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赵伟辰ꎬ王晨ꎬ李兆红ꎬ杨怀丰ꎬ王军

(中国航发沈阳发动机研究所ꎬ辽宁 沈阳 １１００６６)

摘　 要:为了获得涡扇发动机寿命期内各部件性能衰减程度与衰减趋势ꎬ基于发动机性能计算模型与部件特性衰减因

子ꎬ采用序列二次优化算法对 １台 ３００ ｈ持久试车的发动机各阶段部件性能衰减情况进行寻优计算ꎮ 计算结果表明:模
型计算结果与试验测量结果误差最大为 ４.３３ ％ꎬ绝大部分参数误差在±２.０ ％范围ꎻ高压部件持久试车前期衰减ꎬ后期低

压部件衰减较快ꎬ３００ ｈ试车后压气机与低压涡轮衰减最严重ꎮ
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０　 引言

航空发动机工作包线广、工作环境因素复杂ꎬ
在使用过程中存在流路部件磨损、烧蚀、积垢等情

况ꎮ 这些因素会造成航空发动机寿命期内推力降

低、耗油率升高等性能损失ꎮ 对于军用航空与民

用航空领域ꎬ航空发动机寿命期内性能衰减与保

持情况均是一项关键指标ꎮ 研究航空发动机性能

衰减情况对使用安全性与寿命期内维修经济性有

重要意义ꎬ但发动机各部件工作环境差异较大ꎬ在
寿命期内衰减程度与衰减速率并不相同ꎮ

近年来国内外众多学者与工程技术人员致力

于发动机性能衰减与退化研究ꎬ分为基于数据驱

动与基于发动机模型驱动两种ꎮ ＷＡＮＧ Ｐ 等[１]、
唐王[２]与黄亮[３]先后采用数据驱动方法利用热

力测量参数计算发动机剩余寿命ꎮ 王钟毓[４]采用

数据驱动方法计算发动机装机性能趋势ꎮ ＺＩＹＡ
Ｍ Ｓ等[５]基于发动机模型ꎬ研究用流路部件衰减

表征发动机性能衰减的方法ꎮ ＤÖＲＩＮＧ Ｆ 等[６]基

于压气机长试试验数据提出一种考虑衰减的压气

机特性修正方法ꎬ并指出可应用于整机性能衰减

评估ꎮ 林学森等[７]基于涡轴发动机性能模型ꎬ通
过设定部件特性退化因子计算发动机性能参数ꎬ
以修正后模型为数据源ꎬ开展 ＥＬＭ模型训练和测

试ꎬ用于性能退化诊断ꎬ平均诊断精度达 ９７.５％ꎮ
黄开明等[８]采用非线性气路分析法计算涡轴发动

机长试过程压气机与涡轮 ４个特性修正参数衰减

情况ꎮ ＡＲＥＴＡＫＩＳ Ｎ等[９]基于商用涡扇发动机模

型与试验数据ꎬ采用 ＰＮＮ方法训练含 ８ 个修正参

数的健康评估模型ꎮ ＲＯＵＭＥＬＩＯＴＩＳ Ｉ 等[１０]进一

步基于该方法利用 ４个参数对某燃气轮机两年内

性能变化进行评估ꎮ 徐田镇[１１]基于发动机性能

模型ꎬ利用三维线性插值法(马赫数、燃油流量、高
度)以 ５个参数表征部件退化程度ꎬ在亚音速与超

音速两类工况部件退化参数计算误差小于 ３％ꎬ性
能参数误差小于 ２％ꎮ 钱俊宁[１２]与李永进[１３]基
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于性能模型ꎬ利用卡尔曼滤波器分别使用四五个

