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摘 要：为研究推进式布局螺旋桨表面温度分布特性，评估发动机尾气防冰功能，对螺旋桨进行了

飞行中的温度测量试验，在桨叶上布置了Pt100热电阻和K型热电偶，通过无线近距遥测系统实现信号

传输，测量螺旋桨在不同高度和发动机状态飞行时的表面温度。结果表明桨叶前缘尾气显著影响区温度

随半径增加先升高后降低，桨叶最大厚度处温度则随半径增大呈先降低后升高趋势；飞行高度增加会导

致桨叶温度显著下降，在同一高度内增大燃气发生器转速可引起桨叶温度小幅升高。根据相关标准和文

献得到桨叶表面临界结冰判据，表明在 5km螺旋桨防冰功能有效，在 7km部分位置存在结冰风险，在

8.5km防冰功能完全失效。
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In-Flight Blade Temperature Measurement and Exhaust Gas
Anti-Icing Performance Evaluation of Pusher Propeller
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Abstract：The blade temperature of a pusher propeller was measured in flight test to acquire temperature
distribution characteristics and evaluate the exhaust gas anti-icing performance. Several Pt100 RTD and K-type
thermal-couples were placed on the surface of the blade. The sensor signal was transmitted through wireless te⁃
lemetry system. The surface temperature of the propeller blade was measured under different altitude and engine
state during the flight test. The results show that the temperature of the leading edge area affected significantly by
the exhaust gas increases with the increase of radius and then decreases，and the temperature at the maximum
thickness of the blade behaves just the opposite. The increase of flight altitude leads to a significant decrease in
the temperature of the blade. Increasing the speed of the gas generator at the same altitude results in a slight tem⁃
perature rise of the propeller blade. According to the relevant standard and literature，the evaluation principle of
critical anti-icing condition was obtained. The assessment shows a complete anti-icing function of being at 5km，

a partial freezing risk at 7km and a complete failure at 8.5km.
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1 引 言

