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逐冰云天——直升机结冰试飞技术浅析

|| 航空工业试飞中心　沈璐　田磊　崔钊

结冰是一种常见的自然现象，在
气温低于 0℃的严冬酷寒季节，由液态
水凝固或水汽凝结形成。然而在高空
云层中还可能存在着另一种结冰形式 ：
过冷水滴结冰。过冷水滴是指在低于
冰点的温度下仍保持液态形式的微小
水滴，甚至 -30℃仍不冻结。在高空
层云、积云或层积云云层中，有时会
含有大量的过冷水滴，这样的气象条
件成为过冷云层条件。飞行器一旦进
入过冷云层，这些过冷水滴极易冻结
在飞行器表面，从而形成附着冰层，
即飞行器“自然结冰”现象。

自然结冰对飞行器飞行安全的危
害巨大，尤其是对直升机。当直升机
在结冰气象条件下飞行时，旋翼、尾
桨、发动机进气道、风挡、天线、外
部传感器等外部暴露表面，可能会形
成严重的冰层聚积，对直升机飞行性
能、操纵品质、发动机性能等造成严
重影响，甚至威胁飞行安全。

目前军、民用直升机的全天候使
用需求日益强烈，而具备在结冰环境
下安全飞行、作业能力是全天候使用
的基本要求。美军明确要求全天候作
战使用的直升机具备“飞入已知的或
预报的结冰环境的能力”。因此，现代
直升机设计、鉴定和使用过程中必须
根据直升机的典型使用环境考虑结冰
风险、避免结冰危害。

由于低空和低速的使用特点，直
升机遭遇结冰云层的条件比固定翼飞
机更加严苛，概率也更大 ；同时直升
机飞行状态复杂，且旋翼既是升力装
置又是操纵装置，因此结冰的影响更
加严重。正因如此，直升机自然结冰
试飞的重要性和必要性不言而喻。但
由于结冰后直升机特性会发生显著变
化，结冰试飞的安全保障问题就非常
突出和棘手。为此，航空工业试飞中
心历经两年开展能力储备和技术攻关，
于 2018 年 3 月底圆满完成了国内首次
直升机自然结冰试飞，为我国直升机
自然结冰鉴定试飞积累了极其宝贵的
技术数据和实践经验。本文结合以往
实践经验，重点介绍和阐述直升机自
然结冰试飞流程及关键技术。

国内外相关标准和规范的要求

1973~1977 年间美国的飞行安全
案例统计结果表明由结冰因素导致的
飞行事故占所有飞行事故的 2.56%，
其中占致命事故的 4%，这说明结
冰导致的飞行事故往往是灾难性的。
1983~1996 年的统计结果表明，由结
冰因素导致的飞行事故占比出现了上
升的趋势，达到了 12%。另外据统计
结冰在飞机着陆段造成的飞行事故约
占飞机结冰总事故的 1/3。

由于认识到结冰对飞行安全的严

重危害，美国很早就开展了防冰系统
的气象设计标准，NACA 等机构早在
20 世纪 40 年代就开始对自然结冰条
件进行了大量观测和研究，这些数据
构成了制定军机和民机适航设计规范
的基础。各国航空领域也逐渐重视对
结冰问题的研究，包括结冰机理、气
象设计标准、结冰防护设计、结冰审
定方法等。基于上述研究结果，国内
外民机适航规章和相关军用标准均对
飞行器结冰环境下的飞行能力提出了
明确的要求。|

为了能被批准在已知结冰条件下
飞行，FAA 要求飞行器必须装备具备
结冰探测、防 / 除冰等功能的结冰防
护系统。当飞行器暴露于可能会遭遇
的结冰条件时，由结冰防护系统来提
供的防护能力，必须按照 FAR 系列规
章的要求进行量化和试验、飞行验证。
目前直升机结冰防护相关适航规章主
要分为两类 ：飞行器设计类认证，包
括 FAR|27 部、29 部、33 部等规章的
相关条款 ；另一种运行使用类，包括
FAR|91 部、121 部、135 部等规章的
相关条款。其中 FAR|27 部和 FAR|29
部分别适用于正常和运输类旋翼飞行
器；FAR|33 部则适用于发动机；FAR|
91 部、121 部、135 部则给出了对于
飞入已知或预报的结冰条件，飞行器
操作规则和结冰防护系统要求。FAR
系列适航规章及相关咨询通告要求在
29 部附录 C 中定义的结冰包线内，通
过自然结冰飞行试验演示、验证直升
机在连续最大和间断最大结冰条件下
安全飞行的能力。

