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摘 要：针对民航发动机健康管理领域中，对气路性能诊断与预测的需求，提出了一种以通用模型

为基础，结合试车数据修正的基准性能建模方法。使用大修后试车数据构建稳态性能模型，并通过

Newton-Raphson 算法求解发动机非线性方程组，以准确计算不同工况下的特性参数。为提升模型精度，

引入了一种基于折合转速的二次修正因子函数，将传统的线性修正改进为多工况点的非线性修正，确保

了目标发动机特性图的精确性。利用CFM56-7B型发动机的飞机通信寻址与报告系统（Airplane Commu⁃
nication Addressing and Reporting System，ACARS）报文数据，验证了所建模型的准确性。结果表明，该

方法在精度上优于传统的多元线性回归发动机基线模型。
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1 引 言

航空发动机作为飞机的“心脏”，其性能和可靠

性对飞行安全和运营效率至关重要。随着航空运输

业的蓬勃发展，对发动机性能的要求日益提升，发动

机健康管理（Engine Health Management， EHM）系统

应运而生，其旨在通过实时监控和智能分析，确保发

动机在各种工况下达到最佳性能和最长寿命。气路

分析作为 EHM 系统的核心组成部分，其主要是将发

动机气路参数值与健康发动机基准值进行比较，其

偏差值的大小反映航空发动机状态的好坏，而健康

发动机性能基准值正是原始设备制造商（Original 
Equipment Manufacturer， OEM）的保密资料，通常较

难获取［1］，因此构建准确的基准性能模型是 EHM 领

域的核心问题。

在国内外的研究中，基准性能模型构建方法主

要分为基于物理机理、数据驱动以及数模混合三种。

基于数据驱动的方法通过使用大量数据来训练模

型，使其学习发动机在各种工况下的性能表现，以准

确预测性能。钟诗胜等［2］通过数据驱动方法和监控

系统数据，为 TRENT700 型号发动机建立了五条高精

度基线模型；刘渊等［3］结合堆叠降噪自编码器和支持

向量回归法，提出了一种航空发动机排气温度基线

建模方法；陈铖等［4］提出了一种能提高全状态性能预

测精度的变基线模型方法。尽管数据驱动方法准确

度高，但其训练过程复杂，结果难以用准确的公式表

达，且对数据质量要求高，仅能识别已知故障。而数

模混合建模方法虽然能够构建出一个更为全面的模

型，以更好地描述发动机的运行状态，但仍未能摆脱

对大量数据的高依赖性。

相比之下，基于物理机理的模型构建方法通过

应用发动机的物理机理构建模型，避免了上述问题。

部件特性图的获取是建立基准性能模型的关键步

骤，其描述了部件的压比、流量、效率和转速之间的

关系［5］。发动机部件特性图为制造商保密资料，通常

难以直接获取，并且即便是相同型号的发动机，由于
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制造和装配偏差及长期使用引起的磨损也会导致特

