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摘 要：高空模拟试验是民用航空发动机适航取证的符合性验证手段之一。基于中国民航规章CCAR-33部33.68条款“进

气系统结冰”的要求，对进气系统结冰高空模拟试验验证开展研究，以表明符合性。本文提出了进气系统的结冰试验点的选

取方法、分析了试验的流程、明确了试验结果评估方法，并针对试验设备提出了高空舱、测试装置和试验设备配备要求，介绍

了典型符合性验证案例。本研究可为国内民用航空发动机开展进气系统结冰适航符合性验证工作提供技术支持。

关键词：适航； 进气系统结冰试验； 高空模拟试验； 涡扇发动机； 试验技术要求

中图分类号：V351.12      文献标识码：A      DOI：10.19452/j.issn1007-5453.2023.03.010    

飞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，轻则导

致发动机推力下降[1]，重则积冰脱落导致叶片损伤甚至造

成发动机停车的严重后果，直接影响到飞机系统的安全。

根据我国民用航空规章 CCAR-33-R2《航空发动机适

航规定》33.68 条款“进气系统的结冰”中的要求[2]：在中国民

用航空规章第 25 部附录 C[3]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内的工作中，发

动机部件上不应出现影响发动机工作或引起功率、推力严

重损失的结冰情况。目前，结冰条款的符合性验证主要采

用地面结冰风洞试验、数值模拟计算以及飞行试验进行。

地面结冰风洞试验即高空模拟试验，它是能够在航空发动

机研制过程中实现其全工作包线范围内性能/特性摸索与

考核的唯一手段，是发动机研制过程中最有效的性能调试

和技术攻关手段[4]。因此，为满足适航条款的要求，民用航

空涡扇发动机在开展发动机进气系统结冰试验适航取证过

程中，高空模拟试验是必须开展的符合性验证工作之一。

国内外相关学者针对航空发动机结冰问题开展了大量

的试验研究[5-13]，但是几乎未提及结冰高空模拟试验的研

究。国内由于民用航空发动机研制起步较晚，关于航空发

动机结冰研究工作比较少，董威、杨军等利用小型结冰风洞

对零级导向叶片及进口支板开展试验[14-15]，但未开展过发

动机整机进气系统结冰试验。本文根据国产大飞机动力适

航取证需求，在上述成果的基础上，围绕民用航空发动机适

航规章 CCAR-33.68 条款的要求，从发动机进气系统结冰

高空模拟试验的要求、试验方法的选择、试验设备的改造、

典型案例等方面进行总结研究，为国内民用航空发动机开

展进气系统结冰适航符合性验证工作提供技术支持。

1 试验要求
1.1 CCAR-33-R2 部 33.68 条款“进气系统结冰”的要求

民用航空发动机进气系统结冰试验，要求在适航规章

CCAR33-33.68 条款“进气系统结冰”[2]所要求的结冰条件[3]

下进行，即发动机在整个飞行功率范围内不出现影响发动

机工作或引起功率严重损失的结冰情况，即可以安全运行。

同时，在冻雾天气下飞机可能在很长一段时间里停在跑道

上等待起飞，此时积冰不能对发动机产生有害影响。在开

展民用航空发动机进气系统结冰高空模拟适航符合性验证

工作中，需围绕适航规章的规定和要求，开展结冰试验点的
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分析、试验方法和流程的研究。具体要求如下[2]：在所有防

