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0 引言
某飞机安装了两台涡轮风扇发动

机，发动机风扇舱和核心舱的特定位置

被指定为火区，在火区内安装了热敏电

阻型火警探测系统。当火警探测系统附

近环境温度高于预先设定的报警温度值

时，探测系统便向发动机指示与机组告

警系统发出发动机火警信息。除了作为

飞机的动力系统，发动机的主要功能还

包括向飞机环控系统提供气源、向全机

提供主电源等。发动机的工作状态、引

气、发电等功能都对发动机短舱内各种

附件的环境温度产生影响。在发动机

防火系统适航取证试飞时，民用适航

条例[1]要求必须通过机上地面试验和飞

行试验的方法对发动机短舱火警探测系

统的功能进行验证，并测取其环境温度

数据，评估其最高环境温度与设计报警

温度值之间的余度。迄今为止，各种适

航标准、国军标和航标中虽然对发动机

短舱内安装的火警探测系统进行了规

定，但内容仅涉及探测系统的一般技术

要求及装机前的功能试验[1～4]。在各种

飞机的定型试飞和适航取证试飞中，目
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前还没有通过机上地面试验和飞行试验

对发动机短舱火警探测器的环境温度进

行测量，试验方法尚无标准可参考。

本文基于某民用飞机的机上地

面试验，根据发动机短舱火警探测器

环境温度变化特性，分析外界大气温

度、发动机状态、发动机引气、发

电等功能对火警探测器环境温度的影

响，建立发动机短舱火警探测器环境

温度测量试验方法，为火警探测系统

取证及鉴定试验提供参考。

1  适航要求及试验方法
某飞机在发动机风扇舱和核心

舱均安装了双余度热敏电阻型火警探

测系统，当火警探测器附近的环境温

度达到设计报警温度值时，探测系

统向发动机指示与机组告警系统发

出发动机火警信息。适航条例要求，

必须将指示火灾的温度极限设定得尽

量低，同时还要留有一定的余量以避

免虚假报警，火警探测器的最高环境

温度值与设计报警温度值之间应保持

65～120℃的温度差，该温度差称为火

警探测器的报警温度余度[5]。试验时，

在每个火警探测器热敏元件选定的点

上，距火警探测器热敏元件2～7cm处

加装K型热电偶传感器测量温度。在

发动机风扇舱和核心舱火警探测器附

近各加装了6个热电偶。

分别在不同外界大气温度条件下

进行试验，考核大气温度对火警探测器

环境温度的影响。此外，还测取了发动

机不同状态、不同滑油量以及在发动机

引气和发电等功率被提取条件下的火警

探测器环境温度数据。通过对不同条件

下测取的试验数据进行分析，建立发动

机短舱火警探测器环境温度测量试验方

法。典型试验程序为：(1)在不同外界

大气温度条件下，飞机处于正常停机状

态；(2)试验前，给被试发动机加注不同

的滑油量；(3)正常起动发动机并使之在

慢车状态工作，接通试验发动机的引气

和发电，调整试验发动机的引气构型至

最大，并通过加装的电负载系统使试验

发动机输出的电功率达到最大，发动机

慢车状态工作至火警探测器环境温度稳

定；(4)快速（1s内）将油门杆推至起飞
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位，稳定工作至发动机起飞状态允许工

