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摘　　　要 : 研究大型客机发动机在使用过程中的性能衰退对总体性能的影响 ,将结果用于发展型发动机

总体性能裕度设计中.利用性能衰退专项试验的数据和获得的返厂进行翻修的发动机磨损程度数据 ,分析计

算出部件效率下降对性能的影响 ,找出发动机新交付时与性能衰退后的差值 ,将这个差值应用在发展型发动

机性能衰退后的总体性能计算中 .针对被研发动机获得的结果是 :总体性能设计需要留取 100 ℃的燃气温度

裕度以保证翻修期内的安全使用 ,性能衰退后单位燃油耗油率 S FC平均上升 7 % ,发展型发动机依靠部件效

率改善能够满足新一代飞机的更高性能要求.
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Abstract : The p urpose of t his article is to st udy t he impact s on engine performance

caused by the engine deterioration after long time use , and t he result was used in t he engine

performance margin design in new developing engines. Method is to use data acquired in spe2
cial arranged performance2deterioration engine test s as well as t he ones collected f rom over2
hauling engines , to analyze t he impact s on engine performance caused by module efficiency

lo ss , and to find out t he difference between new delivered and deteriorated engines. This

difference is used to t he engine performance calculation after deterioration in develop ment en2
gines. Conclusion : t he performance margin of 100 ℃ in engine gas temperat ure ( EG T) and

7 % in specific f uel consumption ( S FC) need to be maintained in subject new develop ment

engines in order to guaranty t he safety use wit hin t he time between overhaul , and develop2
ment engines can meet t he higher performance requirement of new generation aircraf t relying

on t he efficiency improvement in modules.

Key words : performance deterioration ; engine performance margin design ;
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　　民用、军用航空发动机的总体性能设计要考 虑留取一定的性能裕度.这时因为在未来飞行使
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用过程中发动机存在性能衰退的问题.性能衰退

主要表现在监控的涡轮间燃气温度 ( EG T)和单

位燃油耗油率 ( S FC)随使用时间延续有逐渐上升

的趋势.例如 ,通常的现代大中型民用涡扇发动机

在返厂进行性能恢复翻修前的起飞状态 EG T 温

度比刚投入使用时平均高 60～90 ℃,S FC平均上

升 5 %～8 %.造成发动机性能衰退的主要原因是

使用过程中的零件机械磨损、热端部件烧蚀变形

和流道污染等[ 1 ] .

在发动机研制中不仅要考虑装机损失 ,更要

重视发动机使用中的性能衰退[2 ] .忽视这个问题

不仅会给发动机制造公司和用户带来经济上的损

失 ,还可能造成发动机的损伤破坏甚至更严重的

后果.

例如 ,飞机在热天环境下大功率起飞时发生

发动机燃气温度超温故障的主要原因之一就是由

于发动机的性能衰退.再例如 ,航空公司用户有时

向发动机制造公司抱怨某某新型发动机的性能衰

退过快 ,超过了购买合同的性能指标保证值 ,并为

此向发动机厂家提出索赔.分析造成该纠纷的原

因是发动机制造厂家对其新研发动机在外场使用

条件下的性能衰退速度估计不足.

所以 ,在强调航空发动机安全可靠、用户至上

的今天 ,航空发动机研制如何充分考虑未来使用

过程中的性能衰退是非常重要的.但是 ,较准确预

测发动机性能衰退对于发动机制造厂家是一个难

题 ,因为它不仅需要投巨资进行专项发动机试验

研究 ,还要积累大量的外场使用数据 ,这就要求发

动机制造厂家的产品已经有一定的市场和经验积

累.本论文将对某型在役飞行的双转子涡扇发动

机在海平面、标准大气 ( International standard at2
mosp here , ISA)条件下起飞状态的专项试验和

外场使用数据进行计算分析 ,探讨如何在新一代

发动机总体性能设计中留取一定的性能裕度 ,以

达到保证新研发动机在未来服役过程中性能可控

和安全可靠的目的.