冰系统工作时，每型发动机必须满足下列要求：（a） 在航空

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。（b）在临界状态进行引气防冰

时，地面慢车 30min，不出现不利影响，此时大气的温度在

-9~ -1℃，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，接着发动机以起飞功率

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。

1.2 进气系统的结冰高空模拟试验点选定

航空涡轮风扇发动机结冰主要是指发生在发动机进气

道前缘、 帽罩、风扇、分离环、压气机转子和静子叶片、导流隔

板等关键部件发生的结冰现象[16]。进气系统的结冰试验点

由三部分组成，包括适航规章所要求的试验点、结冰关键点

分析(CPA)中得到的对发动机正常工作影响最大的试验点及

基于自身经验所确定的试验点[17] 。根据高空模拟试验的特

点，本试验需从这三个部分提取进气系统的结冰高空模拟试

验点。结冰关键点分析方法如下：CPA 指在发动机工作包线

范围内，通过分析的方法，确定最为严酷的结冰条件[18]。CPA

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。

为表明 33.68 条款的符合性，应在声明的发动机工作包

线内，通过分析识别得出结冰关键工作试验点。相关经验

表明，结冰关键点分析应涵盖 CCAR-25 部附录 C、CCAR-

29 部附录 C 中描述的结冰条件。同时，应当结合上述附录

与航空器飞行速度范围，以及定义的发动机功率或推力，进

行关键点分析。并且，关键点分析中还应当包括在结冰环

境中长时间飞行(如空中盘旋等待阶段)或重复遭遇结冰环

境的情况。在关键点分析中，通过以上要素的组合，应当识

别得出最关键的结冰工况条件[19]。

1.3 试验流程研究

根据前面的研究发现，进气系统结冰试验关键是要确

定测量参数、监控主要性能参数，最后评估试验的结果是否

满足适航要求。流程中主要任务如图 1 所示。

（1）试验要求（试验前）

试验前应确定出最关键的测量参数，这些参数可以显

示出发动机积冰和脱冰的情况。这些参数将作为表明规章

符合性的关键证据，并且，这些参数将有助于校验和证明结

冰关键点分析的假设。在进行结冰试验时，需要对这些参

数进行监控，以表征发动机在结冰条件下的工作状况。还

应按适航规章的规定收集确定水滴尺寸的方法和程序。在

距离发动机进口界面不超过 1.5m 处和发动机进气道内或

进气管路中测量液态水的含量和水滴尺寸。

对国外典型民用航空发动机的结冰试验相关资料进行

研究，发现发动机在开展高空台进气系统结冰试验前，应按

表 1 和表 2 的要求进行关键参数测量。在无飞机系统引气

和功率提取下，起动发动机并实时记录发动机的性能参数，

在试验后将试验结果与试验规范进行对比分析，以确定进

气系统结冰对发动机性能的影响。表 1 中，T0 表示发动机

进口气流总温；V 表示速度；H 表示高度；D 表示平均空气中

液态水的含量（持续）；Q 表示有效水滴直径。

（2）试验要求（试验中）

试验中可参考表 3 的要求开展航空发动机进气系统结

冰高空模拟试验，并连续记录发动机的转速、振动值以及推

力等性能参数，并确保这些参数符合型号规范的使用限制

要求。表明在进气系统结冰条件下发动机运行时，发动机

不会发生熄火、持续功率损失、喘振、失速和降转。如果发

图 1　试验流程

Fig.1　Test flow chart

表1 国外典型民用航空发动机结冰试验中的海平面结冰条件

Table 1 Sea level icing conditions in icing test of typical

foreign civil aviation engines             

关键参数

T0 /℃

V/（km/h）

H/m

D/μm

Q/（g/m3）

第一部分

-20±1

0~100

0~150

20

1±0.25

-10±1

0~100

0~150

20

2±0.25

-5±1

0~100

0~150

20

2±0.25

第二部分

-5±1

0~100

0~150

20

0.4±0.25

表2 国外典型民用航空发动机结冰试验中的高空结冰条件

Table 2 High altitude icing conditions in icing test of 

  foreign typical civil aviation engines

关键参数

T0 /℃

V/（km/h）

H/m

D/μm

Q/（g/m3）

数值

-20

392

6096

15

0.5

数值

-20

869

6096

15

0.5

72
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动机装有防冰系统，应开启防冰系统再进行试验。另外，在

