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基于整机试验数据辨识的雷诺数对涡扇发动机
的性能影响

王冠夫，齐晓雪，李长晖，任文成，蒋琇琇，李    斌
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘　　　  要：    为了研究雷诺数对涡扇发动机性能的影响并提升稳态性能模型在工作包线内的计算精度，提

出了一种基于整机试验数据辨识的计算分析方法。选取用于气路分析的测量参数，提升辨识算法的收敛性

和计算结果的有效性；结合非线性气路分析算法辨识计算出各试验点的部件性能修正因子，统计分析雷诺数

和各部件性能修正因子的变化关系，定量得到雷诺数对发动机各部件性能的影响程度；修正基线稳态性能模

型，并对计算精度进行验证对比。结果表明：对比试验结果，修正后的稳态性能模型各参数计算偏差不大于

2.5%。对比基线稳态性能模型各参数计算结果，计算精度平均提升 2.3%，最大提升 9.2%。
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Reynolds number effects on performance of turbofan based on
whole engine test data identification

WANG Guanfu， QI Xiaoxue， LI Changhui， REN Wencheng， JIANG Xiuxiu， LI Bin

（Shenyang Engine Research Institute，Aero Engine Corporation of China，Shenyang 110015，China）

Abstract:  In  order  to  investigate  Reynolds  number  effects  on  the  performance  of  turbofan  and

improve state performance model calculation accuracy in flight envelope，a computational analysis method

based  on  whole  engine  test  data  identification  was  presented.  Identification  algorithm  convergence  and

result validity were improved through measurement parameters selection for gas path analysis. Component

performance  scale  factor  for  each  test  point  was  identified  by  non-linear  gas  path  analysis  method.

Statistical analysis of the relationship between Reynolds Number and component performance scale factor

was  performed， and  the  performance  change  of  each  component  affected  by  Reynolds  Number  was

quantitatively  obtained.  Baseline  steady state  performance model  was  modified and calculation accuracy

was compared and verified. Compared with test data，modified steady state performance model calculation

error was not more than 2.5%. Compared with baseline steady state performance model calculation result

for  each  parameter， the  average  calculation  accuracy  was  improved  2.3%， and  the  maximal  calculation

accuracy was improved 9.2%.

Keywords:   Reynolds number；steady performance；component performance；altitude test；
scale factor；identification algorithm
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雷诺数 Re是衡量流体黏性对航空发动机各

部件性能影响的重要准则之一。发动机高空性能

分析、气动稳定性设计、控制规律设计都需要考

虑雷诺数影响。发动机在地面台架试验，雷诺数

处于自模区，对发动机风扇、压气机和涡轮的影

响可以忽略。随着发动机工作范围扩大，飞行包

线内的温度、压力和空气流量等参数与海平面条

件差异明显，特别是在高空低马赫数飞行条件下，

雷诺数处于非自模区，远低于临界雷诺数，空气

密度小，运动黏度大，形成低雷诺数条件，导致摩

擦阻力和流动损失增大，流场特征偏离设计状态，

压气机和涡轮部件性能下降，显著影响发动机性

能。不同流道和叶型设计具有不同的临界雷诺数，

雷诺数效应对不同部件的性能影响程度也存在

差异。

通过理论及试验研究，国内外学者开展了大

量关于雷诺数对航空发动机性能影响的研究工作。

Wassell[1] 于 20世纪 60年代建立了雷诺数对轴流

压气机性能影响的半经验修正方法，给出了雷诺

数对压气机性能参数影响的修正公式和统计曲线，

Balje[2] 提出了雷诺数对涡轮性能的修正方法，

Hura等 [3] 通过部件试验和三维数值仿真研究分

析了雷诺数对低压涡轮性能的影响，William等 [4]

