试验得以实现。

本文以某小涵道比大推力舰载涡扇发动机为研

究对象，开展-20 ℃以下、60 ℃以上，保温 3 h 的高低

温起动试验，获得了该型涡扇发动机不同高低温条

件下的起动特性。同时，也首次开展高低温环境下

采用 RP-3 燃油和 RP-5 燃油起动性能对比试验。试

验所得结论可为该型发动机起动改进设计提供依

据，也可为其他涡扇发动机高低温起动试验开展及

研究提供参考。

2 试验介绍

2.1 试验设备简介

本次试验采用高低温起动规律验证试车台，该

试车台用于模拟各种大气条件进行航空发动机地面

无冲量高低温起动、高原无冲量高低温起动试验，试

车台由台架试车系统、制冷系统、干燥系统、排气引

射系统组成，具体见图 1［10］。

2.2 试验要求

国军标 GJB241A-2010《航空涡轮喷气和涡轮风

扇发动机通用规范》规定［11］，使用型号规范规定润滑

油工作的发动机，无论高温起动还是低温起动，起动

前发动机均需在型号规范规定的温度中至少保温

10 h，这 10 h 从规定的温度测量点达到该温度后算

起，在保温时间到达后开展 2 次高温起动试验和 3 次

低温起动试验。当发动机到达慢车转速时，还需在

0.5 s 内把油门杆从慢车位置推到中间推力位置，完

成达到中间推力状态的加速，然后拉回到慢车位置

并停车。

考虑试验台架实际情况，本次高低温起动试验

要求相对国军标进行如下调整：

（1）由于台架设备低温保温能力限制，本次试验

低温保温范围为-30 ℃~-20 ℃。

（2）国军标要求试验前保温时间为 10 h。参考国

外同类的高低温起动试验，保温时间也并未严格按

照国军标的要求执行，而是针对具体被试发动机、燃

滑油牌号及使用对象的差异进行裁剪，因此本次试

验高温和低温保温为 3 h。
（3）国军标要求“当发动机到达慢车状态后，需

在 0.5 s 内把油门杆从慢车位置推到中间推力位置”。

由于试验台架不具备发动机高状态停留能力，发动

机起动后不上推中间状态，只在慢车状态短暂停留。

2.3 起动供油规律

某型涡扇发动机起动供油规律由两部分组成，

分别是点火供油规律和起动加速供油规律。其中起

动加速供油规律，采用转速上升率闭环控制，通过调

Fig. 1　Test stand system
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节发动机燃油流量以获得期望转速上升率［12］。该供

