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摘要：为满足中国军用运输机和民用大飞机用大涵道比涡扇发动机的研制需求，加速提升中国试验技术能力，根据国外先进

大涵道比涡扇发动机整机试验取得的成果，分析并明确了大涵道比涡扇发动机整机试验验证依据，制定了未来中国大涵道比涡扇

发动机整机试验验证规划，系统地论证了不同类别整机试验的关注点，总结了中国开展大涵道比涡扇发动机整机试验需突破的关

键技术，为开展其整机试验理清思路。
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Demonstration Program Study of Overall Engine Test on High Bypass Ratio Turbofan Engine in China
WANG Hai

渊PLA 93128 Unit, Beijing 100076, China冤
Abstract: In order to meet the development demand of high bypass ratio turbofan engine for Chinese military transport aircraft and

civil large aircraft, and to accelerate and improve the test technical ability in China, the test demonstration basis of high bypass ratio
turbofan engine was analyzed and clarified according to the test results of foreign advanced high bypass ratio turbofan engine. The
demonstration program of overall engine test of the high bypass ratio turbofan engine in the future was set up. The focus of different kinds of
overall engine test was demonstrated systematically. The key technologies needed to break through of overall engine test of the high bypass
ratio turbofan engine in China was summarized, and the train of thought for the overall engine test was put forward.
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0 引言

大涵道比涡扇发动机具有推力大、耗油率低、寿

命长、可靠性高、污染低、噪声小等特点，广泛应用于

民用客机、运输机、加油机、预警机、无人机等。在《国

家中长期科学和技术发展规划纲要》和“十一五”规划

纲要中，大型飞机被列为重大专项工程，其中包括大

型军用运输机和大型民用运输机，要求配装具有自主

知识产权的大涵道比涡扇发动机，这也是必须实现的

国家战略目标，该重大专项工程为中国发展大型飞机

动力装置提供了前所未有的契机。

目前国内大涵道比涡扇发动机的研制已经取得

了一定的成果，开展了整机试验，不过与国际上先进

的同类发动机相比，在试验依据、试验方法、试验时数

等方面仍在一定差距[1-4]。

本文在理清思路、查找不足的基础上，制定了较

为合理的整机试验验证规划，以提升试验技术水平，

为加快中国大涵道比涡扇发动机研制提供有力支撑。

1 试验验证依据

1.1 民用标准

民用大涵道比涡扇发动机的研发以保证安全性

为最基本的原则，其设计和验证以满足适航条例为目

标，确保研制的产品在预期的环境中能持续安全地使

用。国际适航条例主要包括美国联邦航空局的

FAR33《航空发动机适航规定》、CS-E 欧洲航空安全

局《发动机合格证规范》及加拿大运输部的适航规定

等[5-6]。民用发动机从研制伊始，就制定了满足上述适
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航审定基础要求的取证计划，并在部件试验器、整机