通过高空台试验研究雷诺数对 600-B9涡喷发动

机整机和各部件性能的影响，Kozu等  [5] 通过高空

试验研究了雷诺数对某小型涡扇发动机的性能

影响。

国内顾明皓[6] 采用 Wassell修正方法和三维

数值模拟方法对某型风扇高空气动性能和流场特

性进行了分析和研究；王进等[7] 采用 Wassell修正

方法，对发动机主要部件特性进行了雷诺数修正，

并对稳定性进行了计算分析；李维等[8] 通过三维

黏性定常计算研究雷诺数对低压涡轮性能的影响；

郭捷等[9] 通过风扇部件试验，研究了雷诺数对风

扇性能和稳定性的影响。

本文基于整机试验数据和辨识算法，开展了

整机条件下雷诺数对涡扇发动机性能影响和稳态

性能模型计算精度提升的研究工作。

 1    研究思路

为研究整机条件下雷诺数对发动机的性能影

响，本文的研究思路按照图 1所示，具体步骤如下：

步骤 1　选取处理发动机工作包线内地面和

高空典型试验点的稳态性能试验数据，包括工作

包线边界点以及飞机在起飞、连续、爬升和巡航

工作过程中的典型工况点。

步骤 2　基于影响系数矩阵，进行敏感性、相

关性和条件数对比分析，选取用于气路分析的测

量参数，提升辨识计算结果的有效性。

步骤 3　基于试验数据、基线稳态性能模型

和选取的测量参数，使用非线性气路分析算法辨

识计算出各部件性能修正因子。

步骤 4　统计雷诺数和各部件性能修正因子

的变化关系，得到雷诺数对各部件性能的影响

程度。

步骤 5　修正基线稳态性能模型。

步骤 6　统计对比修正后的稳态性能模型计

算精度，验证计算分析方法的有效性。
  

基线稳态
性能模型

整机试验数据
选取处理

测量参数选取

试验数据辨识计算

统计分析各部件性能修正因子

基线稳态性能模型修正

计算结果对比测试

图 1    雷诺数对涡扇发动机性能影响的研究思路

Fig. 1    Scheme of Reynolds number effects on turbofan

engine performance
 

 2    整机试验数据辨识计算

发动机稳态性能模型基于各部件特性和气动

热力平衡关系进行构建。在发动机试制过程中，

由于加工制造装配偏差、进排气流场、雷诺数、

性能衰减和测试布局差异等因素，导致各部件实

际特性与理论特性存在不同程度的偏差，进而导

致稳态性能模型的计算结果和试验结果不一致。

为了能够通过试验数据评估雷诺数对发动机的性

能影响程度，基于试验数据和基线稳态性能模型

辨识计算出各部件性能修正因子，通过调整原始部件

特性使计算结果和试验结果相一致（见图 2）[10-11]。

图 2中 Of 表示目标函数计算结果，δ表示参数计

算精度阈值。 

2682 航    空    动    力    学    报 第 37 卷
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图 2    基于整机试验数据的辨识计算流程图

Fig. 2    Identification calculation flow chart based on whole engine test data
 

 2.1   非线性气路分析算法

h

由于部件性能参数无法直接测量，需要通过

测量参数的变化计算分析部件性能的变化。在给

定的发动机工作工况点，通常采用式（1）来进行气

路计算分析[12-13]， 表示测量参数和部件性能修正

因子间的函数关系（数学模型），Z表示测量参数

向量，X表示部件性能修正因子向量。

Z = h (X) （1）

δ如果部件性能发生微小幅度变化，用 表示参

数变化程度，在给定工况点对 h（X）进行 1阶泰勒

级数展开，可以得到式（2），式中 Hot 表示泰勒级

数的高阶展开项；其中影响系数矩阵 H的数学表

达式见式（3），忽略高次项影响得到式（4），通过

矩阵转换计算可以得到式（5）。

h (X+δX) = h (X)+H ·δX+Hot （2）

H = h′ (X) =



∂h1 (x)
∂x1

∂h1 (x)
∂x2

. . .
∂h1 (x)
∂xn

∂h2 (x)
∂x1

∂h2 (x)
∂x2

. . .
∂h2 (x)
∂xn

...
...

. . .
...