油规律与开环供油规律相比，可以在很大程度上降

低起动过程对供油精度的依赖，同时可以较好地适

应不同台份发动机及控制系统执行机构的差异，保

持起动的一致性。转速上升率即转速变化率，可根

据起动过程力矩平衡方程获得，具体为

dn
dt

= (M CT + M T - M C
ηm

- M m ) / ( J· π
30 ), n1 < n < n2（1）

dn
dt

= (M T - M C
ηm

- M m ) / ( J· π
30 ), n > n2 （2）

ndot = dn
dt

（3）
式中 ndot 为转速上升率控制规律，MC 为压气机扭矩，

MCT为辅助起动动力装置输出扭矩，MT为涡轮输出扭

矩，Mm 为阻力矩，J 为转子转动惯量，ηm 为机械效率，

n1为点火转速，n2为起动机脱开时转速。

转速上升率设计时综合考虑起动时间要求、起

动机输出扭矩、涡轮扭矩、发动机阻力矩、附件载荷、

转动惯量等条件等，同时为避免发动机进入失速、喘

振等不稳定工作状态，在起动供油规律的设计中还

应设置供油量限制条件。转速上升率设计结果经

过地面和空中起动试验结果进行修正。在实际使

用中应该考虑进气压力、进气温度等非标准条件对

设计规律进行必要的修正，具体设计过程见文献

［13-14］。

3 试验结果与分析

3.1 升降温及保温过程

低温起动试验前，制冷设备将空压站供给的热

空气通入干燥塔干燥，干燥后由制冷涡轮对来流气

体进行降温，降温后将制冷空气送达试验舱。在制

冷过程中，当环境舱温达到-20 ℃以下时，开始降低

制冷空气流量进行试验舱保温，保温过程见图 2 所

示，其中 T1为试验舱内温度，T6为低压涡轮后出口温

度，Tohz为后轴承腔内滑油温度，Tfin为燃油进口温度，

可以看出在保温 2 h 后，发动机内部各处温度基本趋

于稳定。

高温起动试验所使用的气体是空压站提供的高

温气体，高温气体经过液气分离器、气滤后到达试验

舱。当舱温达到 60 ℃以上时，通过调整高温气体和

常温来气进行试验舱的保温。保温过程见图 3 所示，

可以看出在保温 1.5 h 后，发动机内部各处温度基本

趋于稳定。

3.2 不同温度下的起动性能

进行高低温起动试验的最主要目的就是验证发

动机在某特定的高低温环境条件下，发动机的起动

特性。本次试验参照国军标首先开展 RP-3 燃油的 2
次高温试验（保温 60 ℃以上）和 3 次低温试验（保温

-20 ℃以下），试验结果见表 1，其中 T1 为试验舱保温

温度，tg 为供油时间，td 为点火时间，tmc 为起动至慢车

时间，T6max 为起动最高排气温度，表中 tmc 和 T6max 已作

归一化处理（以首次高温起动数据为基准，其他次试

验数据与基准数据相除得到），仅给出相对变化关

系。可以看出发动机起动时间、排气温度等均满足

起动性能要求，但高低温起动点火时间与供油时间

有明显差异，高温起动供油到点着火时间在 1.0~
1.4 s，低温起动供油到点着火时间在 2.3~3.3 s。另

外，大气温度降低对发动机点火性能有明显影响，大

气温度由 60 ℃下降到-20 ℃，起动供油到点着火时间

延长约 1~2 s，因此在低温起动设计时应考虑适当延

长点火持续时间。

3.3 RP-3燃油和RP-5燃油对起动性能的影响

RP-3 燃油闪点低、黏度小，通常适用于我国陆基

战斗机、运输机、直升机以及民航飞机；RP-5 燃油闪

点高，低温下黏度大，通常适用于舰载机。RP-5 燃油

之所以主要用于舰载机，很大的一个原因就是高闪

点。闪点高，说明同样的舰载环境下 RP-5 号燃油没

Fig. 2　Low temperature holding process

Fig. 3　High temperature holding process
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有 RP-3 燃油易燃，这对舰载机来说有利［15］。

为了研究 RP-3 燃油和 RP-5 燃油对该涡扇发动

机起动性能的影响，本文也开展了采用 RP-5 燃油的

高低温起动性能试验，试验流程与 RP-3 燃油一致，

试验结果见表 2。根据表 2 可知，采用 RP-5 燃油发动

机高低温起动性能均满足指标要求，低温点火特性

与 RP-3 燃油一致。

采用 RP-3 燃油和 RP-5 燃油低温起动转速上升

率、高温起动转速上升率、起动过程主燃油与加速油

之比（简称相对加速比）、起动过程燃油总管压力 pf与

高压压气机出口压力 p31之差（以下称为供油压差，供

油压差越高，主燃油流量越大）变化情况见图 4~图 7
（图中横纵坐标数据均已进行归一化处理，只给出相

对变化关系），图中 nHcor为高压换算转速，nHdot为高压

转速上升率，图 6 中 k为相对加速比，具体为

k = w dem
w acc

（4）
式中 wdem 为主燃油流量，wacc 为加速燃油流量。可以

看出，采用两种燃油上述参数变化规律基本相同，说

明在本次试验所能达到温度范围内，两种燃油对发

动机起动性能无明显差异。但是，无论采用 RP-3 燃

油还是 RP-5 燃油，低温起动时在 nHcor=0.3~0.5（归一

化处理后相对值）转速范围内，反馈转速上升率与给

定转速上升率相差较大，最大差异为对应转速给定

值的 32.4% 和 26.0%；高温起动时则相差较小，为对

应转速给定值的 12% 左右，这是由于随着温度降低，

滑油黏度增加导致转子轴承润滑效果变差，起动阻

力矩逐渐升高，从而引起起动过程剩余功率偏低，实

际转速上升率下降，与给定转速上升率相差偏大。

根据设计原理，若反馈转速上升率低于给定转速率，

控制系统则会通过增加发动机燃油流量以获得期望

转速上升率（给定转速上升率）。但如果转速上升率

差异偏大，发动机燃油流量则可能大幅度增加，尤其

是发动机使用寿命后期，性能衰减偏大时，发动机低

温起动过程容易发生失速、喘振、超温等现象，造成

起动失败。

导致低温起动转速上升率相差较大主要原因

为：在进入转速上升速率闭环后，发动机燃油供油除

受到转速上升速率闭环控制外，还受到起动段相对

加速比影响（当相对加速比超过设计边界 A 时，起动

供油按相对加速比进行控制，见图 6）。在低温起动

试验中，当 nHcor 较低时，起动供油始终受相对加速比

限制，供油压差偏低，实际供油量不足（见图 7），导致

反馈转速上升率低于给定转速上升率。这也反映

出 ，目 前 该 型 发 动 机 相 对 加 速 比 应 进 行 改 进 设

计［16-18］，根据本次试验结果分析，起动时在 nHcor=0.3~
0.6（归一化处理后相对值）发动机相对加速比需提高

0.1~0.15。
3.4 转速上升率调整对发动机低温起动影响

根据前面的分析，低温起动前段，反馈转速上升

率与给定转速上升率还有一定差距。但由于本次试

验时发动机和起动机均为新机，起动性能较好，此外，

本次试验低温起动保温温度在-30~-20 ℃，未达到要

Table 1 Starting test results of RP-3 fuel

T1/℃
62
61

-25
-22
-23

（td-tg）/s
1.4
1.0
2.5
2.9
2.3

tmc
1.00
0.98
0.94
0.91
0.87

T6max
1.00
0.96
0.84
0.80
0.74

Table 2 Starting test results of RP-5 fuel

T1/℃
60
62

-22
-24
-21

（td-tg）/s
1.5
1.4
3.3
2.2
2.4

tmc
1.00
0.97
0.88
0.84
0.83

T6max
1.00
0.93
0.68
0.71
0.73

Fig. 4　Low temperature starting speed rising ratio

Fig. 5　High temperature starting speed rising ratio
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求的最低温度，因此低温起动未出现起动失败的情

