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摘要：为研究微小型涡轮喷气发动机风车起动的特性，以某微型涡轮喷气发动机为原型，通过数值模拟和试验研究相结合的

方法，研究了其风车起动过程的各种特性。通过试验研究了丙烷气点火时间和丙烷气压对微型涡喷发动机转速以及燃烧室温度的

影响规律，以在最短时间内使得微型涡喷发动机转速和燃烧室温度满足可供油燃烧的条件，并确定所需要的丙烷气最小气量。结果

表明：在本试验条件下发动机从起动到慢车状态过程中，以先快后慢的供油规律起动加速时间最短约为 82 s；发动机从慢车到 80%

全转速状态过程中，实现相对最短加速时间的供油规律可分为 2 段，前段供油斜率较大为 0.79，后段供油斜率较小为 0.14。对其它

结构形式和起动过程类似的微小型涡轮喷气发动机有一定借鉴作用。
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Study on Micro Turboengine Windmill Starting Characteristics
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Abstract: Based on a micro turbojet engine prototype and by the method of numerical simulation and experiment, the starting

characteristics of micro turbojet engine windmilling were studied in this paper. Based on experiment, the influences of propane ignition time
and propane pressure upon engine rotation speed and combustion chamber temperature were studied to meet the demand of combustion in
the shortest possible time, as well as confirmed the minimum required propane. Further experiments show that in the experimental
conditions of the engine from the start state to the idle state, the process to slow down after the oil law shortest start acceleration time can be
about 82 s. Eighty percent of the engine from idle to full speed during the state to achieve the shortest relative acceleration time for oil law
can be divided into two sections, the front slope of the larger oil supply is 0.79, while the final part slope of the smaller oil supply is 0.14. It
can be well referenced by other micro turbojet engines which have similar structure and starting process
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0 引言

微型涡轮发动机（Micro Turbine Engine，MTE）具

有质量轻、功率大、能量密度高等优点，可作为微小型

导弹、无人机、单兵飞行器等空中武器平台的推进动

力装置，国内外对 MTE 进行了广泛研究[1-5]。针对该

类飞行器通常采用空中投放或助推器发射的特点，

MTE 的起动过程通常采用空中起动方式，因此，研

究 MTE 的空中起动过程对于 MTE 的工程实用化有

着重要意义。

微型涡轮发动机起动过程相对于大中型涡轮发

动机存在着明显不同，尤其是风车起动过程有较大差

异。常规大中型涡轮发动机风车起动仅应用于空中熄

火后的再起动过程，而其正常起动过程采用起动机辅

助起动方式；微型燃气涡轮发动机由于其所需起动功

率较小，可采用风车起动方式进行正常起动。国内外

对于发动机风车起动过程有着广泛研究[6-8]，研究方法

主要分为特性计算[9-13]和风洞试验[14]。其中特性计算方

法多由于其计算精度有限、算法复杂，难以推广应用

于微小型涡轮发动机；而试验研究方法可以获得准确
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且与实际工作相符的发动机特性[15-17]。