性图间呈现个体差异［6］。当部件特性图缺失，可通过

缩放、级叠加、回归等方式构造或替代特性图［7］。而

基于回归分析的特性图拟合方法［8-9］对数据量的要求

较大，且优化时容易出现过拟合的现象；级叠加

法［10-11］是先计算单级叶片特性，随后通过逐级计算获

得部件整体特性，因此它在处理多级压气机或涡轮

时的计算过程较为复杂，计算量较大；缩放法［12-13］主

要通过调整缩放因子来修正部件特性图，但目前的

方法多为以设计点为参考点的单工况点线性修正方

法，对于巡航等非设计状态的性能计算精度较低，且

无法充分捕捉到发动机在不同工作状态下特性图的

局部特性变化。

此外，鉴于发动机制造商和航空公司对成本、空

间和质量的考量，民用航空发动机通常装备有限的

传感器，这增加了模型构建时对部件特性数据获取

的难度。

针对上述问题，本文对发动机基准模型构建方

法进行研究，融合专业知识建立发动机通用模型，把

试车信息作为目标数据，应用迭代优化的方法求解

部件特性数据，并对部件特性图实现修正，从而建立

定制化的航空发动机基准模型。

2 方 法

2.1 基准性能模型构建总体思路

本文采用发动机大修后试车数据，构建部件级

气路模型，运用 Newton-Raphson 法求解发动机非线

性方程组，计算试车数据各工况下的特性数据；并

以多工况点特性数据为目标，运用粒子群辨识法

对通用特性图进行非线性修正，进而实现对该台

发动机基准性能模型的构建；然后结合机载 ACARS
系统报文数据和控制规律计算非设计工况监控参

数基准值，并利用监控参数偏离量验证该模型的准

确性。

本文的关键技术分别为运用有限的发动机试车

数据求解发动机部件特性数据，以及运用多工况点

非线性修正方法获取精确的目标发动机特性图。

发动机基准性能模型构建方法的整体思路如图 1
所示。首先结合发动机机理知识，利用经筛选后的

试车数据，构建发动机通用模型，并求解各部件的特

性数据；然后将其与通用特性数据相结合，利用粒子

群优化算法，以获得最优的修正系数函数，进而获

得精确的目标发动机特性图；最后，构建基准性能

模型，并结合 ACARS 数据集对模型精度进行验证。

2.2 发动机部件特性求解方法

在基于物理机理的模型中，部件级模型是目前

主流的研究对象，本文所构建的性能模型也是部件

级模型。通过数学模型搭建部件级仿真平台，用于

执行航空发动机的零维气动热力学仿真，仿真框架

包括四个基本要素：外界条件、控制条件、部件特性

方程和部件匹配方程。部件匹配方程基于流量连

续、压力平衡、转速一致和功率平衡等基本定律构

建，确保在稳态条件下压气机和涡轮的协调工作，

在此基础上，结合各部件特性方程，进一步构建发

动机性能模型，此外，通过与试车数据的对比，对模

型进行了校准和优化，以增强其预测的准确性和可

靠性。

然而，由于试车台传感器数量有限，可供建模的

数据量不足，难以满足各部件共同工作条件，即非线

性共同工作方程组求解困难，一般通过目标迭代法

求解。目标迭代是一种用于求解非线性方程组的数

值方法，特别是当方程组无法直接解析求解时，通过

迭代优化模型参数，使得模型输出与实际测量数据

相匹配。

目前较为常用的迭代求解方法主要是 Newton-
Raphson 法［14］。本文将发动机试车报告中的各工况

点通过性能计算得到各部件特性参数，并采用 New⁃
ton-Raphson 法对非线性方程组进行求解，该方法的

基本思想是将非线性方程组 f ( x ) = 0 逐步转化为线

性方程组来求解［15］，其迭代公式如式（1）所示，在本

问题中，可将公式（1）转化为式（2）。式（2）中 x为未

知参数；xk为初猜值的解向量；x（k+1）为迭代一次后的

修正解向量；φ ( xk ) 为非线性共同工作方程；J为非线

性方程组的雅可比矩阵，其表达式如式（3）所示；并

选取欧几里得范数作为解的误差检验目标函数，如

式（4）所示，式中 ei为模型残差，通过不断尝试工作条

件，直到使 Error < ε （ε为用于定义收敛条件的极小

正数），迭代终止，得到模型最优解向量，输出该工况

点各部件特性数据。

x(k + 1) = xk - f ( xk )
f'( xk ) （1）

x(k + 1) = xk - J -1φ ( xk )，  k = 0，1，2，… （2）
J ( i，j ) = fi ( k ) [ x (k )

j + Δx(k ) ] j - fi ( k ) [ xj = x(k ) ] j
Δx (k )

