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摘　　　要：为了预估高涵道比涡扇发动机飞行性能，使用ＧａｓＴｕｒｂ　１１软件的试车数据分析功能计算出了

某高涵道比涡扇发动机地面试车点与设计点各部件效率和流路损失的偏差．通过非设计点敏感性分析确定

设计点与地面试车点的效率与损失偏差的相关性，最后预估得到高涵道比涡扇发动机的飞行性能．对某高涵

道比涡扇发动机飞行性能预估研究表明：该方法切实可行，其中地面试车数据分析、地面和设计点偏差关系

图、以及非设计敏感性分析是预估高涵道比涡扇发动机飞行性能的３个关键环节。
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　　高涵道比涡扇发动机研发中，整机地面性能
验证和飞行验证都是必不可少的环节［１］．由于地
面高空台的规模和空气流量的限制，地面高空台
性能验证往往只在核心机上进行，而无法在整机
上开展．
在发动机研发的技术成熟度定义中，整机地

面性能验证达标对应于六级技术成熟度，飞行验
证达标则对应于七级技术成熟度［２－５］．因此无论是
对于验证机研制抑或产品发动机研发，从地面性
能验证到飞行性能验证都需要一个相对较长的准

备过程．实际上，对于高涵道比涡扇发动机而言，
飞行台性能试验可以获得的也仅仅是发动机的安

装性能，非安装性能仍然无法通过实际测量获得．
因此，需要设计人员根据整机地面性能验证的数
据对发动机飞行性能数据作出合理的预估．
本文描述了一种高涵道比涡扇发动机飞行性

能的评估方法，该方法基于发动机地面性能试车
数据，使用 ＧａｓＴｕｒｂ　１１软件的试车数据分析功
能计算各部件效率和流路损失与标准发动机的偏

差，再通过非设计点敏感性分析确定设计点与地
面试车点的效率与损失偏差的相关性，从而预估
高涵道比涡扇发动机的飞行性能．

１　误差的产生原因

高涵道比涡扇发动机的设计点通常在１１
ｋｍ，Ｍａ＝０．８的最大爬升或巡航状态，地面性能
验证点位于发动机的非设计状态．对于标准发动
机，可以通过数学模型计算得到上述不同工况的
发动机性能．整机地面试车数据与标准发动机地
面性能之间必然存在着误差，在经过相似变换处
理后，环境的影响因素如温度、压力和湿度等可以
完全消除，此时造成的误差可以归结为以下两个
方面因素的影响：

１）部件效率和流路损失偏差：部件设计过程
中，假设的进出口边界条件总是与真实发动机进
出口边界条件不一致；实际发动机运转过程中，转
静子总是存在着一定的轴向和径向的变形，从而
影响转子的叶尖间隙；制造公差；这是造成部件效
率和流路损失偏差的原因．
２）引气偏差和泄漏：设计边界条件与真实边
界条件的不一致；在非设计状态，由于高压转子转
速变化带来的涡轮转子抽吸能力的差异，极限的
情况如起动状态；不同转速下核心机机匣内外压
差不同造成的泄漏；制造公差；这是造成引气偏差
和泄漏的原因．

２　地面试车数据的误差分析及处理

准确地定位和量化地面试车数据的误差来源

是合理预估飞行性能的基础．
部件效率和流路损失偏差的分析属于典型的

气路故障诊断问题．这一问题在国内外开展过广
泛而深入地研究［６－１４］，本文在此不做赘述．
如果同样采用气路故障诊断的方法分析引气

和泄漏，就会导致与部件效率和流路损失偏差的
耦合，从而造成分析结果的失真．因此，要准确地
分析地面试车数据的误差，必须首先获得实际引
气量和泄漏．
高涵道比涡扇发动机的引气主要来自核心

机，实际引气量可以通过部件试验获取．假定核心
机试验实测进口流量（即高压压气机进口流量）

Ｗａ２５，中 间 级 引 气 量 Ｗａ２５，ｂｌｅｅｄ，末 级 引 气 量

Ｗａ３，ｂｌｅｅｄ，则实测高压压气机百分比引气量如下：

δｔｏｔａｌ，ｂｌｅｅｄ＝δ２５，ｂｌｅｅｄ＋δ３，ｂｌｅｅｄ＝
（Ｗａ２５，ｂｌｅｅｄ＋Ｗａ３，ｂｌｅｅｄ）／Ｗａ２５ （１）

式（１）中δ２５，ｂｌｅｅｄ为高压压气机中间级百分比引气
量，δ３，ｂｌｅｅｄ 为高压压气机末级百分比引气量．
δｔｏｔａｌ，ｂｌｅｅｄ为整个压气机的百分比引气量．在慢车以
上的工况，高压压气机和高压涡轮各截面百分比
引气量保持不变．这是本文研究工作的第１个假
设条件．
漏气是由装配间隙造成的，主要存在于高压

