
第  45 卷第  5 期
2025 年  10 月

振动、测试与诊断 Vol. 45 No. 5
Oct.2025Journal of Vibration，Measurement & Diagnosis

航空发动机气路故障部件特性变化规律
∗

王净巍 1，  余 壮 2，3，  姚 远 2，3，  耿 佳 2，3

（1.中国航发沈阳发动机研究所  沈阳，110015）
（2.西安交通大学机械工程学院  西安，710049）

（3.航空动力系统与等离子体技术全国重点实验室  西安，710049）

摘要  针对压气机故障诊断中机理不清晰的问题，为了揭示叶片磨损后压气机部件特性偏差的变化规律，通过数值

仿真分析方法研究了叶片在不同磨损程度下的部件特性变化规律。结果表明：叶片表面磨损相比于叶尖磨损引起

的压气机性能衰退程度更明显，且转速越高，性能衰退的程度越大；叶尖间隙增大导致的效率衰退值随着压比增大

呈现出先减小后增大的规律，其中在压气机的工作线附近，效率的衰退值随压比变化较为稳定，而流量衰退值随压

比的增大而增大；叶片表面粗糙度增大后效率和流量的衰退值都随压比的增大而增大，在接近失速的压比下衰退值

有减小的趋势；在工作线附近，不同程度的叶片磨损对流量的影响大于对效率的影响。该结果可为航空发动机气路

故障诊断方法的研究提供理论参考。
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引  言

在航空发动机健康管理系统中，气路故障诊断

技术占据了重要的地位［1］。发动机状态预测及健康

管理的研究工作是建立在大量数据基础上开展的，

而实际中机组能够获取的故障数据量具有很大的局

限性，难以通过收集到的真实数据构建有效的气路

故障诊断系统。目前，应用最广泛的方法是以发动

机的性能模型为基础，通过给定气路部件的效率和

流量偏差系数［2］，进行发动机典型气路故障的模拟

分析［3］，从而获取大量的仿真故障数据，用于发动机

气路故障诊断方法的研究和验证工作［4］。

航空发动机长期在恶劣环境下运行，而压气机

处于机体前端，更容易受到空气中的风沙、冰晶、盐

雾、化学污染物及机械磨损的影响，导致叶片磨损、

叶尖间隙增大以及叶片表面粗糙度增加，从而降低

压气机的性能，这是外场维护中最常见的气路故障

模式之一。为了提升压气机气路故障诊断方法的可

靠性，在对其进行有效性验证的过程中，需要丰富且

完整的故障数据。在结合发动机性能模型和气路部

件效率、流量偏差系数等参数，对不同压气机气路故

障进行模拟的过程中，需要有效的部件特性变化机

理作为理论依据。针对此问题，国内外开展了大量

的研究工作。孙海鸥等［5］针对某型 1.5级轴流压气机

进行了数值模拟研究，在额定流量条件下，发现间隙

值增加 1% 弦长时，效率和压比分别下降 0.6% 和

0.17%。Graf 等［6］通过实验发现，非均匀叶尖间隙使

峰值效率降低了 0.4%，最大压比降低了 8%，周向非

均匀叶尖间隙与最大均匀叶尖间隙对转子的失速点

影响接近。Aldi等［7］对 NASA Stage37压气机进行数

值仿真，研究了污染导致的压气机粗糙度增加对总体

性能衰退和内部流场特征的影响，得出了粗糙度对于

跨音速压气机性能影响的规律。李飞［8］对具有均匀粗

糙度和非均匀粗糙度的压气机叶片进行仿真，讨论了

叶片表面粗糙度位置的不同对压气机性能损失的影

响，并分析了动静叶吸力面和压力面不同叶片粗糙度

的改变与压气机性能损失之间的关系。

尽管现有研究探讨了叶片磨损后峰值流量下的

效率和压比衰退值，但为了使基于性能模型的气路

故障数据模拟更接近实际情况，实现高逼真度的故

障数据模拟，有必要对叶片磨损的压气机在不同工

况、不同压比下流量和效率特性偏差比率的变化规

律进行研究。为此，笔者结合数值计算方法对轴流

式压气机存在表面磨损时的运行状态进行了模拟分

析，讨论了压气机表面存在磨损时对应的部件特性
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变化机理，为发动机气路故障诊断方法和故障数据