j

（3）

Error = ∑
i = 1

n

e2
i （4）
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2.3 发动机部件特性图修正方法

在进行目标发动机部件特性修正时，通常需筛

选出与目标发动机增压比相近的早期型号发动机部

件特性图，视作与目标发动机具有相似特征的通用

特性图，并对此通用特性图进行修正以获得目标发

动机部件特性图［16］。

在传统的单工况点线性缩放方法中，部件特性

修正因子的计算是通过式（5）实现的。其中，循环参

考点（Cycle Reference Point， CRP）一般选取发动机的

设计点或高换算转速下的某个运行工作点［17］，而缩

放基准点（Scaling Reference Point， SRP）是在通用特

性图中表征与循环参考点具有相似特征的工作点，

通常将缩放基准点设定在通用特性图中效率较高且

具有一定喘振裕度的区域中。

然而，该方法通过将相同的缩放因子应用于特

性图中的所有转速线，对整个特性图进行线性修正，

导致修正后的特性图在循环参考点附近的精度较高，

而在远离循环参考点的区域，修正精度逐渐降低。这

种方法的局限性在于它不能充分考虑特性图在不同

转速和工作条件下的非线性变化。因此，为了提高修

正精度，可能需要探索更为复杂的修正方法，以适应

特性图在整个工作范围内的非线性特性［18］。

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

FW = WCRP
W SRP

Fπ = πCRP - 1
π SRP - 1

Fη = ηCRP
η SRP

（5）

式中 F为部件特性修正因子；W为流量；π为压比；η

为效率。

为确保不同转速下的部件特性线都能与对应转

速下的试车数据相匹配，从而提高部件特性图的整

体修正精度，将式（5）所示的单工况点线性修正的缩

放因子转变成以相对换算转速为自变量的二次多项

式形式的非线性耦合因子，使特性图在修正过程中

不仅进行了部件特性线的整体缩放，还进行了试车

工况点转速线的平移微调，部件流量、压比、效率特

Fig. 1　General idea of engine benchmark performance model construction
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性修正耦合因子的计算公式如式（6）所示。采用多

工况点的非线性耦合方法对部件特性图进行修正的

实现过程如图 2 所示。

其中 A，B，C，D分别表示四组不同转速下的试车

工况点，根据性能模型求解得到的流量、效率、压比

等特性参数可以直接在部件特性图中定位出四组工

况点所处的位置，SRPA，SRPB，SRPC，SRPD分别表示通

用特性图中不同转速线上的缩放基准点，结合缩放

基准点的选取规则，分别选择通用特性图中与试车

工况点相对应的转速线上效率峰值点作为四组不同

转速下的通用特性图缩放基准点。

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

SW = aW + bW( )1 - NC + cW( )1 - NC
2

Sπ = aπ + bπ( )1 - NC + cπ( )1 - NC
2

Sη = aη + bη( )1 - NC + cη( )1 - NC
2

（6）

式中 S为修正耦合因子；a，b，c为特性修正耦合系数，

系数 a影响部件特性线的整体缩放，系数 b，c影响部

件特性线的部分平移；NC 为相对折合转速。

结合单工况点线性修正因子的计算式（5）和上

述修正耦合因子的定义，引申出通用特性图中各缩

放基准点与各组试车工况点的部件特性参数之间的

关系，如式（7）所示。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

W = SWW SRP
π = Sπ( )π SRP - 1 + 1
η = Sηη SRP

（7）

将由式（7）计算出的各试车工况点的部件特性

参数值，与经试车数据计算得到的部件特性参数值

做比较，取其均方根误差作为算法的目标函数，如

式（8）所示，式中 M表示修正特性图所涉及的发动机

试车工况点数量，W，π，η分别代表试车数据中某一

工况点的部件特性参数值。然后采用标准粒子群算

法辨识特性图修正耦合系数，迭代寻优得到式（6）中

特性图修正耦合系数 a，b，c，进而得到针对不同转速

的非线性修正因子函数，实现对发动机部件特性图

的非线性修正。

F = ∑
i = 1

M

{ }[ ](W - SWW SRP ) /W 2 + [ ]( )(π - 1) - Sπ (π SRP - 1) / (π - 1) 2 + [ ](η - Sηη SRP ) /η 2

3M （8）

3 结果与讨论

3.1 试车数据的筛选与修正

地面试车台能够模拟发动机实际运行环境，测

量并记录发动机的运行数据和各项监控指标，以检

测发动机的各项性能参数是否符合标准。本文所收

集到的某台 CFM56-7B 型发动机大修后试车数据共

有四组工况点，选择转速最大的点作为所建发动机

模型的循环参考点，并分别对四组工况点进行性能

计算。从中筛选可用于发动机气路性能计算的相关

测量参数如表 1 所示。然后采用国际标准大气温度

和压力对发动机内部各站位测量出的气体总温和总

压值进行修正［19］，并进行相关的单位换算。其中，风

扇、低压压气机和高压压气机的压比由各单元体进

出口的总压计算得到，高压压气机出口处虽没有总

压测量参数，但根据工程经验，可以假设高压压气机

出口处静压与总压之比为 0.97，从而计算得到该站位

的总压 p*
3
［20］。

3.2 发动机部件特性的求解

由于民航发动机是一个复杂的非线性系统，并

且在发动机的实际运行工作过程中，流经发动机的

空气并不属于一个闭合的循环系统。因此，为建立

一个简化的封闭发动机数学模型，对模型做出如下

假设：

（a）假设流经发动机的空气完成了一个封闭的热

力循环，将发动机中实际空气的三维非定常粘性流

动简化为理想气体的一维定常无粘性流动。

（b）将内涵风扇部分作为低压压气机的一部分，

故外涵风扇（后文统称为风扇）和低压压气机进口气

流总温和总压相同。

（c）仅简单考虑由高压压气机五级引向低压涡轮

导向器的冷却空气、由高压压气机末级引向高压涡

Fig. 2　Nonlinear coupling method of component 

characteristics based on four working conditions
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轮导向器及高压轴的冷却空气，忽略其他引气量。