当飞机在结冰气象条件下飞行时，机体结构表

面可能会发生结冰，在飞机螺旋桨上，桨叶和桨帽是

螺旋桨上最容易发生结冰的部件［1-2］，桨叶结冰会破

坏桨叶原有气动外形，使附面层流动紊流化，极大地

增加翼型阻力，导致螺旋桨效率降低，甚至引起严重

的飞行事故［3］。涡桨发动机上常用电热防冰系统或

气热防冰系统来对螺旋桨进行防冰［4］，对防冰性能的

评估是保障螺旋桨安全工作的必要条件［5］。

对防冰性能的研究方法主要包括仿真计算和试

验，仿真计算一般通过模拟防冰表面温度分布或水

滴撞击特性来评估防冰性能。常士楠等［6］建立换热

方程对周向及双蒙皮波纹板型弦向进气道热气防冰

器进行热分析，表明双蒙皮弦向防冰器的防冰效率

较高；卜雪琴等［7］利用 FLUENT计算了二维机翼在结

冰气象条件下飞行时的水收集系数及防冰系统工作

稳定后的表面温度；刘春生等［3］在绕桨叶运动的气流

场计算的基础上采用拉格朗日方法求解气流场中水

滴运动方程，得到水滴运动轨迹。张丽芬等［8］研究了

不同参数对旋转帽罩表面对流换热系数的影响，建

立了雷诺数与努赛尔数之间的关联式。徐佳佳等［9］

利用 CFD和 Matlab相结合建立三维风挡热性能分析

模型，给出民用飞机风挡防冰性能的工程算法；郑

杰［10］针对 NACA0012翼型建立了流场和水滴撞击特

性解析模型，得到电热防冰系统的表面温度分布；

Ozcer等［11］通过显式耦合方法模拟了一种自动变距螺

旋桨在-23℃和-16℃两种结冰条件下的冰生长行为；

Udayakumar等［12］利用 ANSYS模拟了飞机机翼前缘的

结冰特性。防冰性能仿真计算在规律研究和机理分

析方面有着重要作用，但对模型假设和边界条件十

分敏感，往往难以贴近物理实际，因此学者们也开展

了一定的实验研究。Brzeczek等［13］通过冰风洞实验、

人工结冰飞行试验和自然结冰飞行试验研究了 PZL
Mielec M28涡桨飞机的结冰特性，表明对 FAA规章的

适航符合性；雷桂林等［14］在冰风洞中对３种电加热

方式的航空发动机进气支板进行了防冰试验研究；；Li
等［15-16］在冰风洞内进行了无人机螺旋桨在旋转状态

的冰积聚试验，并测量了螺旋桨动态推力，表明螺旋

桨气动效率下降最大为 70%。

目前论述螺旋桨温度测量的文献较少，Disotell

等［17］和 Yorita等［18］分别利用示温漆对直升机旋翼和

定距式螺旋桨进行了温度测量，但示温漆具有不可

逆属性，只能测得最高温度；杨晨利［19］用测温片和引

电器在地面试车台上获取了压气机转子叶片在不同

状态的温度，卢艳辉等［20］测量了压气机转子叶片动

应力，在方法上可提供一定参考。

本文研究对象为推进式螺旋桨，安装在涡桨发

动机后端，依靠发动机尾气喷流进行防冰，无论是冰

风洞实验还是自然结冰试验，均无法实现对高速旋

转螺旋桨结冰状态的实时探测或观察，给螺旋桨防

冰系统评估带来很大阻碍。本文提供了一种新的方

法，在飞行中直接测量螺旋桨关键部位的表面温度，

进而评估螺旋桨防冰性能。针对该螺旋桨结构特

点，通过特殊改装工艺在桨叶上加装 Pt100热电阻和

K型热电偶，通过无线近距遥测系统实现温度信号的

转静传输，在装机飞行条件下实现桨叶表面温度测

量，分析桨叶表面温度的分布和变化规律；根据相关

标准得到桨叶表面临界结冰判据，对螺旋桨在不同

飞行高度的防冰性能进行评估。

2 试验方法

2.1 测点确定

螺旋桨受发动机尾气直喷的部位主要是桨叶半

径 r=300mm~600mm区域，重点研究此区间内的温度

分布规律，桨叶温度传感器设置方案见图 1，共 7个测

点，包括前缘 r=320mm，445mm，570mm位置、桨叶最

大厚度处 r=487mm，500mm（叶盆）和 r=562mm（叶

背），另外在 r=900mm（叶背）也设置测点，作为叶尖温

度的表征。所有测点按 1：1备份，温度传感器类型包

括 Pt100热电阻和 K型热电偶。

2.2 测量方法

桨叶表面温度传感器改装和信号转-静传输是

Fig. 1 Temperature measurement position of the blade
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螺旋桨温度测量的主要难点，对改装质量和信号稳

定性的要求很高，还需考虑由加改装引起的推进效

率变化。桨叶表面温度传感器改装过程如下：

（1）加装部位打磨与清洁。

（2）采用 B-711贴片胶对 Pt100热电阻和热电偶

进行粘贴。

（3）采用 101胶进行全线路防护。

（4）180℃加温固化 12h。
对改装后的桨叶进行温度试验，见图 2，传感器

和线缆固定可靠，传感器输出正常。

采用无线电近距遥测技术实现温度信号的转换

和传输，测试系统原理见图 3。传感器信号通过遥测

发射盘进行调制，由与螺旋桨一起旋转的环形发射

天线对信号进行发射，信号经接收天线接收，再通过

接收机解调，并转换为模拟信号输出［4］。

遥测系统需要经过标定才能将电压信号转换为

物理量，通过查表线性插值得到 Pt100热电阻和热电

偶在不同温度的标准阻值和电动势，在遥测系统输

入端分别用高精度电阻和微电压发生器模拟 Pt100
和 K型热电偶输入，记录输出端数据，通过最小二乘

拟合获得输入-输出方程。图 4为 Pt100和 K型热电

偶 典 型 通 道 标 定 结 果 ，最 大 误 差 分 别 为 0.1% 和

0.21%，具有较高的线性度。

2.3 试飞方法

首先研究螺旋桨气动外形变化对推力系统的影

响，在螺旋桨改装前、后分别进行相同条件的地面滑

行试验，具体方法是发动机功率杆调整至最大起飞

状态，设定目标速度 vi，测定达到该速度的滑行距离

Si。滑行试验结果见表 1，若将飞机加速过程等效为

均匀加速过程，则等效加速度
-a = v2i

S
，螺旋桨改装后

-a

下降了 14.6%，表明推进效率下降明显。

试飞状态点见表 2，飞行试验主要控制参数为高

度 Hp，发动机状态（燃气发生器转速 ng）和速度 vi，遵

循高度由低到高，循序渐进的原则，每个状态持续时

间应足够长直至温度稳定。考虑改装后螺旋桨推进

效率的下降，在 Hp=8.5km仅作稳定平飞，表中的“按

需”是指根据飞行状态需要而调整该参数，以保证其

他参数达到设计状态。

3 结果与讨论

3.1 桨叶温度分布规律

经过 3架次飞行，完成全部任务点，试验过程中

所有测点数据正常。首先研究桨叶不同位置温度分

布，图 5（a），（b）分别为前缘 3个测点和桨叶叶型截面

最大厚度处 4个测点温度沿半径的变化规律。前缘 3
个测点均位于尾气显著影响区，在不同高度和不同

Table 2 Flight test states

No.
1
2
3
4

Hp/km
3.0
5.0
7.0
8.5

ng/%
93.0，96.2，98.8，100.8
93.0，96.2，98.8，100.8
93.0，96.2，98.8，100.8

As required

vi/（km/h）
As required
As required
As required
180，200

Fig. 2 Thermal test of the blade after modification

Fig. 3 Operating principles of the telemetry system

Fig. 4 Calibration results of Pt100 and TC channels

Table 1 Results of taxi test

Parameters
vi/（km/h）
S/m

-a/（m/s2）

Before modification
118.65
244.7
4.439

After modification
111.00
250.7
3.792
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发动机状态下，温度随着半径增大呈先升高、后降低