∂hm (x)
∂x1

∂hm (x)
∂x2

. . .
∂hm (x)
∂xn


（3）

h (X+δX) = h (X)+H ·δX （4）

δX = (HT H)−1HTδZ （5）

根据式（5）的参数关系，通过牛顿 -拉夫逊

（Newton Rapson）算法 [14] 对非线性方程组进行求

解，得到满足目标函数测量参数计算精度要求的

各部件性能修正因子计算值，迭代计算过程如

图 3所示。图中 x1、x2、x3、x4 表示每次迭代计算

对应的部件性能修正因子。

  
性能参数

实际测量结果
稳态性能计算
第3次迭代

稳态性能计算
第2次迭代

B

A x1 x2 x3 x4

C D

E

稳态性能计算
第1次迭代

部件性能修正因子

图 3    迭代计算过程示意图

Fig. 3    Schematic diagram of iterative calculation process
 

图 3中 A点表示基线稳态性能模型计算结果，

横轴表示部件性能修正因子，纵轴表示测量参数

计算结果，迭代计算过程如下：

步骤 1　各部件性能修正因子默认为 1，进行

基线稳态性能模型计算，然后进行第 3步。

步骤 2　根据式（6）调整部件性能修正因子，

进行基线稳态性能模型计算，然后进行第 3步。

Xn+1 = Xn− f (Xn)/ f ′ (Xn) （6）

步骤 3　判断模型计算值是否满足目标函数

的精度要求，如果满足进行第 4步；如果迭代计算

次数超过限制次数，终止计算；否则进行第 2步。

步骤 4　迭代计算收敛，保存性能参数和各

部件性能修正因子的计算结果。

ymea
i yexp

i

为了使稳态性能模型计算结果和试验结果偏

差满足指定的精度要求，需要使目标函数计算结

果 Of 小于参数计算精度阈值 δ。目标函数定义见

式（7），式中 n表示测量参数数量，Wi 表示测量参

数权重， 表示性能参数的实际测量结果， 表

示性能参数的稳态性能模型计算结果。

Of =
1
n
·
∑n

i=1
Wi

(
ymea

i − yexp
i

ymea
i

)2

（7）
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根据转速、换算流量和压比的计算结果和试

验结果，按照式（8）和式（9）计算出各部件工作点

的效率和换算流量修正量。式中下标 map表示

初始部件特性图插值计算结果，下标 mea表示试

验结果。Sw 表示部件性能的换算流量修正量，Se
表示部件性能的效率修正量。测试结果与部件特

性图的位置关系见图 4[11,15]。图中 N表示部件物

理转速，T表示部件进口气流总温。

S w =
Wmea ·

√
Tmea

pmea

/
Wmap ·

√
Tmap

pmap
（8）

S e =
ηmea

ηmap
（9）
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测量值

测
量

值
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N/√Tmap

N/√Tmea

图 4    试验结果与部件特性的相对关系

Fig. 4    Relation between test results and

component characteristics
 

 2.2   测量参数选取

为了能够使辨识计算收敛同时使计算结果有

效，根据式（5）的数学关系，选取的测量参数应使

HTH矩阵可逆，应满足如下条件：

1）  选取的测量参数数量应大于等于各部件

性能修正因子的数量。

2） 选取受部件性能影响明显的测量参数。

3）  避免重复选取受部件性能影响程度相似

的测量参数。

4） HTH矩阵各行具有很高的线性独立水平。

为满足上述条件，基于影响系数矩阵进行敏

感性、相关性和条件数对比分析，选取出用于气

路计算分析的有效测量参数。

根据 Stamatis等[16] 提出的测量参数敏感性计

算方法，在发动机典型工作状态，植入各部件性

能修正因子偏移量，计算出各个测量参数变化量。

yref
i

y j
i ∆y j

i

部件性能修正因子对测量参数的敏感程度计算见

式（10）。式中 表示第 i个测量参数的基线模型

计算结果， 和 分别表示植入第 j个部件性能

修正因子偏移量后的第 i个参数计算结果和影响

相对偏差量。

∆y j
i =

y j
i − yref

i

yref
i

·100% （10）

∆y j
i

S ∆yi

部件性能修正因子对测量参数的整体敏感程

度计算见式（11）。式中 表示第 j个部件性能

修正因子对第 i个参数的影响相对偏差量； 表

示第 i个测量参数受各个部件性能影响的敏感程度。

S ∆yi
=

[
1
n
·
∑n

j=1

(
∆y j

i

)2
]1/2

（11）

按照 Provost[17] 提出的测量参数相关性计算

方法，计算影响系数矩阵中不同测量参数向量之

间的夹角，向量间的夹角越小，表明测量参数间