试车台、高空台、露天台、飞行台等试验台上开展大量

试验，以证明发动机的性能、功能、强度、可靠性、耐久

性等特性满足安全使用要求。

1.2 军用标准

军用大涵道比涡扇发动机的研制一般以国家军

用标准为主要依据，确保研制的产品满足军方和用户

的需求，例如美军标 JSSG 2007B《航空涡喷涡扇涡轴

涡桨发动机联合使用规范指南》[7]。随着对安全性重视

程度的不断提高，世界主要军事大国逐步认识到军机

适航安全性的问题，将军机适航性审查体系纳入研制

过程，并制定了相关的军机适航标准，如美国

MIL-HDBK-516C《国防部手册 军用航空器适航性审

查准则》[8]和英国 Def Stan 00-970《军用飞机设计和适

航性要求，11 部 - 发动机》[9]。目前中国军用发动机研

制主要以相关的国家军用标准为依据，尚无军用发动

机适航的专用标准。

2 试验分类及特点

2.1 试验分类

大涵道比涡扇发动机整机试验主要验证发动机

的性能、功能、可靠性、安全性、结构完整性和环境适

应性等，对于不同类别的试验项目，关注的重点有较

大区别。

（1）可靠性、耐久性类试验。如持久试车、可靠性

累积试车，重点关注试车载荷，包含发动机状态、工作

时间、循环数等，同时应重点关注试车中出现的问题、

解决方式及对后续发动机使用的影响。

（2）性能调试类试验。如新机调试、起动、全流程

参数测量等试验，重点关注发动机技术状态、性能满

足情况、稳定性、参数测量等。

（3）功能性能试验。如飞机引气、功率提取等试

验，重点关注功能满足情况及实现该功能后发动机稳

定工作情况。

（4）稳定性试验。如侧风、进口气流畸变等试验，

重点关注畸变模拟条件、发动机稳定性、稳态及瞬态

性能。

（5）结构完整性试验。如高循环和低循环疲劳、转

子结构完整性、包容性、振动和应力等试验，重点关注

试验条件、发动机状态和载荷等。

（6）环境和吞咽类试验。如高原起动、环境结冰、

吞鸟、吞冰、吞砂、吞雨等试验，重点关注试验环境条

件、试验方法、撞击位置、吞咽物的量和速度等关键参

数，另外需关注发动机的性能变化和结构损伤情况。

（7）高空试验。一般包含飞行试验、高空台试验，

重点关注发动机在全包线范围内的功能、性能，根据

2 个平台的特点和能力，对试验结果进行相互补充和

相互印证[10]。

2.2 试验特点

大涵道比涡扇发动机结构形式与小涵道比发动

机的有一定差异，装配对象多为客机、运输机、加油机

或特种飞机，具有长寿命和高可靠性的特点，因此其

整机试验具有如下特点。

（1）试验考核标准参照适航要求。现今国际上普

遍采用的大涵道比涡扇发动机整机试验考核标准均

参照适航要求进行，适航规定与通用规范有显著区

别，适航是保证航空器安全性的最低标准，即是强制

性标准。适航标准在全球范围内适用较广，随着对安

全性认识逐渐提高，各国不仅在民用领域按照适航标

准制定试验考核标准，同时也将适航理念引入军事领

域，制定了相关的军用适航标准。

（2）试验时数长。由于大涵道比涡扇发动机具有

长寿命的特点，先进的大涵道比发动机在翼工作时间

可以超过上万小时，使其研制过程中试验、试飞的时

数长。在发动机投入使用后，仍持续进行“取证后加速

循环试验”，如 PW4000 发动机取证后在 2 年内利用

8 台发动机继续进行 PACER 试验；CF6 发动机的

PACER 试验进行 20000 个循环，投入航线运营时已

完成 3600 个，相当于正常航班运行 2 年。

（3）试验方法独特。大涵道比涡扇发动机具有风

扇直径大、喷管不可调节、VBV 及 VSV 调节的特点，

结合其配装对象用途和装配的方式，使其有自身独特

的试验方法。例如，由于直径大、配装进气道较短，进

气畸变试验一般采用模拟网、模拟板畸变发生装置进

行；由于配装的飞机飞行姿态较平稳，吞水试验一般

采用均匀喷水的方式；由于具有在翼工作时间长的特