（d）发动机在高转速下运转，高、低压涡轮导向

器最小截面及尾喷管出口截面处于临界或超临界

状态。

在发动机的稳态运行中，各单元体之间存在相

互制约的关系，特别是在压气机与涡轮的协同工作

条件上。对于 CFM56-7B 型双转子涡扇发动机，高压

涡轮与高压压气机通过高压轴相连，低压涡轮、低压

压气机与风扇通过低压轴相连，确保涡轮的输出功

率与压气机的消耗功率达到平衡；就发动机中的工

质而言，由模型假设（c）及图 3 的发动机气路模型可

看出，在试车时引气系统关闭的条件下，流入外涵道

的空气将直接由外涵排出，而流入内涵道的空气仅

在燃烧室中与燃油混合燃烧，转化为燃气后由内涵

尾喷管排出。因此，各单元体的进出口流量在宏观

上是连续的。尽管部分空气被引向涡轮端用于转子

轴承和导向器的冷却，但这些冷却空气在发动机内

部流动，保持了流量的连续性；将高温燃气、冷却空

气及掺混后的燃气视作一个热力系，根据热力学第

一定律，在没有轴功及忽略热力系与外界（各单元

体）间热量交换的前提下，该热力系的总焓保持不

变；工质在压气机及涡轮部件中流动时，由于存在轴

功，在理想等熵过程中，压气机加给空气的功用于增

加空气的总焓，燃气总焓的降低体现在涡轮功的输

出，在实际绝热过程中，由于流阻损失的存在，压气

机加给空气的功并没有全部用于增加空气的总焓，

燃气总焓的降低也并不全部体现在涡轮功的输出，

这些能量损失通过部件效率来量化表征。

根据表 2 中 CFM56-7B 型发动机的构型参数信

息，结合图 3 该型发动机气路简化模型，利用各单元

体间的流量连续、功率平衡和能量平衡关系推导部

件匹配方程，如式（9）~（36）所示。

其中，式（9），（10）为流经风扇内外涵道的空气

流量与涵道比及总空气流量间的关系；式（11）~式

Table 1 Gas path measurement parameter values

Parameter
N1-Low pressure rotor speed/（r/min）
N2-High pressure rotor speed/（r/min）

FN-Thrust/kN
WF-Fuel flow/（kg/s）

W2-Fan inlet flow rate/（kg/s）
p*17-Total pressure at the outlet of engine bypass/kPa

p*2-Total pressure at fan inlet/kPa
p*25-Total pressure at HPC inlet/kPa
ps3-Static pressure at HPC outlet/kPa
p*5-Total pressure at LPT outlet/kPa
T*2-Total temperature at fan inlet/K
T*25-Total temperature at HPC inlet/K
T*3-Total temperature at HPC outlet/K
T*5-Total temperature at LPT outlet/K
TEGT-Exhaust gas temperature/K

Test point A
5 191

14 599
114.69

1.29
354.26
174.62
101.35
241.33

2 732.28
163.29
299.15
399.35
840.05
875.15

1 117.65

Test point B
5 148

14 565
113.02

1.26
352.30
173.51
101.35
240.28

2 725.01
161.59
298.95
397.15
835.15
868.15

1 108.43

Test point C
5 010

14 457
106.31

1.16
345.40
169.27
101.35
233.30

2 569.40
155.81
299.15
392.25
821.95
848.05

1 080.40

Test point D
4 909

14 387
100.52

1.09
337.59
165.44
101.36
225.73

2 434.87
151.53
299.65
389.65
812.25
833.05

1 059.15

Fig. 3　Simplified model of CFM56-7B engine gas path
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（13）为风扇、低压压气机及高压压气机的理想功、绝