美军直升机的结冰防护系统设计、
验证一般要满足美军规范，这些规范
涉及机身、旋翼、尾桨、水平 / 垂直尾
翼、发动机、风挡玻璃 / 座舱、空速
管、结冰探测器等。另外，按照美陆
军 R73-1《飞行器适航规章》等相关
法规、规章的规定，民用规章、标准
的相关条款，经批准后也可作为型号
结冰防护设计、验证的标准。

美国国防部的 MIL 系列军标针对
飞行器结冰问题进行了方方面面的规
范和要求。MIL-HDBK-310《军用
产品的全球气候数据》定义了发生频
率、长期极限等结冰条件的相关概念。
MIL-D-8804A 给出了防除冰系统一
般要求，和地面试验、飞行试验的相关

要求。MIL-A-9482 给出了除发动机
引气系统和雷达以外的机体热力结冰
防护系统的要求。MIL-T-5842B 给
出了飞行器表面透明区域如风挡玻璃
和座舱盖等的结冰防护系统规定和要
求。MIL-T-5421B、MIL-D-8181B
分别给出了空速测量系统结冰防护和
解并探测的规定和要求

冷战结束后美国国防部将航空系
统、分系统规范由 MIL 系列转化为
JSSG 系列。JSSG-2001 给出了飞行
器结冰环境下飞行、使用的总体要求。
JSSG-2007A 给出了发动机结冰环境
下工作、使用的要求。

美陆航 ADS 系列标准也对直升机
结冰提出了明确要求，其中 ADS-51-
HDBK 对结冰防护资料、部件防除冰、
结冰吸入损伤、结冰试验方法和程序
等给出了要求。ADS-50-PRF 对发动
机结冰外物损伤防护、发动机进气道
和唇口防冰系统、发动机部件表面积
冰、发动机结冰试验、燃油系统、关
键视景区域防冰等进行了要求。ADS-
lB-PRF 对防除冰系统对发动机装机性
能等的影响提出了要求。

直升机结冰试飞的程序及方法

系统的直升急结冰试飞需进行四
种类型的试验，分别为晴朗干燥空气
飞行、模拟结冰飞行、人工辅助结冰
飞行，以及自然结冰飞行试验。

（1）晴朗干燥空气飞行
在规定的干燥空气条件下对飞行

器每个防冰系统的功能、安全和性能
特性进行验证。试验程序应当考虑每
个系统、其控制机构以及保护装置的
最大工作能力。应当在经批准的功率
状态和高度下确定工作的热空气系统

对消耗功率和受保护表面状态的影响，
应在经批准的功率和空速条件下验证
电加热防冰系统，重点确定电功率要
求以及实用性。如果使用了防冻剂，
应当对该液体的分布和控制进行验证。
可通过在未加保护的表面上贴上积冰
和配重来模拟对未加保护表面的影响。
在进行试验期间，应确定颤振和失速
特性及其组合对阻力和任务范围的影
响。

（2）模拟结冰飞行
使用聚酯泡沫、木材、ABS 塑料

等材料，根据电脑仿真计算、冰风洞
试验结果获得的冰型数据加工成模拟
冰型，并粘接在机身易结冰部位，来
开展模拟冰型试飞。

对于直升机来说旋翼就是直升机
的气动面和操纵面，但是由于旋翼的
高速旋转，在旋翼桨叶上加模拟冰型
没有可实施性。对于平尾、短翼等固
定面加模拟冰型来说意义不是很大，
因为直升机速度较低，平尾、短翼产
生的气动力就不大。如果采购部门要
求，可在结冰条件下进行飞行试验。
有各种要求下的结冰喷洒系统，包括
直升机喷雾系统。这种设备通常无法
模拟自然结冰条件，但是却非常有助
于获得悬停和低速机动飞行期间有关
飞行员能见度、控制以及积冰的信息。
对于旋翼航空器的旋翼桨叶和航空器
或倾转旋翼航空器的螺旋桨，应当在
整个冰情谱内进行试验，以确保正确
的操作、确定循环时间、确定表面撞
击极限以及探测冰层厚度。