部件性能退化参数实时计算发动机性能ꎮ 杨思

幸[１４]采用自适应拟合法改进卡尔曼滤波器ꎬ对 ４
个部件共计 ８ 个参数的退化情况进行计算验证ꎬ
指出采用多部件多退化参数评估性能的准确性高

于单部件单参数评估ꎮ 夏天乾等[１５]设计一种基

于动态逆的健康参数估计方法ꎬ搭配神经网络建

立涡轴发动机自适应模型ꎬ相比线性卡尔曼滤波

器具有实时性更高的优点ꎬ减少耗时 ２６％ꎮ
已公开的发动机持久试车试验数据极其缺乏ꎬ

国内对性能衰减研究注重于性能预测与故障诊断

模型或工具开发ꎬ适用性及准确性尚需验证ꎮ 随着

我国军用与民用航空发动机与燃气轮机产品逐渐

成熟ꎬ产品大量使用凸显出性能衰减研究的急迫

性ꎮ 本文利用某小涵道比涡扇发动机 ３００ ｈ持久试

车试验数据ꎬ基于发动机模型与部件衰减因子开展

发动机性能衰减研究ꎬ可为发动机寿命期内维修周

期设计和流路部件衰减机理研究提供支撑ꎮ

１　 发动机控制规律与参数说明

本文研究的发动机类型为某小涵道比涡轮风

扇发动机ꎬ发动机的主调节参数包括高压物理转

速、低压物理转速与低压涡轮后排气总温ꎬ中间及

以上状态中的 １个参数受限ꎬ其他 ２ 个参数随动ꎬ
可通过控制计划调整发动机性能ꎮ 发动机可调几

何控制参数包括风扇、压气机进口可变弯度整流

叶片角度 α１、α２和喷管喉道面积 Ａ８ꎮ 通过部件特

性测量试验检测压缩部件设计角度与非设计角度

部件性能ꎬ折算叶片角度调节与压缩部件换算流

量、压比、压缩效率变化的映射关系ꎬ在其他非试

验测量中用转速插值计算部件工作特性ꎮ
利用发动机地面台架试车数据修正模型中流

路总压损失、引气流量系数等参数ꎬ使性能计算模

型所计算的发动机性能参数与典型截面气动热力

参数满足工程研究精度要求ꎮ

２　 基于发动机模型的衰减评估方法

随着发动机使用时间的增加ꎬ各部件存在性

能衰减情况ꎬ综合表现效果是发动机整机推力降

低、耗油率升高ꎮ 基于发动机性能计算模型ꎬ引入

部件特性衰减因子衡量部件特性变化情况ꎮ 以发

动机环境参数为模型输入参数ꎬ以发动机台架试

验性能参数与截面气动热力测量参数为目标值ꎬ
根据多台份持久试车发动机分解后部件试验特性

测量结果设定衰减因子范围ꎬ在衰减因子调节范

围内通过发动机性能模型计算获得一组解与目标

测量相比ꎬ满足精度要求ꎬ故认为该工况下部件特

性衰减因子可以表征当前发动机部件性能衰减情

况ꎮ 该问题是一个性能寻优问题ꎬ优化方程如下:
ｋｉｍｉｎ≤ｋｉ≤ｋｉｍａｘ 　 ( ｉ＝ １ꎬ２ꎬ) (１)

Ａｉｍ ＝∑
ｎ

ｊ ＝ １

ｃｊｍ － ｃｊｃ
ｃｊｍ

(２)

式中:ｋｉ表示部件特性衰减因子ꎻｉ 表示衰减因子

数目ꎻｋｉｍｉｎ与ｋｉｍａｘ表示衰减因子取值边界ꎻｃｊｍ表示

试验测量参数ꎬ包括发动机性能参数与截面气动

热力参数ꎻ ｊ 表示测量参数数目ꎻｃｊｃ表示性能模型

对应计算结果ꎮ 优化流程如图 １所示ꎮ
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图 １　 衰减因子寻优流程

发动机部件性能影响因素包括非旋转部件特

性因素和旋转部件特性因素ꎬ非旋转部件特性因

素表现为总压损失、燃烧效率等ꎬ旋转部件特性因

素表现为流量、效率等[１６]ꎮ 本文开展的研究未设

置流路总压损失与燃烧室燃烧效率衰减因子ꎬ设
置了 ４ 个旋转部件中共 ８ 个衰减因子ꎬ分别用

ｋ１—ｋ８表示ꎬ具体对应关系见表 １ꎮ

表 １　 部件特性衰减因子

衰减因子符号 含义

ｋ１ 风扇流量衰减因子

ｋ２ 风扇效率衰减因子

ｋ３ 压气机流量衰减因子

ｋ４ 压气机效率衰减因子

ｋ５ 高压涡轮流量衰减因子

ｋ６ 高压涡轮效率衰减因子

ｋ７ 低压涡轮流量衰减因子

ｋ８ 低压涡轮效率衰减因子

３　 序列二次优化算法验证

部件性能衰减因子寻优方法采用序列二次优

化算法ꎬ序列二次优化算法是通过求解一系列二

次规划子问题得到目标函数最优解的方法ꎮ 该方
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法在求解含有约束的非线性优化问题时具有收敛