作的最长时间；(5)快速（1s内）将发动

机油门杆收至慢车位，慢车工作5min，

发动机正常停车；(6)发动机停车后，在

不打开发动机短舱整流罩的情况下，继

续测取热浸透阶段的温度数据。

2  试验结果分析
2.1  温度变化规律

某发动机风扇舱和核心舱火警探

测器环境温度时间历程曲线如图1所

示。N1为发动机低压转子转速，TF

为风扇舱典型位置处火警探测器环境

温度，TC为核心舱典型位置处火警

探测器环境温度。从试验结果可以看

出，发动机起动并保持慢车状态工作

阶段，风扇舱和核心舱火警探测器的

环境温度均呈上升趋势；发动机慢车

工作约40min后，火警探测器环境温度

达到最高值；在快速将油门杆推至起

飞位置的过程中，TF、TC急剧升高；

发动机在起飞状态工作时，TF、TC呈

下降趋势；在将油门杆从起飞位收至

慢车位的过程中，TF、TC先下降而

后上升；发动机停车后，火警探测器

环境温度呈先下降后上升趋势，出现

温度峰值后逐渐下降。发动机短舱火

警探测器最高温度值出现在发动机起

飞状态工作阶段。该型发动机实测的

火警探测器环境温度最高值，风扇舱

为94.5℃，核心舱为283.4℃。设计的

火警探测器报警温度值分别为风扇舱

266℃，核心舱455℃。地面试验过程

中测取的火警探测系统环境温度最高

值和设计值之间的余度分别为风扇舱

171.5℃，核心舱171.6℃。

发动机短舱火警探测器环境温度

测量试验的主要目的是评估火警探测

器的报警温度余度。适航指南要求[5]，

发动机短舱火警探测器的报警温度余

度应保持在65～120℃之间。从试验结

果可以看出，该型发动机短舱火警探

测器的报警温度余度明显高于适航指

令的要求。建议设计单位根据实测试

验数据，适当降低探测系统的报警温

度值，既能消除由于比预期的正常温

度及热天环境要高的温度而引起的假

报警，以及由于来自动力装置安装的

热燃气或热空气的非危险状态微量泄

漏造成的假报警，又能满足探测系统

探测到真实火情的需要。

从火警探测器环境温度时间历程

曲线可以看出，发动机的状态对其环

境温度有很大影响。为全面测取火警

探测器的环境温度，建议在发动机慢

车和允许的最大状态下进行试验，发

动机在最大状态稳定工作的时间取决

于该型发动机型号规范中规定的最长

时间。此外，发动机停车后，火警探

测器环境温度呈先上升后下降趋势，

某些位置处测取的温度峰值可能高于

发动机工作阶段的温度峰值。这是

因为发动机金属部件具有很高的热容

量，发动机停车后，发动机及其附件

继续向发动机短舱内散热，而此时冷

却气流已经中断，散发出来的热量使

火警探测器环境温度值比发动机工作

阶段的温度高。因此发动机停车后热

浸透阶段的数据也必须记录。

2.2 滑油量的影响

在同一外界大气温度条件下进

行试验，研究发动机滑油量对发动机

短舱火警探测器环境温度的影响。试

验分两次进行，每次试验前，给被试

发动机加注不同的滑油量，第一次为

正常使用滑油量，第二次为最小允许

使用滑油量，结果见表1。从表1中可

以看出，试验前，被试发动机加注的

滑油量减少，发动机风扇舱和核心舱

火警探测器的环境温度均有不同程度

地升高。发动机滑油系统的主要功能

之一是传走发动机各转动机件摩擦所

产生的热量和高温零件传给滑油的热

量。滑油量减少，利用滑油带走的热

量也随之减少，导致发动机风扇舱和

核心舱火警探测器环境温度升高。

2.3 大气温度的影响

地面外界大气温度(TS)是影响发

动机短舱环境温度特性的重要因素之

一。国军标[6]指出，发动机短舱冷却系

统地面试验需在接近40℃的条件下进

行，王淑叶[7] 对WJ9型发动机的冷却

试验进行了研究，指出地面试验时大

气温度在35℃以上获得的结果比较合

理。CCAR 25部E分部动力装置冷却条

款中也对发动机冷却试验的试验条件

进行了明确规定。目前，尚未有相关

标准、规范对进行火警探测器环境温

度测量试验时的大气温度条件进行规

定。某飞机在进行试验时，采用了适

航条例中规定的“热天”条件进行试

图1　探测系统时间历程曲线
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使用滑油量，结果见表1。从表1中可

以看出，试验前，被试发动机加注的

滑油量减少，发动机风扇舱和核心舱

火警探测器的环境温度均有不同程度

地升高。发动机滑油系统的主要功能

之一是传走发动机各转动机件摩擦所

产生的热量和高温零件传给滑油的热

量。滑油量减少，利用滑油带走的热

量也随之减少，导致发动机风扇舱和

核心舱火警探测器环境温度升高。

2.3 大气温度的影响

地面外界大气温度(TS)是影响发

动机短舱环境温度特性的重要因素之

一。国军标[6]指出，发动机短舱冷却系

统地面试验需在接近40℃的条件下进

行，王淑叶[7] 对WJ9型发动机的冷却

试验进行了研究，指出地面试验时大

气温度在35℃以上获得的结果比较合

理。CCAR 25部E分部动力装置冷却条

款中也对发动机冷却试验的试验条件

进行了明确规定。目前，尚未有相关

标准、规范对进行火警探测器环境温

度测量试验时的大气温度条件进行规

定。某飞机在进行试验时，采用了适

航条例中规定的“热天”条件进行试

图1　探测系统时间历程曲线

220

200

180

160

140

120

100

80

60

40

20

0 0      20      40     60     80    100    120   140
t (min)

TC(℃)

TF1 TF2 TF3 TF4 TF5 TF6 TC1 TC2 TC3 TC4 TC5 TC6

第1次 72.3 61.9 70.3 73.4 76.9 69.1 204.8 242.9 144.9 168.8 149.2 184.6

第2次 74.9 63.4 73.9 74.4 77.7 70.7 210.5 248.9 151.4 174.2 157.3 188.8

　　　　　　　　　　表1　不同滑油量下的试验数据  　　　　　　　 　　N1 (%)