1　某系列发动机服役中的性能　　
衰退情况

　　航空发动机在服役过程中随着使用时间不断

增加 ,性能也不断衰退[3 ] .图 1示出了统计的某系

列发动机基本型和 9种发展型的起飞状态性能衰

退 ( EG T升高)与使用循环数之间的关系.顺便要

指出的是 ,推力越大的发展型 ,它的性能衰退越

图 1　某系列发动机起飞状态ΔEGT温度随使用循环数 (次数)衰减的关系

Fig. 1　Relationship between takeoffΔEGT and flight cycles
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快 ;而降推力使用的发展型 ,它的性能衰退速度就

比较慢.

在发动机性能衰退分析中常引用燃气温度裕

度 ( EG T M)这个术语 ,它是一个监控正在服役的

飞机发动机性能衰退的最常用和最重要的指标 ,

定义在海平面、拐点温度 (通常为 30 ℃)大气条件

下发动机在全推力 (或全功率)起飞状态时的实际

燃气温度与有关技术文件规定的限制值之间的差

值.发动机性能衰退主要表现为 EG T M的下降趋

势和 S FC 的升高趋势. 鉴于 EG T M 的下降与

S FC的升高对于某具体发动机有固有的关系 ,而

EG T直接反映发动机是否超温 ,所以发动机性能

分析经常单独采用 EG T M这个指标.

图 2示出采用性能趋势监控程序监控的装某

型号双转子涡扇发动机 (下面简称 M 型发动机)

的一架大型双发客机的两台发动机投入使用后

EG T M衰减的趋势.

图 2　一架双发飞机的两台 M型发动机性能衰退曲线

Fig. 2　EGTM deterioration on an aircraft’s both engines

从上面的曲线 ,我们发现的一个特点是 :在最

初使用的 500～800 循环中 EG T M 衰减最大 ,大

约有 10～15 ℃;然后 EG T M的衰减逐渐平缓 ,大

约每千循环 3～8 ℃.这主要是因为发动机最初使

用时 ,它的转动件和静子件间的间隙最小 ,所以工

作时容易磨损 ;随着磨损造成的间隙愈来愈大 ,磨

损就变得愈来愈少.

2　对 M型发动机性能衰退的分析

　　要分析发动机使用中的性能衰退 ,需要获得

大量外场使用数据和发动机零部件磨损的信息 ,

同时更要做大量的专项性能衰减诊断试验、性能

分析等研究工作 ,以发现造成性能衰退的各种原

因和它们在性能衰退总量中所占有的比重 ,从而

找到减少性能衰退的有效方法和途径.

检查经过长期使用、性能衰退的发动机 ,可以

普遍发现其内部的转动件与静子件之间 (包括叶

片叶尖、篦齿封严等)的间隙由于磨损而增大、气

流叶型型面冲刷磨损变形严重 ,在流道中还有外

来粘接物 ,这些损失无疑大大降低了部件效率 ,从

而严重影响了发动机总性能.图 3 示出了某台发

动机部分零件的磨损情况.

图 3　长期使用造成的发动机转、静子件的磨损、损伤

Fig. 3　Rub and worn in rotors and stators after

long time use

需要补充说明的是 ,针对图 3 (a)的涡轮外环

烧洞情况 ,只要 EG T M 没有下降到下限值 ,发动

机使用是安全的 ,但需要采取监控使用措施.
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2 . 1　性能衰退专项试验结果

　　为了研究正在服役的 M 型发动机性能衰退

情况 ,特别安排一台 M型发动机进行了专项的性

能衰退诊断试验 ,首先获得在没有磨损情况下的

该发动机起飞状态的性能 ;然后经过多次试验分

别获得各部件的转、静子件折合到在单位磨损深

度 0. 05 mm情况下该发动机起飞状态性能受影

响程度的数据.为了简化计算 ,将被测量的零件磨

损数据分别叠加到各自的部件上 ,得到各部件平

均受影响程度见表 1所示.特别指出的是 ,其核心

机 (高压部件)对性能的影响程度占到总影响的

80 %以上.