性强的特点ꎮ
为了验证优化算法对求解发动机衰减问题的

适用性ꎬ首先利用发动机性能模型ꎬ以环境参数与

部件衰减因子为给定输入ꎬ计算获得发动机性能与

气动参数ꎮ 以该组参数为目标函数ꎬ在预设衰减因

子范围内进行求解ꎬ校核修正因子偏差范围ꎮ 模型

梯度使用有限差分法计算ꎬ相对步长选取 １０－４ꎮ
表 ２ 是 ０ ｋｍ、Ｍａ ＝ ０ 工况给定衰减因子后模

型计算结果与寻优后模型结果对比ꎬ目标函数选

用发动机 ３ 个性能参数(低压物理转速、燃油流

量、推力)和 ６ 个截面气动热力参数(风扇、压气

机、低压涡轮出口总温、总压)ꎬ输入参数为标准大

气环境温度、压力和高压换算转速ꎮ 误差最大的

参数为低压涡轮出口温度ꎬ相对误差为 ０.２８％ꎮ
表 ３是序列二次优化算法寻优结果ꎬ部件特性衰

减因子中流量衰减因子与给定值误差较大ꎬ达到

１.１％ꎮ 考虑到目标函数中无流量参数ꎬ根据性能

计算模型中流量平衡关系ꎬ压气机部件流量特性

修正误差会保持至轴向下游高压涡轮、低压涡轮

部件流量修正因子ꎮ

表 ２　 ０ ｋｍꎬＭａ＝０ 工况发动机性能模型计算结果误差

单位:％　

参数名称 相对误差

风扇出口总压 ０.１７

风扇出口总温 －０.０５

压气机出口总压 ０.０２

压气机出口总温 ０.０８

低压涡轮出口总压 －０.０９

低压涡轮出口总温 ０.２８

低压物理转速 －０.０５

燃油流量 ０.００

推力 －０.１３

表 ３　 ０ ｋｍꎬＭａ＝０ 工况部件衰减因子寻优结果

衰减因子 给定值 预设值 寻优结果 相对误差 / ％
ｋ１ ０.９９０ １.０００ ０.９９０ ０.０
ｋ２ ０.９９２ １.０００ ０.９９５ ０.３
ｋ３ ０.９９３ １.０００ ０.９８２ －１.１
ｋ４ ０.９９８ １.０００ ０.９９３ －０.５
ｋ５ ０.９９３ １.０００ ０.９８６ －０.７
ｋ６ ０.９７６ １.０００ ０.９７９ ０.３
ｋ７ ０.９９６ １.０００ ０.９８５ －１.１
ｋ８ ０.９７９ １.０００ ０.９７５ －０.４

　 　 进一步选取同一组部件衰减因子的 ３ 个工况

点参数作为给定输入ꎬ利用性能模型计算相同结

果参数ꎮ 以 ３个工况下计算结果参数作为目标函

数ꎬ求解部件衰减因子并校核偏差ꎮ 选取高度

０ ｋｍꎬ马赫数 ０、０.５、１ 的 ３ 个工况ꎬ模型计算结果

误差如图 ２所示ꎮ 寻优目标点增加为 ３ 个后ꎬ相
同收敛标准下计算误差增加但均不超过 １.０％ꎬ３
组结果误差最大项均为低压涡轮出口总温ꎬ０ ｋｍ、
Ｍａ＝ ０工况相对误差为 ０.７２％ꎮ
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图 ２　 ０ ｋｍ 条件 ３ 组工况性能模型计算结果相对误差

从表 ４衰减因子寻优结果观察到:考虑 ３ 个

工况后部件流量系数衰减因子与给定值的误差进

一步增大ꎬ并出现与单工况寻优相同的误差保持

效果ꎮ ３ 工况寻优的压气机流量衰减因子为

０.９７３ꎬ与给定值相差 ２.０％ꎬ在目标函数中无流量

约束情况下流量修正因子误差较大ꎮ 序列二次优

化算法作为一种局部寻优算法ꎬ在以多工况点参

数作为目标函数时会引入更多局部次优解ꎬ增大

寻优误差ꎮ 以该方法进行多工况寻优时ꎬ应分工

况优化并合理给定初值与寻优范围ꎮ

表 ４　 部件衰减因子计算结果

衰减因子 给定值 单工况优化结果 ３工况优化结果

ｋ１ ０.９９０ ０.９９０ ０.９９０
ｋ２ ０.９９２ ０.９９５ ０.９９３
ｋ３ ０.９９３ ０.９８２ ０.９７３
ｋ４ ０.９９８ ０.９９３ ０.９９１
ｋ５ ０.９９３ ０.９８６ ０.９８０
ｋ６ ０.９７６ ０.９７９ ０.９７９
ｋ７ ０.９９６ ０.９８５ ０.９７５
ｋ８ ０.９７９ ０.９７５ ０.９７８