TF(℃)

参数 (℃)
次数



AERONAUTICAL SCIENCE & TECHNOLOGY
36

研  究   Research

2012/3     航空科学技术

验。在30℃以上的大气温度条件下，

测取了被试发动机在引气和发电功率

提取下火警探测器的温度数据，见表

2。通过对试验结果的整理分析可以得

出，当发动机状态相同时，大气温度

升高，所测火警探测器的环境温度最

高值随之增大。

由于目前尚未建立发动机短舱火

警探测系统的试验标准，通常的发动

机短舱火警探测系统均安装在发动机

短舱指定火区内，其环境温度的变化

特性和发动机短舱安装的各种附件及

舱内气流温度的变化特性相似，因此

建议采用CCAR-25部动力装置冷却系

统相关条款中规定的方法对发动机短

舱火警探测器温度数据进行修正。对

于偏离“热天”情况下进行的试验，

建议采用50℃（1％风险率极值大气温

度）[8]或飞机温度包线右边界进行修正

计算，修正后的温度指标合格，在实

际使用时才能百分之百安全。

2.4 引气、发电功能影响分析

引气提取和为飞机提供主电

源是发动机的重要功能。某飞机上

安装的发动机可以向环境控制系统

（PACK）、短舱防冰引气（NAI）和

机翼防冰引气提供气源，单台发动机

的发电机可以向飞机提供最大40kV的

交流电源。引气提取是直接从发动机

高压压气机引出空气，这就影响了进

入发动机内、外涵的空气流量，从而

影响了发动机本体向发动机短舱内的

散热量。发电机电功率的大小直接影

响发电机的输出功率，影响发电机及

其附件的散热量。表3给出了不同状

态下，被试发动机分别在不同引气构

型和不同电功率提取条件下的试验结

果。当保持同一工作状态，被试发动

机在引气和电功率提取条件下工作，

随着发电机输出功率增大，飞机气源

用户增多，测取的火警探测器环境温

度值也明显增大，尤其对核心舱火警

探测器环境温度的影响更大。

建议火警探测器环境温度测量试

验在发动机引气和最大发电功率提取条

件下进行。试验时，接通被试发动机

的引气，打开飞机上尽可能多的用气系

统，将被试发动机的发电机输出功率调

整到最大输出状态。通常飞机上的用电

系统消耗的电功率不能使发动机发电机

以100％功率状态工作，可通过在飞机

上加装其他负载的方式实现。

3 结论
发动机短舱火警探测器环境温度

测量地面试验是民用飞机防火系统适航

取证必须进行的试验之一。本文基于某

型民用飞机发动机短舱火警探测器环境

温度测量的地面试验情况，分析了不同

的影响因素，提出了发动机短舱火警探

测器环境温度测量机上地面试验的方

法。该试验方法已在某型飞机发动机短

舱火警探测器环境温度测量试验中成功

进行，试验结果得到了局方的认可，可

为后续民机取证试验或其他飞机的定型

试验提供一定的参考依据。           
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 状态
TS TF1 TF2 TF3 TF4 TF5 TF6 TC1 TC2 TC3 TC4 TC5 TC6

慢车 31.7 74.9 63.4 73.9 74.4 77.7 70.7 210.5 248.9 151.4 174.2 156.0 188.8

慢车 35.9 78.2 70.3 80.4 78.3 80.0 78.0 227.9 249.8 153.4 182.1 157.3 195.1

起飞 31.8 94.5 91.0 89.9 80.1 86.8 73.3 208.0 249.3 203.7 173.6 198.0 194.8

起飞 33.4 96.8 100.8 100.3 82.4 96.5 78.6 216.7 259.2 222.8 208.8 234.2 213.5

表2　不同大气温度下的试验数据

  状态

电功

率
引气 TF1 TF2 TF3 TF4 TF5 TF6 TC1 TC2 TC3 TC4 TC5 TC6

慢车 最大
L NAI+

L PACK
74.9 63.4 73.9 74.4 77.7 70.7 210.5 248.9 151.4 174.2 157.3 188.8

慢车 正常 L PACK 74.8 58.5 69.4 68.7 72.6 63.8 171.1 219.5 131.8 156.7 142.6 169.2

起飞 最大
L NAI+

L PACK
94.5 91.0 89.9 80.1 86.8 73.3 208.0 249.3 203.7 173.6 198.0 194.8

起飞 正常 L PACK 76.7 82.0 74.0 71.6 76.4 66.2 178.3 232.5 170.8 175.6 175.4 186.9

表3　引气、发电条件下的试验数据

参数 (℃)

参数 (℃)
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