热功及部件效率之间的关系；式（14）为从高压压气

机五级向低压涡轮进口导向叶片引的冷却空气量与

高压压气机入口及高压压气机九级处的空气流量间

的关系；式（15）为从高压压气机九级向高压涡轮

转子轴承及进口导向叶片引的冷却空气量与高压

压气机九级及燃烧室进口处的空气流量间的关系；

式（16）为燃烧室进口处的空气流量、燃油流量和燃

烧室出口处的燃气流量间的关系；式（17）为燃油燃

烧的理论放热量、燃烧后燃气实际吸收的热量与燃

烧效率间的关系；式（18），（19）为流经燃烧室的高温

燃气、高压涡轮进口导向叶片冷却空气及掺混后燃

气间的能量平衡和流量连续方程；式（20），（21）为高

压涡轮及低压涡轮的绝热功、理想功及部件效率间

的关系；式（22），（23）为流经高压涡轮的燃气、高压

涡轮转子轴承冷却空气及掺混后燃气间的能量平衡

和流量连续方程；式（24），（25）为高压涡轮出口燃

气、低压涡轮进口导向叶片冷却空气及掺混后燃气

间的能量平衡和流量连续方程；式（26）~式（28）为实

际空气流量与标准大气条件下修正空气流量间的换

算方程；式（29）为稳态条件下高压涡轮带动高压压

气机工作的功率平衡方程；式（30）为稳态条件下低

压涡轮带动风扇和低压压气机工作的功率平衡方

程；式（31）~式（33）分别为风扇、低压压气机、高压压

气机压比方程［21］；式（34），（35）为涡轮效率特性方

程，根据假设（d），由于涡轮内的燃气流动属于顺压

力梯度，不易产生气流分离损失，只有在离设计转速

较远的低转速区域存在着较大的流动损失［22］，因此

在中高转速区，涡轮效率特性变化对压气机和涡轮

共同工作的敏感度较低，可取为一常数；CFM56-7B
发动机 EGT 经验公式［23］如式（36）所示。

BPR = W 13
W 22

（9）
W 2 = W 13 + W 22 （10）

T ∗
13 - T ∗

2 = T ∗
2
πγ1Fan - 1
ηFan

（11）

T ∗
24 - T ∗

22 = T ∗
22
πγ2LPC - 1
ηLPC

（12）

T ∗
3 - T ∗

25 = T ∗
25
πγ3HPC - 1
ηHPC

（13）
W 25(1 - VCLN ) = W 3 （14）

W 3(1 - VCHN - VCHR ) = W 31 （15）
W 31 + W F = W 4 （16）

1
γ5
RT *

4W 4 - 1
γ4
RT *

3W 31 = W FH uηB （17）
T ∗

41W 41 = T ∗
4W 4 + T ∗

3 VCHNW 25 （18）
W 4 + VCHNW 25 = W 41 （19）

T ∗
41 - T ∗

43 = ηHPTT ∗
41(1 - 1

πγ5HPT ) （20）
T ∗

44W 44 = T ∗
43W 41 + T ∗

3 VCHRW 25 （21）
W 41 + VCHRW 25 = W 44 （22）

T ∗
45W 45 = T ∗

44W 44 + 1
3 (2T *

3 + T *
25 )VCLNW 25 （23）

W 44 + VCLNW 25 = W 45 （24）
T ∗

45 - T ∗
5 = ηLPTT ∗

45(1 - 1
πγ6LPT ) （25）

W 2 = W 2Rstd
T *

ISA
T ∗

2
· p*

2
p*

ISA
（26）

W 22 = W 22Rstd
T *

ISA
T ∗

2
· p*

2
p*

ISA
（27）

W 22 = W 25Rstd
T *

ISA
T ∗

25
· p*

2πLPCσ 24
p*

ISA
（28）

Table 2 Environment parameter and configuration parameter information

Parameter
R-Gas constant/（J/（kg·K））

Hu-Fuel calorific value/（MJ/kg）
ηB-Combustion efficiency

T*ISA-International standard total atmospheric temperature/K
p*ISA-International standard total atmospheric pressure/kPa
ηMH-Mechanical efficiency of high-pressure turbine shaft
ηML-Mechanical efficiency of low-pressure turbine shaft
σ I-Total pressure recovery coefficient of intake duct

σ24-Intermediate casing total pressure recovery coefficient
VCHR-Relative cooling air volume of HPT rotor bearings （extracted from the 9th stage of the HPC）
VCHN-Relative cooling air volume of HPT inlet guide vanes （extracted from the 9th stage of the HPC）
VCLN-Relative cooling air volume of LPT inlet guide vanes （extracted from the 5th stage of the HPC）

Set value
287.0
42.77
0.996

288.15
101.325

0.99
1.00
0.99
0.98
0.05
0.06
0.02
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1
γ3