本文主要通过地面试车和 3 维流场仿真的方法

对 MTE-A 型微型发动机风车、低转速、丙烷点火、供

油点火等特性进行研究，并顺利完成发动机风车起动

整机试验，为研究微型涡轮发动机的风车起动过程奠

定了基础。

1 微型发动机风车起动试验台

发动机的风车状态是指在一定的飞行速度下，发

动机获得一定风车转速的状态。本文只模拟地面常温

条件，对不同来流速度下的微型发动机风车起动过程

进行试验研究。

试验装置结构示意图如图 1 所示，主要由流量

管、发动机、真空泵、调节系统、控制系统和数据采集

系统等组成。在试验过程中，通过真空泵抽气提供气

源，而通过调节阀门和通气旁路，可形成不同的发动

机背压，从而模拟发动机不同的来流条件，实现不同

的风车状态。

在试验中，对发动机各截面参数进行实时监测和

采集，以获取发动机在不同状态下的起动特性。其中

对发动机前方未扰动截面（0-0）的静压进行测量；对

压气机出口截面（2-2）、扩压器出口截面（3-3）和涡

轮出口截面（5-5）的总压进行测量；对扩压器出口截

面（3-3）、燃烧室出口截面（4-4）、涡轮出口截面

（5-5）、喷管出口截面 （9-9） 和后方未扰动截面

（11-11）的总温进行测量。

2 供油点火起动特性

2.1 微型涡喷发动机丙烷点火特性

针对 4 个风车转速，即 4 种不同来流速度条件进

行丙烷点火试验。对于同 1 种来流条件，均针对 8 种

丙烷气量进行丙烷点火试验研究，不同丙烷气量通过

调节供气压力获得。丙烷供气压力与丙烷流量的对应

关系见表 1。

试验结果表明，在某一来流速度条件下，丙烷浓

度过小或过大均会导致无法可靠点火；随着来流速度

的增大，能够可靠点火的丙烷浓度范围变窄；当流速

增大到某一值时，丙烷无法成功点火。通过对 4 种来

流条件下丙烷点火特性试验结果的统计，获得了风车

条件下丙烷能够可靠点火的包线，如图 2 所示。从图

中可见，对于 MTE-A 微型发动机，在风车条件下，能

够可靠进行丙烷点火的来流速度范围为 5~10.33

m/s，丙烷浓度范围为 0.5%~1.34%。只有当来流速度

和丙烷浓度值位于丙烷可靠点火包线内，发动机才能

可靠地进行丙烷点火。

图 2 同时表明，随着来流速度增大，能够可靠丙

烷点火需要的最小丙烷浓度会先增大后减小。这是因

为随着来流速度的增大，气流在燃烧室的驻留时间减

少，因而要求燃烧室中具有更高的丙烷浓度才能可靠

点火，所以最小丙烷浓度会增大，同时点火越来越困

难，可靠点火范围变窄；但随着来流速度进一步增大，

发动机流量会急剧增加，其流量增大的速度远大过了

图 1 模拟风车起动试验装置
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表 1 丙烷气瓶压力与对应的丙烷流量

图 2 风车条件下丙烷可靠点火包线
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丙烷可靠点火所需丙烷流量，因而丙烷点火需要的最