发动机服役期间，自动恢复系统可以避免多种情况的功率

衰减。但是，因为自动恢复系统属于备份装置，所以在表明

符合性的过程中，不应使用自动恢复系统。

1.4 评估方法研究

根据 33.68 条款的要求，民用航空涡扇发动机开展进气

系统结冰试验以后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。经研究，试验通过的评估方法

主要包括功率损失评估和机械损伤评估。具体要求有以下

几个方面。

（1） 功率损失评估

在所有的结冰试验期间，发动机上的积冰不应对发动

机工作产生不利影响。积冰可能会对发动机工作产生不利

影响（如喘振、失速、降转、熄火、高幅振动、加速迟缓、推力

或功率杆无响应），或者导致持续功率或推力损失。

（2） 机械损伤评估

发动机不应出现任何由适航条款要求的结冰试验导致

的超限损伤。如果有限损伤导致的功率损失较小，则这些

损伤是可接受的。另外，必须全面考虑由于重复遭遇结冰

环境所导致的累积损伤（机械损伤的定量数值需视发动机

的实际情况而定）。

2 试验设备
航空发动机进气系统结冰高空模拟试验所需设备主要

包括高空舱、测试装置和试验设备等。

2.1 高空舱设备的选择

据研究，民用航空涡扇发动机进气系统结冰高空模拟

试验一般在带有冰云发生装置的高空舱内进行。目前，国

内高空台的模拟高空试验设备主要有供气、抽气和加温、降

温设备，要开展进气系统结冰试验，还需增加一些特殊测量

系统，并对设备进行局部改装，在发动机进气管路上加装喷

水雾装置就可保证离发动机进口一定距离处，建立前文所

要求的结冰条件。

当前航空发动机进气系统的结冰高空模拟试验主要通

过直接连接式和亚声速自由射流式两种形式开展。

（1） 直接连接式[4]

直接连接式结冰试验设备主要包括喷水栅、试验的发动

机、高空试验舱、排气管道、照相机、有机玻璃观察管道、发动

进口气流总温测量装置、发动进口气流总压测量装置，以及高

空试验舱内发动机周围环境压力测量装置。在直接连接式高

空试验舱的空气流量计后，装有一组多喷嘴喷水栅，舱内还有

照相观察设备等。这种形式多用于军用发动机。

（2） 亚声速自由射流式

亚声速自由射流式结冰试验设备主要包括喷水栅、试验

的短舱和发动机、高空试验舱、排气管道、照相机、进气吹风喷

管、发动进口气流总温测量装置、发动进口气流总压测量装置

以及高空试验舱内发动机周围环境压力测量装置。在直接连

接式高空试验舱的隔板上，装一个吹风喷管，喷管的空气质量

流量约为 1.05 倍的发动机质量流量，其中 5% 的流量绕过发动

机或发动机短舱。喷管内装有多喷嘴喷水栅，舱内也装有照

相观察等设备。由于军用飞机进气道形状复杂，尺寸各异，这

种形式不宜采用，因而亚声速自由射流式结冰试验设备只适

用于短舱式的民航飞机发动机的结冰试验。

国外实践证明，直接连接式模拟高空试验已成为评价和

鉴定飞机发动机结冰系统最受欢迎的方法。国外曾做过这样

的统计和比较，直接连接式模拟高空试验中 14 天的环境结冰

试验，相当于 120 天的飞行试验中的环境结冰试验[4]。

2.2 测试装置及方法

发动机高空试验测试系统一般包括试验测试参数、台架

测试设备、操纵台监视仪表、计算机监视系统、荧屏显示系统、

监视与报警系统、数据采集与处理系统等。进气系统结冰高

空模拟试验还需关注结冰喷雾系统测试和结冰探测。

（1） 结冰喷雾系统测试

相关资料表明，国外典型民用航空涡扇发动机结冰喷

雾系统需要测试的参数见表 4。其中，Vin 表示进流速度；pt

表示进口气流总压；T0表示进口气流总温；ps表示进口气流

静压；N 表示转速。

（2） 结冰探测方法

喷水后需确定发动机是否结冰，结冰量和预估的结冰

范围是否满足适航要求。相关实践表明，这些数据很难直

接观察得到，而且由于高空台试验设备的安全保护措施，导

表3 国外典型民用航空发动机模拟飞行条件的发动机

结冰试验要求                                            

Table 3 Engine icing test requirements of foreign

               typical civil aviation engines under        

simulated flight conditions      

模拟的飞行状态

滑行和起飞

低空爬升

低空下降

高空爬升

高空下降

低空待机

发动机运转状态

慢车

最大或中间

慢车

最大或中间

慢车

最大连续

发动机运转时间

15min，然后 5min 内加速到最大

15min

15min，然后加速到中间

15min

15min

30min，然后加速到最大或中间

73
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致在结冰后不能立即开启舱盖，故结冰探测方法研究很关