(T *
3 - T *

25 )W 25 = 1
γ5

(T *
41 - T *

43 )W 41ηMH （29）
1
γ1

(T ∗
13 - T ∗

2 )W 13 + 1
γ2

(T ∗
24 - T ∗

22 )W 22 = 1
γ6

(T ∗
45 - T ∗

5 )W 45ηML

（30）
π Fan = p*

13
p*

2
（31）

π LPC = p*
24
p*

22
（32）

πHPC = p*
25
p*

3
（33）

ηHPT = 0.880 （34）
ηLPT = 0.925 （35）

TEGT = 0.966 4 [ T *
45 - 0.217 (T *

45 - T *
5 ) ] （36）

式中 WF 为燃油流量；WRstd 为修正空气流量；γ为绝

热 系 数 ，且 γ1=0.2903 ；γ2=0.269 6；γ3=0.267 7；γ4=
0.268 8；γ5=0.230 4；γ6=0.242 6。

采用 Newton-Raphson 法求解以上非线性方程

组，得到各工况下各压气机部件特性参数 WRstd，η，π

的值如表 3 所示。

3.3 部件特性非线性修正

筛选与 CFM56-7B 型发动机 Fan，LPC 和 HPC 压

比相近的三款成熟型号发动机部件特性图作为通用

特性图［24-25］，其中 LPC 的特性图来源于葡萄牙 TAP 试

车台数据。然后运用插值法在通用特性图中选择与

试车数据相同转速下的效率峰值点作为缩放基准

点。缩放基准点的特性数据如表 3 所示。

以公式（8）作为目标函数，采用标准粒子群算法

辨识特性图修正耦合系数，迭代寻优得到的特性图

修正耦合系数 a，b，c如表 4 所示。

根据表 4 中部件特性修正耦合系数值，计算通用

特性图修正后得到的四组工况点的部件特性参数，

并通过计算其与试车数据中各工况真实部件特性参

数的均方根误差来衡量特性图修正的精度。经计

算，各工况点的真实部件特性参数值与采用耦合多

工况点的非线性修正方法计算的部件特性参数值之

间的均方根误差基本在 10-5~10-3数量级范围内，这表

明该方法能够简单有效地实现特性图的修正，显著

提高了基准性能模型的构建精度。

将非线性修正因子应用于通用特性图进行修

正，得到优化后的 CFM56-7B 型发动机各部件局部特

性图，如图 4 所示。

3.4 监控参数基准值的计算与模型验证

CFM56-7B 型发动机采用低压转子转速 N1 来反

映工况变化［26］，其基准性能模型是一个与多个参数

存在非线性关系的数学模型，可以由数学公式（37）
表示。

M baseline = f (T，N 1K，Ma，H，B ) （37）

Table 3 Component characteristic parameter values

Parameter

Test point A

Test point B

Test point C

Test point D

FAN
LPC
HPC
FAN
LPC
HPC
FAN
LPC
HPC
FAN
LPC
HPC

Target engine test condition points
WRstd/（kg/s）

354.3
50.9
29.0

352.3
50.5
28.3

345.4
48.3
27.9

337.6
46.7
27.8

η

0.897
0.897
0.864
0.902
0.896
0.863
0.914
0.903
0.865
0.920
0.899
0.866

π

1.74
2.05

11.64
1.73
2.02

11.45
1.69
1.95

11.30
1.66
1.89

11.08

Universal characteristic map SRP
WRstd，SRP/（kg/s）

0.997
51.500
33.500
0.992

50.900
33.400
0.974

48.900
32.900
0.961

47.400
32.500

ηSRP
0.890
0.910
0.860
0.894
0.910
0.860
0.911
0.911
0.862
0.920
0.912
0.863

π SRP
1.68
2.20
8.31
1.67
2.18
8.28
1.65
2.10
8.24
1.62
2.04
7.98

Table 4 Modified coupling coefficient values

Parameter

FAN

LPC

HPC

a

b

c

a

b

c

a

b

c

SW
355.371
-9.303

-17.054
0.989

-0.024
-0.028
0.867

-1.188
-9.010

Sπ
1.008

-0.097
-0.057
0.985

-0.004
0.007
1.006

-0.002
-4.428

Sη
1.038

-0.113
0.036
0.952
0.040
0.006
1.402

-3.000
-15.316
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式中 f表示发动机基准性能模型非线性方程组；T表