小丙烷浓度又会减小。

2.2 微型涡轮发动机供油点火特性

当微型涡轮发动机丙烷点火成功并将燃烧室加

热到一定的预热温度，发动机转速进一步提高、空气

流量进一步增大后，发动机可进行供油点火。供油点

火起动过程是发动机风车起动过程的关键，供油起动

过程的影响因素是研究供油点火起动过程的关键。

影响供油点火起动过程的关键因素有燃烧室入

流速度、燃烧室油气比、燃烧室入流总温总压等。燃烧

室入流速度主要由发动机几何结构和风车来流条件

决定，对于特定的微型涡轮发动机，当来流总温和总

压一定时，其燃烧室入流速度与来流速度一一对应。

供油点火阶段燃烧室油气比为供入燃烧室燃油量和

流经燃烧室空气量的比值，由于发动机空气流量主要

由发动机转速决定，因而发动机供油点火受到初始供

油量和点火转速的影响。在来流总温总压一定的情况

下，发动机点火转速也决定了流入燃烧室的总温和总

压。故发动机供油点火起动过程受到来流条件、初始

供油量、点火转速的影响。

微型涡轮发动机的起动方式与常规发动机起动

过程有所不同，即在供油点火起动之前，发动机需要

先进行丙烷点火起动，预热燃烧室，将燃油蒸发雾化，

当燃烧室预热到一定温度、发动机空气流量达到一定

水平时，燃气会在丙烷燃烧的火焰区直接燃烧，从而

实现供油点火起动，无需再使用点火器进行点火。当

燃烧室预热温度过低，燃油无法完全蒸发雾化时，发

动机无法顺利点火，故微型涡轮发动机供油点火起动

过程还受到丙烷点火起动后燃烧室预热效果的影响。

为了研究来流条件和初始供油量对发动机供油点火

的影响，在 4 种不同的来流条件下，每种来流条件下

给定 9 种不同的供气和供油量，分别进行供油点火试

验，对试验中各工况下的丙烷供气量、供油量，各气动

截面的温度压力数据、发动机实时监控数据进行采

集，对点火成功性进行记录。试验条件参数见表 2。

试验结果表明，对于某一来流速度条件，燃烧室

油气比过小或过大均会导致无法可靠点火；随着来流

速度的增大，能够可靠点火的油气比范围变窄；当流

速增大到某一值时，燃油无法成功点火。通过对 4 种

来流条件下供油点火特性试验结果的统计，获得了微

型涡轮发动机在风车条件下燃油能够可靠点火的包

线，如图 3 所示。从图中可见，对于 MTE-A 微型发动

机，在风车条件下，能够可靠进行丙烷点火的来流速

度范围为 3.6~10.33 m/s，油气比范围为 2.38%~7.78%。

只有当来流速度和油气比值位于丙烷可靠点火包线

内，发动机才能可靠地进行供油点火。

3 风车起动过程优化

在分别研究获得发动机风车阶段、丙烷起动阶段

和供油起动阶段相关特性和各阶段点火起动参数范

围的基础上，还对发动机从 0 转速到 80%全转速过

程的各阶段进行优化。通过风车至供油点火过程中的

起动参数的优化，可优选出各阶段最优的点火起动参

数；通过对供油点火成功后发动机的加速过程进行优

化，可获取在本试验条件下该加速过程的最优供油规

律；通过对整个风车起动过程的加速时间进行优化，

能大大缩短发动机起动加速时间。

3.1 风车阶段和丙烷起动阶段优化

分别在发动机进口速度为 4.52、6.51 和 8.29 m/s
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表 2 供油点火工况及参数

图 3 微型涡轮发动机供油点火包线
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下进行风车试验，分别获得了动机从 0 转速到风车平