趋势。叶型截面最大厚度处 4个测点温度随半径增

大呈先降低、后升高趋势，r=562mm（叶背）测点温度

为最低，另外在半径相当的情况下最大厚度处的温

度明显低于前缘，可见受尾气影响减弱。

接下来分析试验参数对桨叶温度的影响，图 6飞
机以最大速率爬升过程中各测点温度连续曲线，高

度为 1972~6873m，在高度 2890m处温度出现骤降是

由于发动机转速瞬间降低，随后发动机状态恢复，桨

叶温度也逐渐恢复原有趋势，除此干扰因素外，桨叶

各部位温度随飞行高度增加而明显降低。由于其他

飞行参数均保持不变，而大气静温随高度增加线性

减小，可认为大气静温降低是导致桨叶温度降低的

主要因素。在爬升过程中大气静温下降 29.4℃，桨叶

表面 7 个测点中 r=320mm 测点温度降幅最小，为

29.2℃，r=445mm温度降幅最大，为 37.6℃，推测是由

于 r=320mm测点最接近尾气影响区外边界，受尾气

影响最弱，在低空 1972m该测点温度也较低，爬升过

程中的降幅基本与大气静温降幅相等。

图 7（a），（b）分别为 Hp=3km和 7km桨叶温度随 ng
变化关系，在这两个高度下各测点温度均随 ng增大而

升高，但升高幅度有限，ng从 93%增大到 100.8%，在

3km 桨叶温度最多升高 3.1℃，在 7km 则最多升高

2.7℃。

3.2 防冰性能评估

根据 GJB2232-1994要求，气体防冰系统的评估

准 则 是 产 生 足 够 的 热 量 ，防 止 冰 在 螺 旋 桨 上 生

成［21］。，国际标准 ISO-12494及 Richert定义穿云结冰

（In-cloud icing）为过冷水滴撞击温度在 0℃以下的结

构表面之后发生的结冰［22-23］，这种结冰模式在螺旋桨

部件上最为多发［1］。但由于 0℃为冰水混合物的温

Fig. 5 Temperature vs radius of the blade

Fig. 7 Temperature vs ng of the blade

Fig. 6 Temperature vs altitude of the blade
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度，可能存在桨叶表面已经结冰，但测量温度仍为

0℃的现象，若以 0℃作为临界结冰温度，会导致评估

结果偏于危险。为保证防冰性能判定的准确性，本

文在上述定义的基础上考虑一定的裕度，以 2℃作为

临界结冰温度。

图 8（a）为 Hp=5km桨叶温度曲线，起飞时地面大

气静温 t0=16℃，到达 5km时 t0=-8℃，所有测点温度全

部在 2℃以上，此时防冰功能有效，桨叶上最低温度

为 2.1℃，出现在 r=562mm位置。

图 8（b）为 Hp=7km桨叶温度曲线，起飞时地面

t0=11℃，到达 7km时 t0=-29℃，位于前缘的 3个测点

中，仅有 r=320mm处温度始终在 2℃以上，r=445mm
处温度基本在 2℃以上，但在 8：50：46~8：55：12时间

段内曾 3次下探至 0℃，而 r=570mm处温度则在 2℃附

近上下波动，其余测点温度全程低于 2℃，表明仅有

尾气直接影响区 r=320mm位置附近具备完全防冰功

能，其余部位存在结冰风险。

图 8（c）为 Hp=8.5km桨叶温度曲线，到达 8.5km
时 t0=-42.6℃，所有测点温度全部在 2℃以下，螺旋桨

防冰功能完全失效。

4 结 论

本文对推进式螺旋桨进行了飞行中的桨叶表面

温度测量试验，获得了桨叶温度分布和变化规律，对

螺旋桨防冰性能进行了评估，结论如下：

（1）桨叶前缘尾气显著影响区内温度随半径增

大呈先升高后降低趋势，叶型截面最大厚度处的温

度则随半径增大先降低然后升高，最低温度出现在 r=
562mm（叶盆）位置；桨叶温度随高度增加显著减小，

相同高度下燃气发生器转速增大会引起桨叶温度小

幅升高。

（2）以 2℃为桨叶表面临界结冰温度，在高度 5km
所有测点最低温度为 2.1℃，尾气防冰功能有效；在高

度 7km仅前缘 r=320mm处温度始终在 2℃以上，其余

位置存在结冰风险；在高度 8.5km所有测点温度均在

2℃以下，尾气防冰功能完全失效。建议限制飞机在

8.5km及以上的使用，在 7km应密切关注螺旋桨工作

参数。

致 谢：感谢惠阳航空螺旋桨有限公司的徐丁丁、郭强、

李兵、郝丽、刘玉锋等同志在试验方面的大力支持。
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