示大气温度；N1K 表示风扇相对修正转速；Ma表示马

赫数；H表示飞行高度；B表示引气情况，主要可分为

客舱引气、防冰引气、发动机和飞机系统冷却引气以

及飞机控制系统冷却等。根据工程经验，在飞机巡

航状态下，除客舱引气，其他引气与地面试车基本一

致，故在巡航状态下，还需额外考虑客舱引气。客舱

引气的具体数值会根据多种因素而变化，包括客舱

乘客人数、飞行高度、飞行速度、大气条件以及飞机

的具体配置等，根据实际工程经验可设客舱引气量

为 0.6 kg/s进行计算。

随机在 CFM56-7B 型发动机巡航报文数据中选

取 10 组，其中 T，N1K，Ma，H以及 EGT 测量值 TEGTm，燃

油流量测量值 W Fm、高压转子相对转速 N 2m 及其偏差

值 ΔTEGT，ΔW F，ΔN 2 如表 5 所示，并由式（38）~式（40）
得到由 OEM 提供的监控系统中监控参数基准值

TEGTb，W Fb，N 2b 如表 6 所示。

TEGTb = TEGTm - ΔTEGT （38）
N 2b = 100N 2

ΔN 2 + 100 （39）
W Fb = 100W F

ΔW F + 100 （40）
依据式（37）中 T，N1K，Ma，H四个输入条件，通过

本文所建立的 CFM56-7B 型发动机性能模型，得到该

发动机监控参数对应的基准值 T *
EGTb，W *

Fb，N *
2b 如表 6 所

示。同时，在表 6 中列出了由传统多元回归的基线模

型计算方法［27］得到的各监控参数基准值 T'EGTb，W'Fb，

N'2b，用于与本文所建模型进行精度对比。

表 7 为运用本文方法得到的监控参数基准值与

由式（38）~式（40）计算得到的监控系统中监控参数

基准值的绝对误差与相对误差计算结果。其中绝对

误差计算公式如式（41）所示，相对误差计算公式如

式（42）所示。可以看出这 10 组数据点 TEGT 的相对误

差均在 0.812% 以内，平均误差为 0.48%；WF相对误差

均在 0.964% 以内，平均误差为 0.60%；N2相对误差均

Fig. 4　Engine component characteristic map

Table 5 ACARS data and monitoring parameter values of 10 working conditions

Case
1
2
3
4
5
6
7
8
9

10

T/℃
-53.3
-53.0
-54.2
-50.0
-52.2
-34.8
-26.5
-46.3
-19.0
-20.5

Ma

0.782
0.767
0.779
0.759
0.763
0.753
0.76

0.731
0.707
0.686

H/m
11 309
11 006
9 782
9 783

10 089
9 175
8 415
8 413
7 494
7 498

N1k/%
93.8
91.9
91.2
90.6
89.5
87.7
86.4
85.8
84.5
83.8

TEGTm/℃
611
596
582
590
575
613
629
554
628
612

WFm/（kg/s）
0.314
0.298
0.351
0.337
0.311
0.342
0.375
0.341
0.383
0.365

N2m/%
90.7
90.0
89.8
90.2
89.4
91.9
93.2
88.8
93.4
92.6

ΔTEGT/℃
0.53
5.86
8.48
9.17

10.53
12.32
15.11
7.84

21.64
20.98

ΔWF/%
2.88×10-4

1.57×10-4

1.57×10-4

2.40×10-5

1.17×10-4

8.60×10-5

1.59×10-4

7.20×10-5

1.25×10-4

1.71×10-4

ΔN2/%
-1.27
-1.12
-0.84
-0.92
-0.86
-1.06
-0.97
-0.95
-0.87
-1.06
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在 0.534% 以内，平均误差为 0.31%。