的相关性越高；向量间的夹角越大，表明测量参

数间的相关性越低。按照式（12）来计算评估各部

件对测量参数影响的相关性。式中 P和 Q表示

影响系数矩阵中测量参数变化量对应的各部件性

能修正因子组成的向量。

cos θ =
PTQ

∥P∥2 · ∥Q∥2
（12）

根据式（13）计算影响系数矩阵的 2范数作为

条件数来表征矩阵各行的线性独立水平[18]。矩阵

的条件数越大，方程组解的相对误差越大，对各

部件性能评估的准确性越差；矩阵的条件数越小，

方程组解的相对误差越小，对各部件性能评估的

准确性越好。

∥H∥2 =
√
λmax (HT H) （13）

 3    雷诺数对发动机的性能影响计算
分析

 3.1   高空试验数据

本文选取图 5某大涵道比涡扇分排发动机作

为研究对象。为了分析雷诺数对发动机的性能影

响，选取图 6所示的工作包线内的地面和高空稳

态性能试验点开展研究，包括工作包线边界点以

及飞机在起飞、连续、爬升和巡航工作过程中的

典型试验点数据。本次用于计算分析的试验数据

在高空试验前后的发动机性能校准试验结果基本
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保持不变，未进行飞机引气和功率提取，发动机

工作状态为低压转子换算转速 N1r=95%高状态。

图 5中 1表示进气道进口截面，2表示风扇进口

截面，21表示增压级进口截面，25表示高压压气

机进口截面，3表示高压压气机出口截面，4表示

高压涡轮进口截面，44表示高压涡轮出口截面，5
表示低压涡轮出口截面，6表示内涵喷管进口截

面，8表示内涵喷管出口截面，13表示风扇出口截

面，16表示外涵喷管进口截面，18表示外涵喷管

出口截面。
 
 

1 2 13

21
25 3

4
5 6

8
44

16 18

外涵道

燃烧室

进
气
道

风
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级
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注: 图中的数字表示截面编号。

图 5    大涵道比分排涡扇发动机

Fig. 5    Unmixed high bypass turbofan engine
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Fig. 6    Altitude performance test point of  a high bypass

turbofan engine
 

整机试验测量参数包括环境压力 pamb，进气

总压 p2，进气总温 T2，低压转子转速 N1，高压转子

转速 N2，推力 F，空气流量 W2，燃油流量 Wfm，风扇

出口总压 p13，风扇出口总温 T13，高压压气机进口

总压 p25，高压压气机进口总温 T25，高压压气机出

口总压 p3,高压压气机出口总温 T3，高压涡轮出口

总压 p44，高压涡轮出口总温 T44，低压涡轮出口总

压 p5，低压涡轮出口总温 T5。
 3.2   雷诺数计算

轴流叶轮机械雷诺数 Re定义见式（14） [15]。

式中 ρ表示气流密度，L表示叶轮机械叶片弦长，

V表示进口气流相对速度，µ表示动力黏度。

Re =
ρ ·L ·V
µ

（14）

IRn

为了便于计算分析雷诺数对发动机性能的影

响，使用雷诺数指数（RNI，量符号记为 ）表征雷

诺数 Re的变化，其中雷诺数指数定义为在部件进

口马赫数相同的条件下，实际试验点雷诺数和参

考点雷诺数的比值（见式（15））。

IRn =
ρ ·L ·V

ρref ·Lref ·Vref
· µref

µ
（15）

L = Lref

由于发动机在不同试验点的叶片长度不变

（ ），根据理想气体方程、一维等熵流总静

压、总静温的气动函数关系和部件进口马赫数相

同的条件，可以推导出式（16）[15]。

IRn =
p

pref
·
√

Rref ·Tref

R ·T · µref

µ
（16）

J/（kg ·K） IRn

选取海平面标准天条件为参考点，p表示部

件进口测量总压，T表示部件进口测量总温，R表

示气体常数。pref=101.325 kPa、Tref=288.15 K、Rref=

287  ，参考点的发动机进口 =1。根据

式（15）的雷诺数指数定义，在部件进口马赫数相

同的条件下，雷诺数指数的变化可以表征不同试

验点的雷诺数 Re变化。在整机条件下，部件转子

换算转速（周向马赫数）能够近似表征各部件进口

马赫数，同时发动机在不同试验点的高低压转子

换算转速的对应关系基本一致，在相同的 N1r 转

速工作状态，发动机各部件在不同试验点的进口

马赫数也基本一致。

 3.3   测量参数选取

试验数据辨识计算的有效性不仅受参数测量
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结果准确性影响，同时受所选取的测量参数影响。