生成方法提供理论依据。

1 数值计算方法

1.1　计算方法与条件　

以实验室某单级压气机为研究对象，采用 Tur‑
boGrid 软件进行网格划分，对压气机转子采用单通

道网格，网格拓扑结构采用 O4H 型，进出口通道使

用 H 型网格，叶片使用 O 型网格，并增加了近壁处

的网格数量。单通道三维网格与叶片前缘网格细节

如图 1 所示。

数值计算使用 CFX 求解器，设为定常流动，采

用适应逆压力梯度较好的湍流模型，选取方案为高

精度的迎风格式和湍流数值方法。压气机的进口设

置为总温和总压边界，总温为 288.15 K，总压为

101 325 Pa；出口设置为平均静压边界条件，并通过

修改出口静压值来计算压气机的特性曲线及性能参

数。叶片、轮毂和机匣等壁面设置为绝热无滑移的

边界条件，叶片通道两侧设置为周期性边界条件。

当仿真中转子气边区域流场出现大面积回流导致质

量流量急剧下降时，认为压气机进入了失速状态。

为了表现叶片磨损对压气机的影响，本研究将

其对叶片形态产生的变化分为叶尖间隙增大和叶片

表面粗糙度增大。对于叶尖间隙增大的模拟，以设

计的叶尖间隙（T=0.506 mm）为基准，通过不断减

小叶片高度来增大叶尖间隙值，直到 2.5 倍设计叶

尖间隙。对于叶片粗糙度的模拟，以计算流体力学

前处理模块中粗糙壁面的设定方法给定等效砂粒粗

糙度 ks，使用 Scalable 壁面函数，参考国内外针对真

实服役的航空发动机的叶片表面轮廓平均偏差 Ra

的范围研究［9］，并根据 Ra与 ks的经验关系 ks=6.2Ra，

对等效砂粒粗糙度进行换算［10‑12］。对于不同的运行

工况，分别设置了 100%、80% 和 60% 的设计转速

（设计转速为 N）。计算方案设置见表 1，其中出口

条件均为给定静压。

1.2　网格无关性验证　

为了验证网格数量对计算结果的影响，本研究

设置了 4 种不同数量的网格，分别命名为 Grid1、

Grid2、Grid3 和 Grid4，其 具 体 网 格 数 量 分 别 为

493 578、1 010 808、1 557 360 和 1 979 680。对 4 种

网格进行计算，得到压气机的特性曲线，以进行网格

无关性验证。不同网格数特性曲线对比如图 2所示。

其中，横坐标为以压气机设计流量为基准进行无量

纲化得到的无量纲流量。可以看出：4 套网格计算

得到的特性曲线整体趋势相同，随着网格的密度增

图 1　单通道三维网格与叶片前缘网格细节

Fig.1　Single channel 3D mesh and blade leading edge mesh 
details

表 1　计算方案设置

Tab.1　Calculation scheme settings

方案

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11
12

转速

1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N
1.0N/0.8N/0.6N

间隙

1.00T
1.25T
1.50T
1.75T
2.00T
2.50T
1.00T
1.00T
1.00T
1.00T
1.00T
1.50T

ks/μm
0
0
0
0
0
0
5

10
30
50
70
30

Ra/μm
0
0
0
0
0
0

0.8
1.6
4.8
8.0

11.2
4.8

图 2 不同网格数特性曲线对比

Fig.2　Comparison of characteristic curves with different grid 
numbers
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大，效率有所增加，而总压比有所下降；在每个工况