点，如果按照正常载荷进行可靠性、耐久性试验，则试

验周期将长达数年，一般采用加速模拟试验方法的等

效考核以缩短试验周期。

（4）试验设备要求高。大涵道比涡扇发动机由于

涵道比大，风扇直径大，需要试验器尺寸较大，以满足

其大推力、大进排气流量要求。同时大涵道比发动机

98



王 海：中国大涵道比涡扇发动机整机试验验证规划研究第 6 期

一般都需配装反推力装置，要求试验台具备正、反向

推力测试能力及正、反向排气能力。参照适航标准，

试验台架还应能满足大涵道比涡扇发动机特种试验

需求。

3 国外先进大涵道比涡扇发动机整机试验

3.1 国外大涵道比涡扇发动机发展

目前，在大涵道比涡扇发动机国际市场上，GE、

RR 和 PW3 大公司经过几十年的发展，发动机实现系

列化，推力范围覆盖 95kN～490kN[11]。在发动机研制

过程中开展了大量的科研试验和适航取证试验，随着

发动机技术的不断进步，整机试验验证方法和测试方

法等逐步成熟完善。

3.2 国外大涵道比涡扇发动机典型试验

3.2.1 可靠性寿命类试验

可靠性寿命类试车是耗时最长、对发动机全面

考核最充分的 1 项试验 [12]，例如初始维修检查试

车。国外发动机在进行适航取证时，均开展初始维

修检查试车以验证发动机的可靠性、耐久性等。不

同的发动机公司对相同试验的考核方式存在一定

的差异。

PW4000 发动机初始维修检查分 3 个阶段完成，

共计 3208 次加速循环及 128 次转速递减循环，程序

时间约为 910.0 h，总累计试车时间为 927.8 h，等效

外场 8020.0 h 的载荷试验，载荷加速系数为 8.8。试

验包括 90%“滑跑起飞”加速飞行循环、10%“急跃”加

速飞行循环和 40 个转速递减循环，加速飞行循环用

于模拟时长 2.5 h 的典型飞行循环的低周疲劳和高

温持久蠕变载荷，40 个转速递减循环用于模拟爬升

和巡航段的高周疲劳载荷。

CFM56 发动机也采用加速任务循环试验方法来

确定发动机首次维修时限，其加速任务试车循环又叫

“C”循环，每个“C”循环用于模拟 1 个典型商用飞行

循环。每个循环的运行时间为 20 min，总计运行 750

个循环，共计约 250 h，以此来模拟首次维修时限，大

大缩短试验周期。

2 型发动机初始维修检查试车谱的对比分析见

表 1。2 型发动机均采用加速试车的方式进行考核，加

速系数相当，均针对低周疲劳和高温持久蠕变，由于

考核的侧重点不同，2 型发动机大状态停留时间、循

环数、总等效时间均有较大差别。

3.2.2 吞咽环境适应性试验

根据适航要求，各航空发动机公司均开展了大量

的吞鸟、吞水等吞咽类试验，来验证发动机结构强度

和吞咽后的稳定工作能力[13-14]。

3.2.2.1 吞鸟试验

GE、CFM56 等系列发动机，针对发动机吞鸟能

力，均开展了相应部件、整机试验。GE 发动机地面吞

鸟试验场景如图 1 所示。

3.2.2.2 吞水试验

国外先进大涵道比涡扇发动机均开展吞水试验，

CMF56 发动机吞水试验如图 2 所示。按照适航要求，

完成了稳态及过渡态吞水试验，吞水量满足不低于发

动机进口空气流量 4%的要求。

3.2.2.3 侧风试验

为评估大涵道比涡扇

发动机在逆风和侧风引

起进气畸变条件下的性能

和稳定性，需在露天试验台

利用侧风试验装置对侧风

试 验 条 件 进 行 模 拟 ，

CF6-50 发动机在 18～20.6

m/s（30～40 节）的侧风条件下对发动机稳定工作能力

进行了评定，如图 3 所示。

表 1 2型发动机初始维修检查试车谱对比分析

PW4000 CFM56

试车方式 加速任务循环试车 加速任务循环试车

加速系数 8.8 7.5

模拟载荷种类
低周疲劳、高温持久蠕

变、高周疲劳

低周疲劳、高温

持久蠕变
反推循环 忽略 保留
单次起飞状态