表 1　主要部件平均磨损深度 0. 05 mm折合对性能的影响

Table 1　Impacts on performance with worn depth

0. 05 mm inside each modules

序号 部件 S FC升高 / % ΔEGT/ ℃

1 风扇 0. 012 78 0. 026 24

2 低压压气机 0. 046 8 1. 254 6

3 高压压气机 0. 114 2 2. 442 6

4 高压涡轮 0. 176 2. 50

5 低压涡轮 0. 039 5 0. 313

2 . 2　返厂翻修发动机的性能分析

　　现在 ,通过分解多台完成了外场翻修期使用、

EGTM衰退严重的M型发动机 ,计量各部件的主要

零件磨损程度并加以平均 ,得到处理的数据见表 2.

表 2　性能衰退发动机主要部件平均磨损深度

Table 2　Deteriorated engine’s average worn depth in modules

序号 部件 平均磨损量/ mm

1 风扇 1. 16

2 低压压气机 0. 49

3 高压压气机 0. 62

4 高压涡轮 0. 62

5 低压涡轮 0. 50

综合表 1和表 2的数据 ,可以计算得出性能

衰退发动机的 5大部件磨损情况分别对性能的平

均影响程度如表 3所示.

从新发动机出厂验收试验的统计数据知道

M型新出厂发动机的 EG T M 基本在 90 ℃～110

℃范围 ,图 2中的两台发动机的实际数据也验证

了这一点.从使用安全保险和翻修成本考虑 ,从飞

机上拆下、进行性能恢复翻修的发动机仍然要保

留 20 ℃左右的 EG T M ,所以 M 型发动机服役使

用中消耗的 EG T M在 80 ℃左右.

表 3　性能衰退发动机 5大部件的性能平均衰退程度

Table 3　Deterioration on 5 modules of the worn engine

序号 部件 S FC升高 / % ΔEGT/ ℃

1 风扇 0. 296 0. 61

2 低压压气机 0. 459 12. 30

3 高压压气机 1. 416 30. 29

4 高压涡轮 2. 182 31

5 低压涡轮 0. 395 3. 13

累　　计 4. 748 77. 33

3　M型发动机性能衰退前后的　　
性能对比

3. 1　M型发动机性能衰退前的性能计算

　　采用借鉴参考文献 [ 425 ]的发动机性能计算

方法和程序对上述分析的 M 型发动机在没有性

能衰退情况下进行海平面、ISA 条件下的总体性

能模拟计算 ,得出起飞状态主要循环参数数据如

表 4所示.

表 4　M型发动机起飞状态主要性能参数

Table 4　Mengine’s main parameters in takeoff

参　数 数值

风扇压比 (外涵道) 1. 702

低压压气机压比 3. 3

高压压气机压比 7. 15

燃烧室出口温度/ K 1 700

空气流量/ (kg/ s) 374

风扇等熵效率 0. 892

低压压气机等熵效率 0. 86

高压压气机等熵效率 0. 845

高压涡轮等熵效率 0. 868

低压涡轮等熵效率 0. 906

推力/ kN 114. 8

EGT/ K 1 240

S FC/ (g/ (kN·s) ) 10. 91

外、内涵喷气速度比 0. 864
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3. 2　M型发动机性能衰退后的性能计算

　　性能衰退后的发动机性能参数小量变化 ,会

引起工作状态的变化[6 ] .现在 ,基于上述设计点参

数并根据表 3所列的各大部件磨损造成的发动机

性能衰退程度 ,我们利用循环参数分析程序计算

出性能衰退发动机各大部件的效率下降、风扇和

压气机压比的变化 ,分别见表 5和表 6.

表 5　性能衰退发动机部件效率下降计算结果

Table 5　Calculated eff iciency results of worn

engine’s modules

序号 部件
设计点

效率η设计

翻修时

效率η翻修
η下降

1 风扇 0. 892 0. 887 0. 005

2 低压压气机 0. 860 0. 848 0. 012

3 高压压气机 0. 845 0. 824 0. 021

4 高压涡轮 0. 868 0. 840 0. 028

5 低压涡轮 0. 906 0. 902 0. 004

表 6　性能衰退发动机风扇等的压比下降计算结果

Table 6　Calculated pressure rate decrease in worn

engine’s fan , etc

序号 部件
设计点

压比π设计

翻修时

压比π翻修
π下降

1 风扇 1. 70 1. 726 - 0. 024 3

2 低压压气机 3. 30 3. 22 0. 08

3 高压压气机 7. 15 6. 64 0. 51

注 : 3对于风扇 ,在发动机性能下降情况下为了获得相同

的推力需要提高风扇压比.