本次计算分析的各部件性能修正因子为风扇、增

压级、高压压气机、高压涡轮和低压涡轮的效率

及换算流量的修正量。

根据敏感性计算分析结果，Wfm 和 p44 受各部

件性能影响最敏感，能够有效反映部件的性能变

化，T13 的敏感性最低同时难以准确测量，因此不

参与计算分析。

根据相关性计算分析结果，W2、Fn 和 p13 具有

极高的相关性（cos θ=0.99），p13 能够表征 W2 和 Fn，

既可以避免测量参数冗余选取，也可以用于替换

异常的测量参数；T44 和 T5 具有很高的相关性

（cos θ=0.96），但是能够反映高压涡轮和低压涡轮

的性能变化。

在保留 Wfm、p44、p13、T44 和 T5 测量参数的基

础上，增加 N2、p25、T25、p3 和 T3，本次辨识计算选

取的测量参数数量等于部件性能修正因子数量；

形成的矩阵条件数计算结果为 30.1，小于矩阵条

件数的参考限制值 100[19]，HTH矩阵各行具有很

高的线性独立水平，有助于辨识计算收敛，选取

的测量参数能够表征发动机各部件的性能变化。

不同测量参数组合的条件数对比结果如表 1所示，

用于辨识计算的测量参数标准差和权重值如表 2

所示。
 
 

表 1    不同测量参数组合的条件数对比

Table 1    Condition number of measured parameters

combination contrast

测量参数组合 条件数

Wfm, p44, p13, T44, T5, N2, p3, T3, p25, T25 30.1

Wfm, p44, p13, T44, T5, N2, p3, T3, p25, P5 121.5

Wfm, p44, p13, T44, T5, N2, p3, T3, p25, W2 149.7

Wfm, p44, p13, T44, T5, N2, p3, p5, p25, T25 615.7
 
 

 3.4   雷诺数对各部件性能的影响计算分析

N1/
√

T2

由于发动机未发生明显的性能衰减，结构尺

寸基本保持一致，选取的试验点数据未进行引气

和功率提取，稳态性能模型考虑比热比和气体常

数的影响。通过相似原理分析，发动机稳态性能

主要受马赫数、雷诺数和发动机工作状态的影响[20]。

当给定低压转子换算转速状态 、马赫数

Ma和雷诺数 Re，能够确定出不同环境压力和环

境温度条件下的发动机性能参数（见式（17）），包
括推力、空气流量、涵道比、燃油流量、截面压力

和截面温度等。

F
p2
,

Wfm

p2

√
T2

= f
(
Ma,Re,

N1√
T2

)
（17）

首先输入各试验点在低压转子换算转速 N1r=
95%的稳态性能试验结果，然后辨识计算出对应

的各部件性能修正因子，最后统计分析雷诺数和

各部件性能修正因子间的变化关系。各试验点辨

识计算收敛同时计算结果满足目标函数的精度要

求，各部件性能修正因子计算结果见图 7。
基线稳态性能模型的初始部件特性通过地面

部件试验获得，根据地面整机试验结果辨识计算

结果，确定出整机条件下各部件的实际工作点，

由于无雷诺数影响，表明修正后的各部件特性能

够表征在共同工作线上不同换算转速和进气马赫

数条件下的部件性能。以地面试验数据对应的各

部件性能修正因子为参考点，高空试验数据辨识

计算出的各部件性能修正因子变化与雷诺数影响

 

表 2    测量参数标准差和权重

Table 2    Measured parameters standard deviation

and weights

测量参数 标准差/% 权重

N2 0.1 1
Wfm 0.3 0.11

p13 0.2 0.25

p25 0.2 0.25

T25 0.3 0.11
p3 0.3 0.11

 

续表

测量参数 标准差/% 权重

T3 0.2 0.25
p44 0.3 0.11

T44 0.5 0.04
T5 0.4 0.06
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相关。由于不同试验点进气条件和测量参数误差