键。根据国内外结冰探测技术的发展，当前对发动机结冰

现象的探测主要依靠结冰信号器，该类信号器依据产品外

形可以分为外伸式和内埋式两种。需要根据高空台的设备

情况和发动机的特点进行选择。

2.3 试验设备的确定

航空发动机进气系统结冰高空模拟试验设备应能模拟

高空试验状态的结冰气象条件，根据第 2.1 节的研究结果，

进气系统的结冰高空模拟试验建议使用直连式试验设备。

该设备的管道直接与发动机的前法兰安装边连接，以防止

进气溢流现象发生。根据确定的进口气流速度、气流温度、

液态水含量、水滴尺寸开展结冰试验研究。为了确保航空

发动机进气系统结冰试验顺利开展，除了配备直接连接式

高空模拟试车台之外，还必须配备一套结冰喷雾系统。同

时，还应确保试验设备能够产生满足 CCAR-33.68 条款要

求的云雾模拟条件。试验中还应用高速摄影系统或视频磁

带机、频闪光源来监视和记录结冰过程。另外，进气总压、

总温等测量受感部要附带用热空气或用电加温的装置。

应考虑的重点关注项目如下：结冰试验设备的描述，包

括喷雾系统的布置、喷嘴、供水系统、供气系统，以及试验设

备的操作；测试功能应包括设备运行监测、云雾模拟，以及

云雾特性的确定；空气/水流量工作图；湿度的测定；结冰试

验前台架功能检查；设备试验程序；试验数据测量的准确性

和能力描述。

3 国外某型民用航空涡扇发动机进气系统
结冰高空模拟试验

国外某型民用航空涡扇发动机进气系统结冰试验所选择

的试验点应能代表 CCAR-25 部附录 C 规定的结冰包线。试验

点应至少包括 CCAR-33.68 条款要求的试验点和 CPA 得到的

试验点，并按需增加基于自身经验所确定的试验点。其中，条

款要求的试验点见表 5。试验点 1～试验点 4 分别代表了典

型的空中明冰结冰条件，其中，对于试验点 2 与试验点 3 而

言，试验时间通常为 10min。如果试验过程中发动机没有

形成自然脱冰循环，则需要更长的试验时间，直至形成稳定

的脱冰循环。试验点 5～试验点 8 分别代表了典型的空中

霜冰结冰条件，对于试验点 6 和试验点 7，有类似的试验时

间要求。试验点 9 代表了明冰条件下空中保持的状态，模

拟飞机穿过典型长度的层云（液态水含量为 0.3g/m3,穿云时

间 为 6min）与 积 云（液 态 水 含 量 为 1.7g/m3, 穿 云 时 间 为

1min）的条件。要求试验持续时间足够表明发动机可以重

复、稳定工作（或者最大 45min）。试验点 10 代表了霜冰条

件下空中保持的状态，同样要求试验持续时间足够表明发

动机可以重复、稳定工作（或者最大 45min）。

针对特定的发动机设计，CPA 的目是在所确定的发动机

工作包线内，通过分析识别得出关键结冰条件。CPA 不能替

代试验，而是提供了一个预测关键试验点的方法。如果能够

证明 CPA 试验点与表 5 中条款要求的试验点等效，则 CPA 试

验点可以替代表 5 中的试验点。否则，CPA 试验点用于补充

表 5 中的试验点。表 5 中，T0表示发动机进口气流总温；D 表

示平均空气中液态水的含量（持续）；Q 表示有效水滴直径；

W 表示发动机功率状态；L 表示运行持续时间。

开展 CPA 时，应当考虑脱冰损伤、发动机工作特性和压

气机再匹配、核心机和增压级结冰堵塞、传感器故障等因素。

CPA 包含了大量的结冰仿真计算，应首先对第 25 部附录 C 的

结冰包线进行离散，得出数量庞大的离散点。之后，针对发

动机不同功率状态，对每个离散点所对应的结冰条件逐一进

行结冰计算，并进行脱冰评估，以及对发动机性能、结构损伤

的影响分析。国外某型号民用航空涡扇发动机进气结冰试

验建议采用直连式试验设备，并配备结冰喷雾系统、高速摄

表4 国外典型民用航空发动机结冰试验中的结冰喷雾

系统测试参数                                           

Table 4 Test parameters of icing spray system in typical 

civil aviation engine icing tests abroad

测试参数

Vin/（m/s）

pt /pa

T0 /℃

ps /pa

N/（r/min）

精度

±5m/s

±0.5%

±1℃

±0.5%

±0.2%

表5 条款要求的结冰试验点

Table 5 Icing test points required by regulation

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

T0 /℃

-5

-5

-5

-5

-20

-20

-20

-20

-10

-20

D/μm

19~25

19~25

19~25

19~25

12~18

12~18

12~18

12~18

15~20

17~23

15~20

Q/（g/m3）

≥2.00

≥2.00

≥2.00

≥2.00

≥1.00

≥1.00

≥1.00

≥1.00

≥0.30

≥1.70

≥0.25

W

最小飞行慢车

50% 最大连续

75% 最大连续

起飞

最小飞行慢车

50% 最大连续

75% 最大连续

起飞

空中盘旋

空中盘旋

L/min

10

10

10

5

10

10

10

5

45

45