４　 发动机 ３００ ｈ 性能衰减计算

基于发动机性能计算模型与对应发动机持久

试车数据开展发动机 ３００ ｈ 性能衰减计算ꎮ 试验
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数据选取发动机持久试车过程中每 １００ ｈ 的性能

录取结果ꎬ每个时间阶段选取暖机后 ２ 个状态点:
中间状态与高压相对换算转速为 ０.９７ 状态ꎮ 两

状态转速相近ꎬ认为部件特性衰减程度相当ꎮ
目标函数选用发动机 ２ 个性能参数(低压物

理转速、推力)和风扇、压气机、低压涡轮出口截面

７个气动热力参数ꎮ 输入环境与控制参数为环境

静压、发动机进口总温与总压、风扇和压气机进口

整流叶片角度、喷管面积、高压物理转速ꎮ 整流叶

片角度、喷管面积可调几何参数用于计算与控制

计划给定值的偏差量ꎬ角度偏差量以特性修正方

式考虑进模型ꎬ喷管面积偏差通过调整落压比控

制计划方式加入发动机性能模型ꎮ
计算过程首先利用 １００ ｈ 试验测量数据进行

衰减因子寻优ꎬ获得两种状态寻优结果后取各衰

减因子的高值作为 ２００ ｈ 优化过程中各衰减因子

取值上边界ꎬ进一步取 ２００ ｈ 计算结果中高值作

为 ３００ ｈ 后ꎬ寻优过程各衰减因子取值上边界ꎮ
该取值方法是基于同一发动机在持久试车过程中

部件换算流量、换算效率持续衰减或稳定不变的

假设ꎮ 发动机持久试车过程中各阶段中间状态、
高压相对换算转速(ｎ２Ｒ)０.９７ 状态的衰减因子计

算结果如表 ５所示ꎬ１００ ｈ阶段风扇与压气机流量

衰减因子在两种状态下寻优差异最大ꎬ以中间状

态寻优结果为基准时相对误差均为 １.２４％ꎻ２００ ｈ
阶段风扇流量衰减因子相对误差最大达到 １.
０４％ꎻ３００ ｈ 阶段低压涡轮流量衰减因子相对误差

最大达到－０.６２％ꎬ高压压气机与高压涡轮部件特

性衰减因子基本一致ꎬ相对误差在 ０.１％量级ꎮ 在

发动机衰减程度较低时ꎬ各转速状态下对部件衰

减因子敏感性高ꎬ即存在多种部件衰减情况符合

目标发动机性能表现ꎮ 在发动机衰减程度较大ꎬ
如使用 ３００ ｈ 及以上时ꎬ发动机各转速状态下对

部件特性衰减因子敏感性低ꎮ

表 ５　 持久试车每 １００ ｈ 衰减因子计算结果

衰减
因子

１００ ｈ ２００ ｈ ３００ ｈ

ｎ２Ｒ ＝ ０.９７５ 中间 ｎ２Ｒ ＝ ０.９７８ 中间 ｎ２Ｒ ＝ ０.９７２ 中间

ｋ１ ０.９８２ ０.９７０ ０.９７４ ０.９６４ ０.９５９ ０.９６１
ｋ２ ０.９７４ ０.９７０ ０.９６３ ０.９６５ ０.９５９ ０.９５５
ｋ３ ０.９８０ ０.９６８ ０.９５８ ０.９５４ ０.９５１ ０.９５２
ｋ４ ０.９８８ ０.９８８ ０.９８５ ０.９８１ ０.９７９ ０.９７９
ｋ５ ０.９８７ ０.９８０ ０.９８３ ０.９７６ ０.９７２ ０.９７２
ｋ６ ０.９８６ ０.９９５ ０.９８２ ０.９８７ ０.９８４ ０.９８３
ｋ７ ０.９８２ ０.９７４ ０.９６３ ０.９７０ ０.９６０ ０.９６６
ｋ８ ０.９７４ ０.９７５ ０.９６６ ０.９７０ ０.９５７ ０.９５７