停留时间 /min
1.5 6.0

最大连续以上状态占

总试车时间比例 /%
12.6 32.5

最大连续以上状态占

总等效时间比例 /%
1.4 4.3

总起飞循环数 3208 750

总等效时间 /h 8020 1875

图 1 GE发动机露天台吞鸟

试验场景

图 2 CFM56发动机露天台

吞水试验场景

图 3 CF6-50 发动机侧风

试验场景
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4 中国在整机试验方面的差距

4.1 试验标准和规范需完善

中国正在开展大涵道比涡扇发动机的研制，并完

成了大量的整机试验，在试验验证中，考核方案以目

前现有的标准和规范为基础，并引入适航理念，吸取

了大量适航方面的经验，加严了对发动机的考核，取

得了一定的成果。但由于中国首次引入适航标准进行

大涵道比涡扇发动机研制，尚未走完适航取证的全过

程，仍需对适航标准的研究进行经验积累与总结。同

时由于中国国军标是以美国相关标准为蓝本制定的，

不能完全适用于对大涵道比涡扇发动机的考核，因

此，现已开展部分国军标的修订工作，考虑大涵道比

涡扇发动机的研制特点，完善相应的标准及规范。针

对目前中国的大涵道比涡扇发动机研制的现状，在设

计和试验验证中，应继续坚持将国军标与适航标准相

结合的方式，相互补充。

4.2 试验方法需积累

随着中国大涵道比涡扇发动机的研制不断深入，

开展了多个国内首次的整机试验研究与验证，如稳定

性试验、噪声试验及特种试验等，开创性地填补了国

内大涵道比涡扇发动机整机试验领域的多个空白，积

累了一定的试验方法与经验。但同时还应看到，在试

验的系统性和有效性方面还有待提高，研究性、摸底

性试验还需要加强。

国外航空发动机试验技术经历了长期的技术积

累与发展，对试验方法进行了不断的研究与探索，形

成了成熟的试验方法理论与验证体系，满足了未来军

民用航空发动机先进技术发展的需要。中国在大涵

道比涡扇发动机整机试验方法上仍需加强研究与探

索，在稳定性逼喘试验、可靠性寿命累积加速模拟试

验、整机旋转部件应力测量试验及特种试验等方面，

持续开展试验方法的深入研究，充分利用国内外资

源，不断地总结和积累，为大涵道比涡扇发动机研制

奠定基础。

4.3 试验能力待提高

各航空强国投入巨资，建立了规模庞大的试验基

地，拥有大量高水平试验测试及研究设备，而中国大

涵道比涡扇发动机整机试验设备在数量和技术水平

上仍有较大差距。仅以美国 GE 公司为例，目前其在

伊文代尔、皮勃尔斯、温尼伯共建有室内、高空及露天

试验台共计 20 余座。最近在温尼伯露天台测试的

GE9X 发动机推力达 568kN。美国空军阿诺德工程发

展中心高空模拟试验舱直径达 8.5 m，最大推力为

441kN，进气流量达 1250kg/s。在飞行试验台方面各大

公司多采用成熟客机如波音 747、空客 A380 等进行

改装，可测量参数更多，噪声水平更低，航程更远，飞

行包线更广，可开展更大推力级大涵道比涡扇发动机

试飞验证。在数据采集和处理上，国际上先进的整机

试验台测量通道多达 3500 个，动态采样速度可达每

秒 20 万个点[15]。

中国经过几十年的发展，建设了室内、露天、高空

及飞行试验台，基本具备功能性能、可靠性寿命、环境

适应性、稳定性、结构完整性及高空试验的能力，初步

建立了大涵道比涡扇发动机整机试验验证体系。但同

时应看到，中国在大涵道比涡扇发动机整机试验能力

上与国际先进水平相比仍有一定差距[16-17]，不能满足

后续多型号研制的发展需求，仍需加大投入进行研究

与建设。

5 试验规划的原则

5.1 在试验标准上，应以适航要求为基础，全面贯彻

国军标要求

中国大涵道比涡扇发动机整机试验在验证标准

上，应充分参考目前已有的研制基础，结合国内技术