等因素影响，导致随 RNI变化的各部件性能修正

因子计算值呈现一定的分散度，文中使用 1阶线

性函数来表示该变化关系。将图 7中雷诺数和各

部件性能修正因子之间的变化关系代入基线稳态

性能模型，形成修正后的稳态性能模型。

图 7中 RNI最小值对应高空左边界试验点，

RNI最大值对应地面试验点，覆盖了工作包线边

界点、空中典型工作点和地面状态的雷诺数变化

范围，由于受各部件叶片弦长和进口气流参数的

影响，雷诺数对风扇和高压涡轮性能影响不明显；

文中研究的大涵道比发动机风扇叶片尺寸长，在

工作包线左上角试验点，风扇进口叶弦对应的雷

诺数计算结果大于该风扇叶型临界雷诺数并处于

自摸区，雷诺数对风扇叶片的流动特性几乎无影

响。相对于风扇叶片尺寸，增压级、高压压气机

和低压涡轮叶片尺寸明显减小，工作包线内的部

分试验点的雷诺数计算结果小于临界雷诺数并处

于非自摸区，造成附面层转捩推迟，附面层更容

易分离,雷诺数对增压级、高压压气机和低压涡轮

的性能影响明显。其中低压涡轮性能受雷诺数影

响最为显著，在高空小表速试验点，效率和换算

流量修正因子计算值分别下降约 10.3%和 9.8%。

结合文中第 3.2节雷诺数指数 RNI定义，从慢车

到起飞状态，在各个试验点相同的 N1r 转速状态，

当部件进口叶弦雷诺数小于临界雷诺数时，雷诺

数影响明显，各部件性能会出现不同程度的下降。

本文对 N1r=95%发动机状态的试验数据进行计算

分析，同理可以计算分析雷诺数对其他转速状态

的部件性能影响程度。

长流道的压力损失在低于临界雷诺数时会明

显增大[21]，由于选取的试验数据没有测量内涵和

外涵喷管前的总压，没有计算分析雷诺数对内涵

和外涵喷管流量系数的影响，后续可以结合专项

高空试验进行计算评估。

本文针对 1台发动机的试验数据进行了计算

分析，后续可使用该方法对多台发动机的空中试

验数据进行辨识计算统计分析，得到雷诺数对该

型发动机性能的平均影响程度。

 3.5   稳态性能模型精度提升

为了验证修正后稳态性能模型的计算精度，

将发动机进气总压 p2、进气总温 T2、环境压力

pamb 和低压转子换算转速 N1r 的试验结果作为稳

态性能模型的计算输入条件，分别使用基线稳态

性能模型和修正后的稳态性能模型对各测量参数
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图 7    雷诺数对各部件性能的影响（N1r=95%）

Fig. 7    Reynolds number effects on the performance of each

component （N1r=95%）
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ye
i

进行仿真计算，统计对比各个试验点参数测试结

果和计算结果的相对偏差（见式（18））。式中 表

示测量参数的计算相对偏差。

ye
i =

∥∥∥∥∥∥ymea
i − yexp

i

ymea
i

∥∥∥∥∥∥ （18）

对比表 3中各试验点的试验结果，计算得到

各参数的计算相对偏差，可以看出修正后的稳态

性能模型计算精度显著提升，修正后的稳态性能

模型各参数计算相对偏差不大于 2.5%。
  

表 3    修正前后的稳态性能模型计算结果相对偏差 (N1r=95%)

Table 3    Pre- and post- modified steady state performance

model relative deviation of calculation results (N1r=95%)

参数
模型计算相对偏差/%

修正前 修正后

N2 0.02～1.06 0.08～1.72
Wfm 1.85～9.46 0.08～2.06
p13 0.27～2.93 0.08～1.73
T25 0.01～1.93 0.04～1.52
p25 1.24～4.95 0.30～1.94
T3 0.02～2.88 0.06～1.18
p3 2.61～5.08 0.01～1.40
T44 1.35～7.47 0.38～2.24
p44 2.28～4.45 1.29～2.21
T5 2.31～8.22 0.05～2.47
p5 1.37～4.27 1.53～2.50

 
 