（3）人工辅助结冰飞行试验
通过在喷洒塔和结冰喷水机构建

的人工环境下，进行直升机结冰试飞
是比较可靠，且国际上常用的试飞方
法。

人工辅助结冰飞行试验是指利用
人工条件制造适合结冰的水雾，结合
自然环境的低温在直升机表面获得冰
型，进行试飞的方法。直升机的人工
结冰试飞有两种试验设备和方法，结
冰喷雾塔架试飞和直升机结冰飞行喷
雾机（系统）试飞。结冰喷雾塔架是
在寒冷地带建立固定的塔架，上部安
装水雾喷雾阵列。直升机可在其喷洒
范围内实施悬停飞行，实施结冰状态
的试飞 ；由加拿大国家科技委员会建

设在渥太华的结冰喷雾塔架安装使用
一个 15×75 英尺的喷雾阵列装置产生
结冰云，可实现直升机 5 ～ 30 节的风
中和无地效条件下的悬停结冰试验。

结冰喷水机是采用直升机或低速
固定翼飞机上加装储水喷洒设备，与
试验机编队飞行，在低温环境中为试
验机制造巡航飞行状态下的结冰条件，
实施结冰试验的方法。美国空军、德
国航空试验中心都使用固定翼机为平
台建立了飞行结冰喷雾机，用于各类
飞行器的结冰特性和防除冰系统飞行
试验。20 世纪 70 年代初，美国空军
使用 C-130“大力神”运输机改装了
第一架结冰喷雾机，其使用一个装在
货盘上的水箱和一个直径 4 英尺的喷
雾环组件，在 500 ～ 600 英尺的间
距产生有效的结冰云，可在空速 Vi
＝ 185 千米 / 时以下进行直升机飞行
结冰试验。但由于该机与直升机在高
度 - 速度包线重叠仍显较小，1973 年
美国陆军使用 CH-47“支努干”直升
机为平台改装了一架“直升机结冰喷
雾 系 统 ”（HISS），1979~1980 年 改
进了该喷雾系统以产生与自然结冰云
更接近的喷雾云。在其服役期内先后
完成了 UH-1、AH-1G“眼镜蛇”、
Lynx“山猫”、CH-53“海上种马”、
AH-64“阿帕奇”、UH-60“黑鹰”、
S-92 等十余型直升机和小型固定翼飞
机的结冰特性型号试飞和适航合格审
定试飞，为美国的结冰试验技术提升
提供了坚实的支撑。图为美国陆军研
制的 HISS 开展的飞行结冰试验。

除以上结冰试飞手段以外，美国
近年来在爱格林空军基地建设了环境
实验室用于飞行器的结冰试验。该设
施实验厂房内有一个 9×60 英尺的悬
挂喷雾阵列来模拟自然云，同时制造
低温条件，直升机可进行地面静置状
态和系留开车状态的结冰试验。该设
施的缺点是不能进行结冰状态的飞行
特性检查和评估。

（4）自然结冰飞行
在自然结冰环境下开展结冰试飞

始终是最具有说服力的试验手段，因
此民机适航取证等仍须开展自然环境
的结冰试飞。但由于气象条件常常是很
难准确预测，寻找可能会结冰的气象
条件或空域有很大的偶然性 ；自然结
冰飞行试验必然面临着试飞效率较低
和试飞进度缓慢的问题，而且无法控
制结冰条件来进行直升机在轻度结冰、
中度结冰等情况的飞行试验。该方法
存在周期长，资金耗费大 ；地域跨度
大，试飞风险性较高的缺陷。一般而
言，直升机自然结冰试飞中，结冰会
影响直升机的发动机特性、仪表安全、
气动特性、稳定性、操纵性、起飞着
陆性能、航程航时、耗油率、爬升性能。
直升机易结冰的关键部位主要有旋翼、
风挡、发动机进气道、及空速管等，
相应的防除冰系统也大都安置在这些