下，通过 Grid3 和 Grid4 获得的特性曲线几乎完全重

合，而使用网格数量较低的 Grid1 和 Grid2 计算得到

结果相差较大。可见，Grid3已经达到了网格无关性

要求。因此，综合计算精度和计算所耗的资源，本研

究选择 Grid3网格进行后续计算。

2 计算结果与分析

2.1　总体性能分析　

设计转速下不同叶片磨损情况效率、压比与流

量特性对比分别如图 3、4所示。其中：点划线代表无

故障压气机；实线代表只发生叶尖间隙增大的压气

机；双划线代表只发生叶片粗糙度增大的压气机；点

线代表叶尖间隙和叶片粗糙度同时增大的压气机。

由图可以发现，相比于无故障叶片，不同程度的

叶尖磨损和叶片表面磨损均会导致压气机性能衰

退。叶尖间隙增大，效率和压比特性曲线均向下偏

移，堵塞流量变化较小。叶片表面粗糙度增大，效率

和压比特性曲线更偏向左下方移动，其中：曲线向左

偏移是因为气流通过叶片时会遭遇更多的摩擦力，

导致流量减小，进而对气体的做功量减小；曲线向下

偏移则是因为压气机内部损失增加，由摩擦导致的

能量耗散量增加，压气机轴功向压缩气体的有效功

转化量减小，且叶片粗糙度增大相比于叶尖间隙增

大引起的压气机性能衰退程度更大一些。

通过计算发现在一定的叶尖磨损程度内，效率

下降的程度与叶尖间隙值的大小呈近似线性关系。

对于本研究中的压气机，其叶尖间隙每增大 0.5%
叶高，近失速工况点、峰值效率工况点和近堵塞工况

点的效率分别会下降 0.23%、0.33% 和 0.4% 左右。

叶片表面磨损导致的性能衰退比例与等效砂粒粗糙

度没有线性关系，随着粗糙程度的增加，压气机的性

能对这种故障形式的敏感度逐渐降低，等效砂粒粗

糙度 ks从 5 μm 增加到 10 μm，峰值效率衰退值增加

了 0.33%；而 ks 从 10 μm 增 加 到 70 μm，每 增 大

20 μm，峰 值 效 率 衰 退 值 分 别 只 增 加 了 0.81%、

0.51% 和 0.38%。由于粗糙度增加导致的堵塞作

用，在峰值效率流量和堵塞流量之间，叶片磨损导致

的压比下降程度明显大于叶尖间隙的增大。而叶尖

间隙增大更容易导致流动失稳，在近失速流量下压

比下降程度更大。

当叶尖间隙为 1.5T、ks为 0 μm 时，峰值效率下

降 0.67%，对应流量下压比下降 0.26%；当叶尖间隙

为 1T、ks为 30 μm 时，峰值效率下降 1.01%，对应流

量 下 压 比 下 降 0.31%；当 叶 尖 间 隙 为 1.5T、ks 为
30 μm 时，峰值效率下降 2.25%，对应流量下压比下

降 0.70%。两种故障形式同时作用时，压气机性能

衰退值大于其单独发生时叠加后的衰退值。

不同转速下压气机特性曲线如图 5 所示。由图

图 5 不同转速下压气机特性曲线

Fig.5　Compressor characteristic curves at different speeds

图 3　设计转速下不同叶片磨损情况效率-流量特性

Fig.3　Efficiency flow characteristics under different blade wear 
conditions at design speed

图 4　设计转速下不同叶片磨损情况压比-流量特性

Fig.4　Pressure ratio flow characteristics under different blade 
wear conditions at design speed
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可知：在 100%、80% 和 60% 设计转速下，压气机峰