3. 3　M型发动机性能衰退前后的性能对比和分析

　　根据表 3～表 6 的计算数据 ,可以迭代运算

出 M 型发动机在性能衰退后、在海平面、ISA 条

件下产生相同起飞推力时的发动机主要循环参数

见表 7.

对比表 4和表 7可以看出 ,新、旧发动机在起

飞状态的循环参数有了较大的变化.由于性能的

下降 ,导致燃烧室出口温度升高了 74 ℃( EG T升

高了 77 ℃) ,这直接影响到涡轮流道件的热力承

受能力.发动机的 S FC也上升了 5. 9 % ,这既包

括了各部件各自磨损的影响 ,也包括了各部件匹

配后的综合影响.

表 7　M型发动机性能衰退后起飞状态主要性能参数

Table 7　Deteriorated engine’s main parameters

in takeoff

参　数 数值

风扇压比 (外涵道) 1. 724

低压压气机压比 3. 22

高压压气机压比 6. 64

燃烧室出口温度/ K 1 774. 1

空气流量/ (kg/ s) 359

风扇等熵效率 0. 887

低压压气机等熵效率 0. 848

高压压气机等熵效率 0. 824

高压涡轮等熵效率 0. 840

低压涡轮等熵效率 0. 902

推力/ kN 114. 5

EGT/ K 1 317

S FC/ (g/ (kN·s) ) 11. 55

外、内涵喷气速度比 0. 734

所以 ,考虑到性能衰退的影响 ,以及发动机返

厂翻修时仍然有 20 ℃左右的 EG T M ,发动机设计

中要保证热端部件的承温能力比设计值高 100 ℃

左右.对于 M型发动机 ,要求高压涡轮部件能够

在燃气温度高至 1800 K的起飞状态下安全工作.

4　发展型发动机性能衰退前后的　
性能对比预估

　　现代航空发动机研制具有非常大的继承性 ,

即它基于已经成功使用的上一代发动机的设计思

想和设计、试验、外场使用经验 ,采用基本相同的

结构形式 ,将新研发的一些技术成果诸如新材料、

新叶型设计等应用在将要新研制的发动机上 ,进

一步提升发动机性能和可靠性 ,以满足用户对发

动机的更高要求.发动机的研制周期和研制经费

也大大改善了.

M型发动机投入市场后获得了很大的成功.

现在飞机制造公司根据市场需求 ,要求以 M型发

动机为平台 ,在较短时间内发展一种性能更好的

发动机 (简称 N型发动机) .用户提出的关键性能

指标是 :单位燃油耗油率 S FC平均减少 2. 5 % ,

起飞推力提高 8 % ,质量相当 ,翻修期相当.
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4. 1　N型发动机起飞状态性能设计

　　在总体性能设计中是这样考虑的 :

1) 对于更高的性能要求 ,特别是要满足 S FC

平均降低 2. 5 % ,必须应用经过试验验证了的、采

用更先进的气动设计方法设计的部件以提高部件

效率 ,再进行总体性能设计优化 ;同时采用耐更高

温的材料 ;

2) 为了满足质量相当的要求 ,尽可能采用现

有结构形式 ,部分冷端部件零件采用性能更好、质

量更轻的材料 ;

3) 为了满足翻修期相当的要求 ,将表 5和表

6得出的 M 型发动机翻修期内各部件性能衰退

程度做为 N 型发动机寿命设计的基本依据 ,

EG T M裕度留取稍优于用户比较满意的 M 型发

动机 ,确定在不低于 100 ℃.