根据单个试验点试验数据辨识计算出的 N2、

p13、Wfm 和 T44 计算结果和测试结果一致。但由于

单个试验点辨识计算出的部件性能修正因子和拟

合后的部件性能修正因子会存在一定偏差（见图 7），
修正后的稳态性能模型计算给定 N1r 不变，各部

件性能修正因子的差异会影响高压转子和低压转

子的功率计算结果，进而会影响 N2 计算结果，修

正后的稳态性能模型部分试验点 N2 计算结果与

测试结果的偏差会增大，N2 计算结果和试验结果

的偏差范围在 0.08%～1.72%。

相对于地面稳态性能试验结果，在相同的低

压转子换算转速 N1r 状态，雷诺数对风扇性能影

响不明显，模型修正前后的风扇出口总压 p13 计
算结果无显著差异；当雷诺数效应显著时，各部

件性能明显下降，导致燃油流量 Wfm 和高压涡轮

出口总温 T44 显著升高。通过图 8对比修正前后

的稳态性能模型在各试验点的主要性能参数的计

算相对偏差，可以看出高压转子物理转速 N2 计算

精度基本相当，风扇出口总压 p13 计算精度略有

提升，高压涡轮出口总温 T44 计算精度提升 0～5.6%，
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图 8    修正前后的稳态性能模型计算结果相对偏差对比

(N1r=95%)

Fig. 8    Comparison of pre- and post- modified steady state

performance model relative deviation of calculation

results (N1r=95%)
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燃油流量 Wfm 计算精度提升 0～9.2%。对比基线

稳态性能模型计算结果，各参数计算精度平均提

升 2.3%，最大提升 9.2%。

 3.6   雷诺数对整机性能参数的影响

为了研究雷诺数对发动机整机性能参数的影

响，通过修正后的稳态性能模型计算不同高度、

相同飞行马赫数、标准天条件和 N1r=95%状态的

稳态性能，不进行飞机引气和无功率提取，并将

推力 F、排气温度 T44 和燃油流量 Wfm 的稳态性能

计算结果换算至海平面标准天，其中海平面至工

作包线上边界的 5个不同高度（高度 1～高度 5），
飞行马赫数 Ma=0.6的稳态性能计算结果对比见

图 9，图中横坐标表示发动机进口雷诺数指数 RNI，

纵坐标为无量纲处理后的性能参数计算结果。

根据图 9修正后的稳态性能模型计算结果，

随着发动机进口 RNI的降低，以高度 2对应的发

动机进口 RNI为参考值，当发动机进口 RNI大于

该参考值时，雷诺数对整机性能参数基本无影响；

当发动机进口 RNI小于该参考值时，雷诺数对整

机性能参数影响明显，由于工作包线内的风扇性

能受雷诺数影响不明显，外涵道空气流量和压比

基本保持不变，外涵道产生的推力基本保持不变；

内涵部件受雷诺数影响，内涵空气流量降低，内

涵总压比升高，使内涵产生的推力略有提升。内

外涵共同作用使发动机推力略有增加，涵道比升高。

由于雷诺数的降低导致增压级、高压压气机

和低压涡轮性能出现不同程度的下降，当发动机

保持相同 N1r 转速状态工作，需要向燃烧室提供

更多燃油来提高输出功率，导致燃油流量和排气

温度升高，耗油率升高。

 4    结　论

基于地面和高空整机试验数据和辨识算法，
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图 9    雷诺数对整机性能参数的影响（Ma=0.6、N1r=95%）

Fig. 9    Reynolds number effects on the performance parameters

of whole engine （Ma=0.6, N1r=95%）
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开展了雷诺数对涡扇发动机性能影响的研究工作，

通过对比验证发动机在 N1r=95%工作状态的计算

和试验结果，可以得到如下结论：

1）  提出了一种整机条件下雷诺数对涡扇发

动机性能影响的计算分析方法，该方法能够定量

分析雷诺数对涡扇发动机各部件的性能影响。

2） 通过修正基线稳态性能模型，有效提升了

稳态性能模型的高空性能预测精度。对比试验结

果，修正后的稳态性能模型各参数计算相对偏差

不超过 2.5%；对比基线稳态性能模型计算结果，

各参数计算精度平均提升 2.3%，最大提升 9.2%；

验证了本文计算分析方法的有效性。

3） 对于本文研究的大涵道比涡扇发动机，在

工作包线内 N1r=95%工作状态，雷诺数对风扇和

高压涡轮性能影响不明显，增压级、高压压气机

和低压涡轮性能随雷诺数减小而下降，其中低压

涡轮性能下降最为显著。在相同的飞行马赫数和

发动机工作状态，随着雷诺数的降低，推力略有

增加，耗油率、燃油流量和排气温度升高。

4）  合理选取测量参数能够提升辨识计算的

收敛性和部件性能计算结果的有效性。
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