衡转速的发动机转速变化规律，如图 4 所示。由图中

可见，发动机进口速度越大，发动机达到风车平衡转

速的时间越短。在发动机进口速度为 4.52、6.51 和

8.29 m/s 下，发动机达到风车平衡转速的时间分别为

15、18 和 26 s，在不同发动机进口速度条件下，风车

阶段加速时间最多可缩短 42%。在发动机进口速度

为 4.52 m/s 下，发动机不能进行丙烷点火，考虑风车

阶段加速时间的最短，选取在本试验条件下发动机进

口速度最优值为 6.51 m/s。

不同发动机进口速度对丙烷点火起动的影响如

图 5 所示。从图中可见，在发动机进口速度分别为

7.6、11.3 和 12.5 m/s 时，发动机进行丙烷点火起动后

可实现的平衡转速分别达到 7740、8220 和 9300

r/min。不同发动机进口速度对发动机丙烷起动阶段

加速时间也有影响，在本试验条件下，当发动机进口

速度为 11.3 m/s 时，其丙烷起动加速时间相对较短，

约为 13 s，较发动机进口速度为 7.6 m/s 时加速时间

可缩短 53%。

由供油点火特点可知，在丙烷点火成功并起动至

供油点火转速后，发动机初始供油量对发动机供油点

火成功性基本没有影响，即在不同的初始供油量条件

下，发动机都能完成供油点火。考虑当初始供油量较

大，其燃烧室富油情况更为严重，燃烧室点火初始温

度和排气初始温度均会较高，不利于发动机正常运

转。因而对发动机初始供油量进行优选，获得在本试

验条件下发动机最优初始供油量为 0.56 g/s。

综合以上分析，在本文试验条件下对发动机风车

阶段、丙烷起动阶段和供油起动阶段进行优化，优选

获得了 1 套发动机风车到供油点火过程中的最优点

火起动参数，同时在本试验条件下优化得到了最优的

风车起动过程。当丙烷点火来流为 6.51 m/s，丙烷点

火转速为 3360 r/min，丙烷供气量为 0.125 g/s，供油点

火发动机进口速度为 11.3 m/s，初始供油量为 0.56

g/s 下进行风车起动，发动机可达到最优的点火起动

状态。在本试验条件下的风车阶段和丙烷起动阶段，

发动机起动加速时间可分别相对缩短 42%和 53%。

3.2 风车起动供油规律研究

在发动机进口速度条件、丙烷压力、丙烷流量和

点火转速等条件相同时，对发动机进行点火起动试

验，起动后分别以均匀加速、先慢后快、先快后慢的加

速特点供油，以获取不同供油规律对发动机供油起动

过程的影响。试验参数见表 3。

在不同供油规律下发动机转速随时间变化关系

如图 6 所示。在 3 种供油规律下发动机起动过程相

同，但加速时间各异，其中均匀加速时加速最慢，加速

斜率最小，从供油点火成功到慢车状态加速时间为

130 s,平均加速度为 350 rad/s；在先慢后快的供油规

律下，发动机加速更快一点，从供油点火到慢车状态

加速时间为 90 s，平均加速度为 300 rad/s；而在先快

后慢的供油规律下，发动机加速最快，从供油点火到

慢车状态加速时间为 80 s,平均加速度为 320 rad/s。

在发动机从起动到慢车阶段过程中，B 种供油规

图 4 不同来流速度下发动机转速随时间变化关系

图 5 不同发动机进口速度对丙烷点火起动的影响

供油规

律特征

均匀加速 A

先快后慢 B

先慢后快 C

N/

(r/min)

3480

3180

3600

Pp /

MPa

0.25

0.25

0.25

W p /

(g/s)

0.13

0.13

0.13

PWM

4.19

4.19

4.19

W f /

(g/s)

0.56

0.56

0.56

V 0 /

(m/s)

7.25

7.24

7.62

表 3 不同供油规律试验参数
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律条件下加速时间相对最短，即该阶段最优控制规律

为供油斜率先大后小、供油先快后慢。因而在本试验

条件下发动机相对最短加速时间约为 82 s，相比于 A

种供油规律下加速时间可缩短约 36%。

3.3 慢车以上阶段优化

在发动机进入慢车状态后，对发动机以不同的供

油规律进行自动供油，完成发动机从慢车到 80%全

转速的试验。在 4 种不同供油规律下，发动机加速过

程的转速随时间变化如图 7 所示。在 4 种不同供油规

律下，发动机由慢车到 80%全转速过程中其转速随

时间的变化基本为线性增加，但增加的斜率各不相

同，发动机加速时间分别为 10、17、75 和 150 s。同时

也进一步说明发动机在加速过程中，最大可实现

6500 rad/s 的加速度。

通过对比 4 种不同供油规律下发动机从慢车加

速到 80%全转速状态的试验结果可知，发动机在 10 s

供油规律下加速时间相对最短，即相对最优的供油规

律分为 2 段加速，前段供油斜率较大为 0.79，后段供

油斜率较小为 0.14。在此供油规律下发动机加速时间

相比于 150 s 加速状态下加速时间可缩短 93%。

4 结论

本文对 MTE-A 型微型发动机风车起动过程中

风车特性、丙烷点火特性、供油点火特性进行研究，获

得如下结论：

（1）以发动机风车特性为基础，在不同来流条件

下对发动机进行丙烷点火特性研究，获得丙烷点火包

线和熄火边界。在风车条件下，能够可靠进行丙烷点

火的来流速度范围为 5~10.33 m/s，丙烷浓度范围为

0.502%~1.343%；发动机丙烷不熄火的来流速度范围

为 5~25 m/s，最低浓度边界为 0.12%，最大丙烷浓度

边界为 14.4%。

（2）通过对发动机风车阶段、丙烷点火阶段、供油

点火阶段的特性进行研究，获得发动机风车起动过程

各影响参数的边界范围，从而选取 1 套合理的风车起

动参数，并以此成功进行风车起动试验，将发动机运行

至慢车状态，同时验证了各影响参数选取的合理性。

（3）通过对发动机风车起动加速过程中的供油规

律进行优化，获得了在试验条件下的最优供油规律。

在发动机从起动到慢车阶段过程中，发动机以供油斜

率先大后小、供油先快后慢的供油规律加速，获得相

对最短的加速时间，即相对最优的供油规律为先快后

慢。在发动机从慢车到 80%全转速状态过程中，发动

机在 10 s 供油规律下加速时间相对最短，即相对最

优的供油规律分为 2 段加速，前段供油斜率较大为

0.79，后段供油斜率较小为 0.14。

（4）在研究过程中，描述 MTE-A 的相关起动规

律的参数为无量纲参数，与发动机几何尺寸无关，根

据相似原则，研究中获得的相关结论对其它结构形式

和起动过程类似的微小型涡轮喷气发动机有一定借

鉴作用。
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