基于上述思路并考虑较短的研制周期 ,利用

部件性能提升计划的成果 ,将提高性能的重点放

在高压部件上 ,计算确定了在海平面、ISA 条件下

起飞状态的 N 型发动机主要性能参数如表 8

所示.

表 8　N型发动机起飞状态主要性能参数

Table 8　New developing engine’s main parameters

in takeoff

参　数 数值

风扇压比 (外涵道) 1. 820

低压压气机压比 3. 400

高压压气机压比 7. 250

燃烧室出口温度/ K 1 735

空气流量/ (kg/ s) 381

风扇等熵效率 0. 919

低压压气机等熵效率 0. 865

高压压气机等熵效率 0. 856

高压涡轮等熵效率 0. 879

低压涡轮等熵效率 0. 920

推力/ kN 126. 24

S FC/ (g/ (kN·s) ) 10. 53

EGT/ K 1 271

外、内涵喷气速度比 0. 858

4. 2　N型发动机性能衰退后的起飞状态性能估算

　　鉴于 N型发动机的结构形式与原型机 M 型

发动机基本相同 ,技术状态相近 ,可以根据获得的

M型发动机的性能衰退规律估算 N 型发动机在

完成一个翻修期后的性能状态.表 9 是预估的在

性能衰退后起飞状态下的性能.

表 9　N型发动机性能衰退后起飞状态主要性能参数

Table 9　New developing engine’s parameters in

takeoff after deterioration

参　数 数值

风扇压比 (外涵道) 1. 850

低压压气机压比 3. 270

高压压气机压比 6. 720

燃烧室出口温度/ K 1 809. 9

空气流量/ (kg/ s) 367

风扇等熵效率 0. 914

低压压气机等熵效率 0. 853

高压压气机等熵效率 0. 833

高压涡轮等熵效率 0. 849

低压涡轮等熵效率 0. 916

推力/ kN 124. 87

S FC/ (g/ (kN·s) ) 11. 34

EGT/ K 1 348

外、内涵喷气速度比 0. 782 0

将 N型发动机性能衰退前后的性能参数进

行对比可以看出 ,它与实际使用的 M型发动机性

能衰退程度很接近. N 型发动机的设计性能指标

还留有少量裕度.新发展的 N 型发动机要求高压

涡轮部件能够在燃气温度高至 1 840 K的起飞状

态下安全工作.

将 M型发动机和 N 型发动机起飞状态性能

做一对比可以看出 ,部件效率得到了较大改善 ,特

别是风扇效率提高了 2 . 7 % ,高压部件提高了

1. 2 % ;燃气温度上升了 35 ℃.随着计算机运算速

度的迅速提高和更先进的气动设计方法特别是叶

片造型方法的使用 ,以及新材料等的研制应用 ,这

种发展改型已经完全成为了现实.

5　结　论

　　针对 M型发动机的外场使用数据和性能衰

退专项试验研究结果以及计算分析 ,得出了发动

机性能衰退前后的性能对比 ,并预测了新发展的

N型发动机将来性能衰退的趋势.得出的主要结
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论是 :热端部件在海平面、ISA条件下起飞状态的

实际承温能力要比不考虑性能衰退时的设计值高

100 ℃左右 ,而性能衰退后发动机的 S FC要比性

能衰退前高 7 %左右.

从 M型发动机发展改型到 N 型发动机 ,主

要靠提高部分部件效率特别是高压部件效率来实

现 ,主要结果是 :风扇效率提高了 2. 7 % ,高压部

件提高了 1. 2 % ;燃气温度上升了 35 ℃.

通过采取提高部件性能而不改变发动机结构

的方法 ,对 20 世纪 80 年代、90 年代初研制并成

功投入商业运营的航空发动机进行性能提高的改

进改型已经非常普遍 ,如 RR公司的 Trent 系列、

GE公司的 GE90 系列、PW 公司的 PW4000 系

列 ,而 CFMI合资公司的 CFM56 系列发动机从

1982年投入使用 ,已经发展了六个大族、二十多

种不同型号.所以 ,基于提高部件性能的发动机改

进改型 ,是满足高速增长的航空市场需求的最实

用的途径.
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