区域，这些系统在结冰状态下的“防
除冰”效果也直接反映了直升机“结
冰条件下能可靠飞行”的能力。

如果这些系统不能正常发挥作用，
带来的风险是巨大的。例如，旋翼和
尾桨表面结冰会造成气动效率下降，
使整机需用功率显著增大，同时降低
直升机的飞行性能，并使平衡特性、
操稳性和稳定性、自转特性、旋翼振
动特性偏离正常使用状态 ；风挡结冰
会阻挡飞行员视野，影响飞行员外部
参照和指示信号的判读，在起降阶段、
复杂地形条件、低空机动状态下非常
危险 ；发动机进气道结冰会严重影响
进气通畅，造成发动机可用功率的下
降，甚至破坏发动机的正常工作状态，
若唇口处积冰脱落有可能损坏发动机
内部叶片 ；机身外部传感器如空速管
等结冰，会造成飞行速度、高度的仪
表指示失真，严重积冰可能会导致传
感器损坏，影响信号传输甚至失效。
另外，防除冰系统的设计或使用不当，
产生过热也会对结构造成破坏。

飞行试验一般遵循逐步逼近原则
开展。起初，应当在结冰云环境中进行
短时间飞行，以获得有关防冰系统、功
率损耗和飞行品质的数据。随后，应当
逐步增加在结冰条件下的飞行时间以
获得全面的性能数据。试验要求非常小
心地进行，以确保试验期间不会在飞行
器上形成过度结冰，因为过度结冰将对
飞行器造成不可接受的危险。也应当考
虑对地面工作人员的危害，如在地面运
转期间发生的积冰脱落。

国内关键技术进展及应用前景

2018 年 1 月，航空工业试飞中心
在国内首次完成了直升机自然结冰试
飞。通过本次自然结冰试飞，试飞中
心形成了较为完整齐备的自然结冰试
飞体系流程，包括试飞实施方法、试
飞技术、风险保障措施以及自然结冰
环境下直升机主要可能遭遇的风险及
问题，并给出了相应的处置措施，为
后续直升机自然结冰飞行试验打下了
坚实基础 ；通过飞行试验得出自然结
冰条件下结冰对直升机飞行性能、品
质的影响，结合飞行试验给出了直升
机自然结冰条件下的“飞行员判断准
则”，为后续直升机自然结冰飞行试验
提供了科学依据。

自然结冰气象条件复杂、能见度
低、环境恶劣，对直升机性能、品质
影响较大，且相关飞行及组织经验较
少。本次飞行试飞中心通过结合气象
预报与直升机结冰条件的综合判断，
能够提前根据气象选择合适的试飞空
域及飞行条件，在通过直升机目标区
域的目视观测，形成了完整的直升机
结冰环境判断方法，对直升机自然结
冰的气象环境预测提供了技术支撑。

通过本次试飞，试飞中心攻克了
直升机自然结冰试飞技术，填补了国

内的相关技术空
白，为后续国内
军、民用直升机
适航认证提供了
较为坚实的基础
技术支撑，也为
后续直升机和相
关系统的设计、
制造提供了基础
支撑。

美国1990~2000年间结冰导致飞行事故的统

计。

自然结冰试飞试验体系。

直升机在结冰喷雾塔下的结冰试验。 美国陆军HISS用于直升机和小型固定翼机的结冰试验。 美国Mckinely环境模拟实验室。

“技术创新永远在路上” 

|| 航空工业气动院　郑佳丽

2018 年 4 月，由航空工业气动
院流动显示团队研制的基于荧光涂层
的气动热力学表面参数测量系统获得
了“航空工业首届青年创新奖”银奖。
该系统现已获得授权专利 4 项，完成
专利申请 6 项，形成标准 1 项，完成
标准申报 2 项，目前在国内外同类技
术中处于先进水平。

基于荧光涂层的气动热力学表面
参数测量试验技术，是当前空气动力
学研究领域的一项前沿技术，旨在利

用温度及压力敏感涂层（TSP/PSP）
以及计算机视觉方法，实现对模型表
面的压力场、温度场以及弹性形变进
行动态测量。该技术具有非接触测量、
全局测量、多场同步测量等几大特点，
可解决空气动力学实验研究中传统技
术难以实现的关键测量需求。

我国于 20 世纪 90 年代末开始
研究 PSP 技术，通过引进消化，开
展了初步的工程应用研究。但在涂
层、软件等方面核心技术的欠缺，
一直未形成体系化的能力，未真正
形成生产力。