况。但如果进行极端低温起动（-40 ℃以下），转速上

升率差异进一步变大，若供油不足，可能导致起动失

败。为保证发动机全寿命期内以及极端低温环境下

均可起动成功，考虑对低温起动给定转速上升率进

行调整，并进行初步验证［19-24］。

根据前期试验结果，采用 RP-5 燃油，进行了环

境温度-20 ℃以下保温 3 h，转速上升速率下调 0.1%/s
的起动摸底试验，发动机起动成功，起动时间相对未

调整延长 0.01~0.06（归一化处理后相对值）。调整前

后的转速上升速率、主燃油供油量（控制系统）、供油

压差对比见图 8~图 10（图中横纵坐标数据均已进行

归一化处理，只给出相对变化关系）。可以看出，当

转速上升速率下调 0.1%/s 后，低温起动时在 nHcor=
0.3~0.5（归一化处理后相对值）转速范围内，反馈转

速上升率与给定上升率仍有差别，最大差异为对应

转速给定值的 28.2%。整个起动转速范围内，相对未

调整时，主燃油供油最高下降量为调整前对应转速

供油量的 10.8%，供油压差最高下降量为调整前对应

转速供油压差的 10.1%。

给定转速上升率下调后，供油压差和给定油量

均有所下降，但反馈转速上升率与给定上升率仍有

明显差异，说明仅依靠转速上升率调整无法彻底解

决该问题，后续应在转速上升率调整的基础上，开展

相对加速比边界改进设计或者提高起动机输出功

率，以保证发动机在全寿命期内和极端温度条件下

均可以起动成功。

4 结 论

基于地面高低温起动验证试车台，真实模拟发

动机高低温条件下的工作环境，验证了发动机的高

低温起动能力，试验研究结果表明：

（1）大气温度由 60 ℃下降到-20 ℃，起动供油到

点着火时间延长约 1~2 s，因此在低温起动设计时应

考虑适当延长点火持续时间。

（2）大气温度在-20~60 ℃内，采用 RP-3 燃油或

者 RP-5 燃油，发动机起动性能基本一致，说明在

-20 ℃ 以上 ，两种燃油对发动机起动性能无明显

Fig. 7　Ground starting fuel supply pressure difference

Fig. 6　Ground starting relative acceleration ratio

Fig. 8　Comparison of speed rising ratio

Fig. 10　Comparison of fuel supply pressure difference

Fig. 9　Comparison of main fuel supply flow rate
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影响。

（3）给定转速上升率调低 0.1%/s，低温起动时间

延长 0.01~0.06（相对值），在高压换算转速 nHcor=0.3~
0.5（相对值）转速范围内，反馈转速上升率与给定上

升率最大差异为 28.2%；整个起动转速范围内，主燃

油供油流量最高下降 10.8%，供油压力差值最高下降

10.1%。

仅通过下调转速上升速率，无法彻底解决低温

起动反馈转速上升率与给定上升率差异偏大问题，

后续应在转速上升率调整的基础上，开展相对加速比

边界改进设计或者提高起动机输出功率，以保证发动

机在全寿命期内和极端温度条件下均可以起动成功。
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High and low temperature starting test and analysis of 
carrier-based turbofan engine

XING Yang，YANG Huaifeng，LIU Yajun，JIANG Jingyue，ZHANG Wei
（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract：In order to verify the starting characteristics of the carrier-based turbofan engine in high and low 
temperature environment， a comparative test of the engine's high and low temperature starting performance using 
RP-3 and RP-5 fuel was carried out based on the high and low temperature starting verification test stand by sim⁃
ulating the high and low temperature intake and insulation conditions. The variation law of ignition performance of 
engine starting under different environmental temperatures is analyzed. The effects of ambient temperature， fuel 
type and speed rise rate adjustment on engine starting performance were compared. The test results show that 
when the atmospheric temperature drops from 60 ℃ to -20 ℃， the time of starting fuel supply to ignition point is 
prolonged by about 1~2 s. In the range of -20 ℃~60 ℃， using the above two fuels， the engine starting perfor⁃
mance is basically the same. If the given speed rise rate is lowered by 0.1%/s， the low temperature starting time is 
prolonged by 0.01~0.06（relative value） . Within the range of high-pressure conversion speed nHcor=0.3~0.5（rela⁃
tive value）， the maximum difference between the feedback speed rise rate and the given rise rate is 28.2%. In the 
whole range of starting speed， the maximum drop of main fuel supply flow rate is 10.8%， and the difference be⁃
tween the fuel manifold pressure pf and the high-pressure compressor outlet pressure p31 decreases by a maximum 
of 10.1%.

Key words：Carrier-based turbofan engine；High and low temperature starting；Starting performance；
Speed rising ratio；Fuel
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