现状，以适航要求为基础，全面贯彻国军标要求，坚持

将国军标与适航要求相结合，相互补充，对于国军标

和适航要求均包含的试验考核项目，应结合型号使用

特点加大考核力度，尽早暴露发动机潜在问题，加速

发动机成熟进程。

5.2 在试验规划上，应先加大考核时数，积累数据和

总结经验

中国大涵道比涡扇发动机试验规划应结合国内

研制特点充分借鉴国际上成熟经验，加大考核时数，

积累数据和总结经验。可视情增加发动机样本数量，

确保考核试验全面性及准确性，提前暴露潜在问题，

确保交付的产品安全可靠，同时将各类试验有效结

合，尽可能保证各台发动机物尽其用。

5.3 在试验方法上，应融合军标适航要求，确保考核

系统有效

针对目前国内已掌握的试验方法，应加强总结与

提升，同时在立足自主研制的基础上积极开展对外合

作，学习国外先进航空发动机整机试验方法及试验经
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验，鼓励支持多做一些开创性的前瞻课题研究与探

索，加速提升国内试验技术水平。

6 建议重点关注的问题

6.1 试验设施

在试验设施上，目前室内、露天、高空及飞行试

验台可基本满足在研型号的需求，也建立了一些能

够满足适航要求的试验设施设备，为了完全满足适

航要求，需开展整机台架、设备设施和测量等方面的

建设。

6.2 验证标准

目前国内民用航空发动机设计和验证按照适

航要求开展设计和验证，军用发动机在研制过程中

引入适航理念，将适航要求与国军标要求相融合，

在设计、试制和试验中贯彻，建议开展军用发动机

适航性体系建设并建立标准，以满足后续军用发动

机研发的需要。

6.3 验证方法

应重点关注目前国内型号研制急需的整机试验

验证方法，如全寿命加速模拟试车，特种试验等，在研

制进程中不断总结完善。

6.4 关键技术

目前中国已基本掌握了小涵道比涡扇发动机的

设计及整机试验验证技术，可以为大涵道比涡扇发动

机的设计及试验验证提供参考，但由于涵道比以及发

动机的用途不同，在关键技术方面也存在一定的差

异。大涵道比涡扇发动机开展整机试验验证需掌握的

关键技术包括[18-19]：

（1）整机试验仿真技术。如虚拟样机装配仿真、整

机性能试验仿真等。

（2）试验测试技术。如非接触式发动机转子振动

载荷监测、转子部件参数测试及信号传输、整机振动

测试及诊断技术等。

（3）试验数据分析技术。如可置信度数据智能选

取等。

（4）试验结果评定技术。如特种试验结果评定技

术等。

（5）持久试车载荷谱设计技术。如等效载荷加速

设计技术等。

（6）专项试验关键技术。如整机包容试验叶片断

裂技术等。

7 结束语
（1）大涵道比涡扇发动机具有高可靠性及长寿命

的特点，使得整机试验时数及周期较长，其试验方法

与其他涡扇发动机的有一定差别，需要专用的试验设

备，为充分保证发动机安全可靠，目前国际上普遍采

用适航标准进行整机试验考核，适航标准要求较高，

整机试验难度大。

（2）在未来国内试验标准制定或修订时，应以适

航要求为基础，全面贯彻国军标要求，完善相关规范

及标准，同时在试验考核时坚持国军标与适航要求相

结合，互为补充。

（3）试验规划应全面科学合理，对新研制型号应

加大样本数量及考核时数，充分暴露潜在问题，同时

对试验技术状态应进行科学预测，合理利用资源避免

浪费。

（4）加强国内试验设施建设及试验能力提升，重

点关注目前研制急需的试验设备，坚持国内自建与国

际引进相结合的原则，为后续大涵道比涡扇发动机整

机试验验证体系建设奠定基础。

（5）坚持自主研制，对已掌握的试验方法及关键

技术做好总结与提升，同时积极开展对外合作，学习

国际上先进的试验方法及适航取证经验，缩短研制周

期，加速提升试验技术水平。
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