该系统的成功研制，打破了国外
技术垄断，使我国空气动力学试验单
位具备了自己的新一代的基于光学的
先进气动热力学表面参数测量系统。
由于涂层测量具有试验数据精细化程
度高、不破坏测试件以及多场同步测
量等特点，对于提升我国飞行器研制
水平，缩短航空型号研制周期具有重
要意义。该系统在发动机、能源、航
天与兵器装备的研制中也具有广泛的
应用前景。

气动院“十二五”期间开展了综
合科研团队发展模式的探索，通过创
新性的人才引进战略，汇集了一批气
动研究领域的中青年专家。2016 年，
正式建立了综合科研团队的运行模式，
成立气动噪声、高超声速、结冰、气
动弹性、流动显示等 12 支综合科研
团队。为团队提供自由的研发环境和
多方面的资源支持，旨在鼓励团队在
气动研究的前沿领域有所突破，辐射
带动气动研究与试验相关技术实现跨
越式发展。流动显示团队是目前气动
院中最具影响力和竞争力的团队之一。

气动院流动显示团队作为一支主
要由博士和硕士组成的年轻团队，具
有十足的研发活力和极强的创新能

力。团队统筹利用相关科研、试验和
技改任务的资源，梳理了 PSP/TSP
技术体系，面向对核心技术的自主掌
握，开展从 PSP/TSP 涂料研制到试
验系统集成再到数据处理系统开发的
工作。结合常规风洞环境及特殊试验
环境需要进行相关技术研究，重点攻
克涂料研制和试验数据处理技术两个
难关，在补充必要试验系统组件，并
充分利用现有试验系统，最终形成了
体系化的基于 PSP/TSP 荧光涂层的
气动热力学表面参数测量技术，可实
现从高低速到高超声速、从固定部件
到转子和运动部件的表面参数测量。

目前，荧光涂层压力 / 温度测量
系统已应用于低跨超声速风洞、高超
声速风洞及叶栅风洞、压气机试验装
置、旋翼试验装置等多种试验环境。
团队应用该系统完成了二十多项型号
和技术服务试验，包含某型机进气道
外表面载荷测量、机翼静气弹压力与
形变同步测量、高超声速转捩测试、
大型民机发动机短舱通风引气测试、
层流翼型与层流短舱试验、涡轮叶片
气弹特性测量等研究。相比于单点式
传统方法，不仅节约专用试验模型加
工费用和周期，更能获得高分辨率的

全局试验数据。近年来，航空工业气
动院基于 PSP/TSP 技术开展的测量
设备的商品化推广，已经产生直接经
济效益近千万元。

流动显示团队。
荧光涂层压力场温度场测量技术原理图。

涡轮叶片气动弹性测量。

——航空工业气动院研制基于荧光涂层的气动热力学表面参数测量系统

TCH-103轻型航空发动机
研制项目完成验收

4 月 24 日，由天津大学承担的天津市
重大科技计划项目“TCH-103 轻型航空发
动机研制”结题验收会在天津内燃机研究
所举行。

天津大学舒歌群教授作为项目负责人
介绍了该项课题的研究背景及意义，并对
该项目研究产生的科技进步、社会效益和
未来发展进行了展望。

在场专家认真听取了报告内容，查看
了有关报告资料和发动机样品，参观了实
验室设备和研究设计部门，就相关问题进
行了提问，并对项目中涉及的关键技术进
行了讨论。

专家组一致认为，“TCH-103 轻型航
空发动机研制”项目研究，实现了我国急
需的轻型航空发动机的成功研制，试制样
机具有高紧凑、轻量化、高强化、高可靠
性和便于制造、方便维护保养等特点，性
能达到或优于国外同类机型性能指标，突
破了国外技术和产品垄断，完成或实现了
课题设定的各项任务和技术指标，一致同
意项目结题并通过验收。

“TCH-103 轻型航空发动机研制”课
题的立项研究，提升了我国轻型航空发动
机设计理论、设计方法、制造技术及工艺
和测试方法等能力和水平，为满足我国无
人机制造需要和未来通用航空发展提供了
支持。| （戚可慧）

S-92直升机平尾的模拟冰型。