压气机．漏气通常有３个流向：一是通过高压压气
机机匣漏向外涵；二是经高压轴、低压轴向后漏向
尾锥；三是经高压轴向前漏向增压级，又被重新吸
入高压压气机．实际漏气量可以通过核心机低温
试验获取，漏气的确定可以采用以下方法．
根据确定的高压压气机百分比引气量，可以

计算得到涡轮一导喉部流量表达如下：

Ｗ′ｇ４＝Ｗａ２５（１－δｔｏｔａｌ，ｂｌｅｅｄ）＋Ｗｆ （２）
式（２）中Ｗａ２５ 表示实测的高压压气机进口流量，

Ｗｆ表示实测的主燃烧室燃油流量．
根据实测高压涡轮几何流路计算得到高压涡

轮一导喉部流量表达如下：

Ｗｇ４ ＝
Ｋｐ３σｂσ４Ａ４ｑ（Ｍ４）

Ｔ槡 ４

（３）

式（３）中ｐ３ 表示实测高压压气机出口总压，σｂ 表
示实测燃烧室冷态总压恢复，σ４ 表示实测高压涡
轮一导进口至喉部的冷态总压恢复，Ａ４表示实测
高压涡轮一导喉部面积，Ｔ４表示高压涡轮进口总
温，可以通过实测的高压涡轮出口总温和高压压
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气机功计算得到．假定地面试验条件下，高压涡轮
进口导向器喉部临界，这是本文研究工作的第２
个假设条件．由此可以确定高压涡轮进口导向器
喉部密流函数ｑ（Ｍ４）＝１．０．
以上两种不同方法计算得到的高压涡轮导向

器喉部流量存在的差异，即为此工况下核心机的
泄漏．定义核心机百分比漏气量δｌｅａｋａｇｅ如下：

δｌｅａｋａｇｅ＝
Ｗｌｅａｋａｇｅ

Ｗａ２５
＝Ｗ′ｇ４－Ｗｇ４

Ｗａ２５
（４）

　　在慢车以上的工况，核心机百分比漏气量保
持不变．这是本文研究工作的第３个假设条件．
根据地面试车数据结果，使用 ＧａｓＴｕｒｂ　１１

软件中的试车数据分析功能，输入地面试验实测
的发动机各截面参数，高压压气机各截面百分比
引气量，以及核心机百分比漏气量，即可计算分析
部件效率和流路损失的偏差．

３　设计点偏差与地面偏差的相关性
分析

　　建立正确的设计点偏差与地面偏差之间的变
化关系是合理预估飞行性能的关键．这些关系可
以通过标准发动机在地面试车点的非设计敏感性

分析计算获得．
非设计点敏感性分析是指发动机全部设计参

数和流路几何确定后，设计点部件效率、流路损失
和部件引气量的微小变化，通常是±１％（相对值）
或±０．０１（绝对值），带来的发动机热力循环参数
和工作点的重新匹配．获得准确的非设计敏感性
分析结果的前提条件是：必须通过地面台架试验
得到可靠的部件特性．
在慢车以上的工况，地面台架试验得到的部

件特性与实际工况的部件特性保持一致，这是本
文研究工作的第４个假设条件．
图１和图２为针对某型大涵道比涡扇发动机

设计方案，使用和该型发动机部件性能相似的部
件特性［１５］，选取各部件效率和流路损失的偏差量
为±２％，使用ＧａｓＴｕｒｂ　１１软件的非设计点敏感
性分析功能，计算地面试车点的上述参数的偏差
量，得到的上述参数的设计点偏差与地面试车点
偏差之间的关系．
图１描述的是部件效率在设计点与地面性能

试车点之间的偏差关系．可以看出：当设计点部件
效率发生变化后，部件在非设计点的工作点重新
进行匹配，因此地面试车点的部件效率偏差量要
大于设计点的偏差量，这种影响在高压压气机效