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像系统等，对于进气总压、总温等测量受感部要附带用热空

气或用电加温的装置。研究成果可为下一步我国民用航空

涡扇发动机进气系统结冰符合性验证试验提供参考。CPA

分析结果见表 6。

一般而言，为进一步缩减试验点数量，将表 6 中的 CPA

分析结果与表 5 中规章要求的试验点再进行逐一比对，删

除表 6 中不如表 5 严酷的试验点，选择出最终的 CPA 试验

点，以代表条款要求试验点所不能覆盖的严酷结冰条件。

经过进一步计算分析，删除了表 6 中的试验点 1 与试验

点 3，仅保留试验点 2 作为最终 CPA 试验点。该型号发动机

进气系统结冰试验共包含 11 个空中试验点，见表 7，试验点

2 为最终确定的 CPA 试验点，即表 6 中的试验点 2，其余 10

个试验点为表 5 中条款要求的试验点。

该型号发动机结冰试验最终结果显示，结冰最严酷的试

验条件为试验点 1 与试验点 2，均对应发动机最小慢车下降功

率。该功率为发动机空中运行时的最小功率状态，此时发动

机风扇转速也最低，风扇叶片转动带来的脱冰效应也最差。

因此，在最小空中慢车状态下，发动机的结冰量，以及冰脱落

后造成的性能与损伤影响也最严酷，应当予以格外关注。

4 结论
本文围绕 CCAR-33-R2 部中 33.68 条款适航要求，针

对民用航空涡扇发动机适航取证中进气系统结冰高空模拟

试验需求，进行了技术要求分析，得到以下结论：

（1） 开展进气系统结冰高空台试验前必须结合 CPA 和

飞机结冰点分析等因素确定试验点。

（2） 航空发动机进气系统结冰试验前应确定关键测量

参数，在试验中进行测量记录，并在试验后将结果与试验要

求进行对比分析，以确定试验后发动机的推力损失、机械损

伤等满足要求，不会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。

（3） 进气结冰试验建议采用直连式试验设备，并配备

结冰喷雾系统、高速摄像系统等，对于进气总压、总温等测

量受感部要附带用热空气或用电加温的装置。研究成果可

为下一步我国民用航空涡扇发动机进气系统结冰符合性验

证试验提供参考。
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Test Technology Method of Induction System Icing Altitude Simulation Test of 
Civil Aviation Turbofan Engine

Zhang　Qiong1， Wen　Gang2

1. Engineering Research Center of Intelligent Air-space Integration Vehicle and Control of Ministry of Education， 

Xihua University，Chengdu 610039，China

2. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment， Mianyang 621703，China

Abstract: High-altitude simulation test is one of the conformity verification methods for civil aero-engine airworthiness 

certification. Based on the requirements of Clause 33.68 of CCAR33, Civil Aviation Regulations of China,"Air intake 

system icing", the high-altitude simulation test verification of air intake system icing is studied to show the compliance. 

The selection method of icing test point of air intake system is put forward, the test flow is analyzed, and the 

evaluation method of test results is defined. The requirements of high empty warehouse, test device and test 

equipment are put forward for test equipment, and typical compliance verification cases are introduced. This study can 

provide technical support for domestic civil aero-engines to verify the airworthiness of air intake system icing.

Key Words: airworthiness; air intake system icing test; high altitude simulation test; turbofan engine; test technical 

requirements
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