δP = | P *
b - P b | （41）

ER，P = || P *
b - P b
P b

× 100% （42）
式中 P可表示监控参数 TEGT，W F，N 2。

运用传统的基于多元回归的基线模型计算方法

与采用本文模型构建方法所得到的监控参数基准

值，与监控系统中监控参数基准值之间的绝对误差

如图 5 所示。

观察图 5 可知，运用本文提出的基准模型计算方

法所计算的三个监控参数基准值均优于由基于回归

的基线模型计算方法得到的基准值。因此本基准性

能模型精度较优，可满足实际发动机状态监控应用

的使用需求。

Table 7 Benchmark performance model validation results

Case
1
2
3
4
5
6
7
8
9

10

Absolute error
δTEGT/℃

0.6
0.5
3.9
3.2
0.9
2.6
3.9
3.9
3.8
4.8

δWF/（kg/s）
0.003
0.002
0.000
0.003
0.003
0.002
0.002
0.002
0.001
0.002

δN2/%
0.162
0.197
0.194
0.196
0.062
0.196
0.330
0.408
0.493
0.466

Relative error
ER，EGT/%

0.098
0.084
0.680
0.551
0.159
0.432
0.635
0.714
0.627
0.812

ER，WF/%
0.955
0.671
0.000
0.890
0.964
0.585
0.533
0.587
0.261
0.548

ER，N2/%
0.177
0.217
0.215
0.216
0.069
0.212
0.352
0.458
0.527
0.502

Table 6 Comparison of parameter benchmark values monitored

Case
1
2
3
4
5
6
7
8
9

10

OEM’s monitoring system
TEGTb/℃
610.5
590.1
573.5
580.8
564.5
600.7
613.9
546.2
606.4
591.0

WFb/（kg/s）
0.314
0.298
0.351
0.337
0.311
0.342
0.375
0.341
0.383
0.365

N2b/%
91.864
91.017
90.554
91.039
90.177
92.883
94.114
89.648
94.221
93.589

Model-basedmethod
T*EGTb/℃

611.1
590.6
569.6
577.6
563.6
603.3
617.8
542.3
610.2
595.9

W *Fb/（kg/s）
0.311
0.300
0.351
0.340
0.314
0.345
0.377
0.338
0.382
0.363

N *2b/%
91.702
90.820
90.360
90.843
90.239
93.079
94.444
90.056
94.728
94.055

Regressionmethod
T'EGTb/℃

613.9
595.5
582.2
589.9
573.2
610.5
621.3
552.6
619.5
607.6

W'Fb/（kg/s）
0.294
0.286
0.337
0.330
0.302
0.336
0.364
0.333
0.377
0.361

N'2b/%
91.697
90.809
90.286
90.701
89.896
92.570
93.690
89.148
93.603
92.800

Fig. 5　Absolute error comparison chart
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4 结 论

本文以 CFM56-7B 型发动机为例，从发动机机理

层面出发，提出了一套结合多工况点部件特性非线

性修正的基准性能计算方法，所得结论如下：

（1）采用 Newton-Raphson 法对发动机强非线性

方程组求解，可有效解决现代民航发动机传感器数

量少、构建稳态模型时可用数据量不足、求解困难等

问题。

（2）本研究采用基于粒子群优化算法的折合转

速二次形式的修正因子函数，实现了对部件特性的

多工况点非线性修正，并提高了目标部件特性图的

精度，从而优化了 CFM56-7B 型发动机的稳态基准性

能模型。

（3）本研究通过 ACARS 数据和监控参数偏差值，

验证了新开发的稳态基准性能模型构建方法的精确

度。相较于传统的多元回归稳态基线模型，该方法

表现出更高的准确性。此成果为航空发动机的稳态

性能监控奠定了坚实的理论基础和模型支持。然

而，由于试验条件限制，该方法在动态特性和慢车低

功率稳态特性的计算精度方面仍有待提高，需进一

步研究。
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Establishment and verification of a civil aircraft engine air 
path benchmark model for health management

GUO Qing1，SUN Zhengri1，FAN Junfeng2，FU Yu1，ZUO Hongfu3

（1. College of Aeronautical Engineering，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China；
2. Power Plant Department，Southern Airlines Engineering Technology Branch，Guangzhou 510890，China；
3. College of Civil Aviation，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China）

Abstract：Aiming at the requirement of diagnosis and prediction of air path performance in the field of civil 
aircraft engine health management， a benchmark performance modeling method based on general model and test 
data modification was proposed. The steady-state performance model was constructed using the test data after 
overhaul， and the Newton-Raphson algorithm was used to solve the nonlinear equations of the engine to accurate⁃
ly calculate the characteristic parameters under different working conditions. In order to improve the accuracy of 
the model， a quadratic correction factor function based on reduced speed is introduced， which improves the tradi⁃
tional linear correction to the nonlinear correction at multiple operating conditions， and ensures the accuracy of 
the target engine characteristic diagram. The accuracy of the model is verified by using the Airplane Communica⁃
tion Addressing and Reporting System（ACARS） system message data of CFM56-7B engine. The results show 
that the proposed method is superior to the traditional multivariate linear regression engine baseline model in ac⁃
curacy.

Key words：Civil aircraft engine；Health management；Gas path analysis；Benchmark modeling；Com⁃
ponent characteristic correction
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