率和高压涡轮效率的变化上表现得尤为突出．图

１中燃烧效率的变化比较特殊，因为影响燃烧效
率的主要因素之一是燃烧室进口总压，在地面试
车点燃烧室进口总压远高于设计点，所以燃烧效
率损失相对较小．图２描述的是流路损失在设计
点与地面性能试车点之间的偏差关系．可以看出：
设计点与地面试车点流路损失偏差变化相近．原
因是当流路几何确定之后，流路损失变化主要取
决于各段流路的进口马赫数，在共同工作线上，如
果地面试车点距设计点较近，则各段流路的进口
马赫数变化很小，相应地流路损失的变化也很小．

Ｆａｎ　ＯＤ风扇外涵；ＬＰＣ增压级；ＨＰＣ高压压气机；

Ｂｕｒｎｅｒ燃烧室；ＨＰＴ高压涡轮；ＬＰＴ低压涡轮

图１　设计点与地面试车点部件效率偏差关系示意图

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓ　ｏｆ　ｄｅｌｔａ　ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ａｎｄ　ｇｒｏｕｎｄ　ｔｅｓｔ　ｐｏｉｎｔ

Ｉｎｌｅｔ进气道；Ｂｙｐａｓｓ外涵道；Ｇｏｏｓｅ　ｎｅｃｋ增压级

出口过渡段；ＴＣＦ（ｔｕｒｂｉｎｅ　ｃｅｎｔｒｏｌ　ｆｒａｍｅ）涡轮级间

支板；ＴＲＦ（ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒａｒｅ　ｆｒａｍｅ）涡轮后支板

图２　设计点与地面试车点流路损失偏差关系示意图

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓ　ｏｆ　ｄｅｌｔａ　ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ

ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ａｎｄ　ｇｒｏｕｎｄ　ｔｅｓｔ　ｐｏｉｎｔ
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根据第３节介绍的数据处理方法计算得到的
地面各部件效率、流路损失的偏差，代入上述各偏
差关系图，即可计算得到各部件效率、流路损失在
设计点的偏差值和实际值．

４　基于地面试车数据的飞行性能
预估方法

　　在得到设计点偏差后，即可对飞行状态的各
部件误差和飞行性能进行预估，采用的方法仍然
是非设计点敏感性分析．预估的飞行状态性能可
以是安装性能，也可以是非安装性能．两者的差异
在于：在相同飞行条件下，由于摩擦损失，以及飞
行器的引气和功率提取的影响，安装工作点和非
安装工作点是不一致的．
图３给出了整个飞行性能预估方法的流程

图．图中矩阵的行分别表示标准发动机，各部件效
率和流路损失的偏差，以及实际发动机；矩阵的列

分别表示地面试车点、设计点和空中性能点．矩阵
中的各元素，包括最终需要预估的飞行性能，可以
按照图中箭头所示的流程走向逐一确定．显然，确
定标准发动机与实际发动机在设计点的部件效

率、流路损失、百分比引气量和百分比漏气量的偏
差是的问题的核心．地面试车分析、地面和设计点
偏差关系图、以及非设计敏感性分析这３种方法，
是预估高涵道比涡扇发动机飞行性能的３个关键
环节．另外，图中给出的３个假设条件也是发动机
性能分析和计算中常用的假设．即：①假定慢车以
上工况，高压压气机百分比引气量、百分比漏气量
保持不变；②假定地面台架试验得到的各部件特
性与整机实际工况的部件特性一致；③假定地面
试验点高压涡轮进口导向器喉部临界．本文提出
的基于高涵道比涡扇发动机地面性能试验数据预

估飞行性能的方法就是基于这样１个核心、３个
关键环节和３个假设条件建立起来的．

图３　飞行性能预估方法流程图

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｆｌｉｇｈｔ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄ

５　结　论

本文描述了一种高涵道比涡扇发动机飞行性

能的评估方法：

１）基于发动机地面性能试车数据，使用Ｇａｓ
Ｔｕｒｂ　１１软件的试车数据分析功能计算各部件效
率和流路损失与标准发动机的偏差．
２）通过非设计点敏感性分析确定设计点与
地面试车点的效率与损失偏差的相关性，从而预
估高涵道比涡扇发动机的飞行性能．目前国内不
具备大涵道比涡扇发动机地面高空台试车条件，
所以无试验数据．本文所介绍的方法还有待验证．

本文建立的评估方法中，确定标准发动机与
实际发动机在设计点的部件效率、流路损失、百分
比引气量和百分比漏气量的偏差是问题的核心．
地面试车分析、地面和设计点偏差关系图、以及非
设计敏感性分析这３种方法，是预估高涵道比涡
扇发动机飞行性能的３个关键环节．
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