　 　 上述 ６个工况点寻优结果相对误差如图 ３ 所

示ꎬ与目标参数的误差均在±４.０％范围ꎬ最大达到

４.３３％ꎬ大部分参数处于±２.０％偏差范围内ꎮ 在保

证相似工况衰减因子差异的基础上ꎬ该方法可应

用于发动机性能衰减工程分析使用ꎮ 与试验数据

对比发现 ３００ ｈ中间状态低压涡轮出口总温、总压

与低压物理转速相对误差较大ꎬ原因是在长时间

使用后ꎬ喷管出现塑性变形ꎬ喷管面积是寻优输入

参数ꎬ喷管面积偏差造成了低压级参数匹配的差

异ꎮ 同时ꎬ在长试后对压气机进口可调导叶进行

调节以保证发动机性能ꎬ但模型中输入的部件特

性修正量未考虑性能衰减ꎬ因此在发动机可调几

何存在变化时寻优误差会增大ꎮ

��	����/K

��	����/K

�
�	��/K

���	�/(r/min)

��	����/kPa

��	����/kPa

-4.00% -3.00% -2.00% -1.00% -0.00% 1.00% 2.00% 3.00% 4.00%

����	��/kPa

�
�	��/kPa

�	/kN

300 h��
200 h��
100 h��
300 h0.97�
200 h0.97�
100 h0.97�

图 ３　 ３００ ｈ 内各工况寻优结果相对误差

试验用发动机在进行持久试车前已使用一段

时间ꎬ并非完全新机状态ꎮ 以持久试车前 １００ ｈ中
间状态部件衰减因子为基准ꎬ对 ２００ ｈ 与 ３００ ｈ 中

间状态部件衰减因子进行归一化处理ꎬ处理结果

如图 ４所示ꎮ 随使用时间增加ꎬ前期核心机部件开

始衰减得较明显:压气机流量、效率、高压涡轮效率

下降更快ꎻ后期使用至 ３００ｈ后ꎬ高压部件小幅衰减ꎬ
低压部件如风扇效率、低压涡轮效率下降明显ꎮ 根

据长试发动机调试经验ꎬ长试后压气机清洗可有效

恢复发动机性能ꎬ可进一步分解研究低压部件效率

下降原因ꎬ为返修发动机提供指导方向ꎮ
1.020

1.010

1.000

0.990

0.980

0.970
k1 k2 k3 k4 k5 k6 k7 k8

100 h
200 h
300 h

图 ４　 ３００ ｈ 内各阶段中间状态衰减因子
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５　 结语

本文介绍了一种基于发动机性能计算模型与

部件特性衰减因子的发动机性能衰减评估方法ꎮ
基于修正后发动机性能计算模型ꎬ利用序列二次

优化算法ꎬ验证部件衰减因子计算精度与有效性ꎮ
进一步结合持久试车发动机试验数据ꎬ计算 ３００ ｈ
内部件衰减情况ꎬ得出以下主要结论:

１)部件性能衰减选取风扇、压气机和高低压

涡轮流量、效率衰减因子ꎬ经模型验证采用序列二

次优化算法进行寻优时ꎬ单个工况点截面气动参

数计算结果最大误差为 ０.２８％ꎬ３个工况点误差升

高ꎬ最大为 ０.７２％ꎬ对于多工况点寻优应进一步引

入非旋转部件特性修正因子用来降低寻优误差ꎻ
２)在发动机 ３００ ｈ 持久试车过程中ꎬ每 １００ ｈ

后部件衰减因子寻优的结果一致性较高ꎬ随使用

时间增加相似状态衰减因子相对误差由 １.２４％下

降至－０.６２％ꎻ３００ ｈ 内 ６ 个工况点寻优计算结果

与试验误差最大 ４.３３％ꎬ绝大部分参数相对误差

在±２.０％范围ꎻ
３)发动机 ３００ ｈ持久试车前期高压部件衰减

较快ꎬ３００ ｈ试验后期风扇、低压涡轮效率衰减较

快ꎻ其中压气机流量、低压涡轮效率衰减最严重ꎮ
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