值效率变化不大，压比在低转速时下降较多；随着转

速的增大，压气机稳定运行的范围逐渐变小；随着转

速的降低，气路故障导致压气机在同一流量下效率

和压比的衰退程度逐渐减弱。

2.2　叶片磨损对压气机部件特性的影响　

使用发动机部件级模型进行仿真时，模型内置

的部件特性关系通常采用总压比作为自变量，在模

型进行迭代计算时，通过当前的转速和压比找到对

应的效率和流量参数［13‑14］。因此，为了更有效地表

征叶尖磨损故障对压气机性能衰退的影响，笔者使

用相同压比下的流量特性和效率特性的偏差来表征

气路故障的影响。

不同叶尖间隙值效率偏差变化和流量偏差变化

分别如图 6、7 所示。由图 6 可知，在设计转速下，效

率的偏差比率在压气机几乎处于堵塞状态时最小，

从近堵塞工况到近失速工况过程中，因为叶尖间隙

增大导致的效率衰退值呈现出先减小后增大的规

律，而在压气机的工作线附近（压比为 1.58 左右），

效率的衰退值较为稳定。随着叶尖间隙值的增大，

效率衰退值稳定的范围也不断缩小。叶尖间隙增大

到无故障时的 2.5 倍时，压气机工作压比下的效率

偏差比率为-1.69%，在接近失速时可达-2.6%。

与效率特性不同，流量特性的变化与压比正相

关，压比越大，流量下降的越快，叶尖间隙增大后与

无故障时的流量衰退比例也增加的越快。由图 7 可

知，在设计转速下，在近堵塞的范围内，叶尖间隙值

增大造成的流量衰退可忽略不计，而接近失速时造

成的流量衰退可达 10%。在压气机工作压比下，叶

尖 间 隙 增 大 到 无 故 障 时 的 1.25 倍 时 ，流 量 下 降

0.51%；增 大 到 无 故 障 时 的 2.5 倍 时 ，流 量 下 降

2.13%。在低转速工况下，部件特性变得更加平缓，

并且由于压比范围缩小，只体现出工作压比附近的

特性偏差。其变化趋势总体与设计转速下相似，即

在工作压比附近，效率衰退比率变化不大，流量衰退

比率随压比的增大而增大。低转速下效率和流量的

整体偏差比率更小。

不同叶片粗糙度下效率偏差变化和流量偏差变

化分别如图 8、9 所示。在设计转速下，从堵塞工况

到失速工况，叶片粗糙度增大后效率和流量与无故

障时的偏差比率都呈现先增大后减小的趋势，这与

叶尖间隙增大导致的特性变化趋势不同。由于叶片

表面粗糙度增大导致附面层变厚所引起的堵塞作用

以及近失速时的不稳定性，所以在工作压比至近失

速工况时的衰退程度较大。在更接近失速压比时，

由于摩擦力增大引起压气机流量减小，故特性曲线

左移。当粗糙度较低时，压气机性能下降程度较低，

图 6　不同叶尖间隙值效率偏差变化

Fig.6　Variation in efficiency deviation of different tip clear‑
ance values

图 7　不同叶尖间隙值流量偏差变化

Fig.7　Variation of flow deviation with different tip clearance 
values

图 8　不同叶片粗糙度下效率偏差变化

Fig.8　Variation of efficiency deviation under different blade 
roughness

图 9　不同叶片粗糙度下流量偏差变化

Fig.9　Variation of flow deviation with different blade rough‑
ness
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导致在某个压比下（1.595~1.600）的特性偏差降低。

在近堵塞区域，由于压气机流量相对较大，粗糙度导

致相同压比下性能的衰退相对较低。

航空发动机压气机的气路故障诊断中主要参考

工作线附近的性能衰退量，因此本研究计算了不同

转速、不同叶尖间隙和不同叶片粗糙度下的压气机

效率、流量特性在工作压比附近的偏差值。压气机

在不同故障情况下对部件特性的影响见表 2。

2.3　叶片磨损流场分析　

为进一步研究叶片磨损对压气机的影响，选择

在设计转速、峰值效率流量下不同叶顶通道的流场

进行对比。不同叶尖间隙值 99% 叶高处峰值效率

点相对马赫数（当地气流速度与声速的比值，无量纲

参数）分布如图 10 所示。其中，黑色虚线箭头起于

叶片前缘，在吸力面后的红色区域为叶尖泄漏流，这

是由于压力面和吸力面的压差作用，使部分气体翻

过叶顶通道形成的叶顶泄漏流［15］。由图可以看到，

泄漏流在靠近叶片吸力面的通道处与激波相交，并

穿过激波与来流交汇后在下一叶片压力面附近形成

滞止区，相对马赫数较低，造成较大的损失。当叶尖

间隙较大时，泄漏气流的速度和质量流量也随之增

加，这会导致气流的旋转和能量损失，对压气机的性

能产生负面影响。当叶尖间隙为 2T时，正常叶片靠

近前缘的激波受到大流量的泄漏流影响而削弱，泄

漏流与靠压力面来流相遇形成高损失区域面积也增

大，这是导致其效率和压比大幅下降的重要原因。

不同叶尖间隙值 99% 叶高处峰值效率点静压

分布如图 11 所示，其与相对马赫数云图反映的现象

表 2　压气机在不同故障情况下对部件特性的影响

Tab.2　The influence of compressor on component 
characteristics under different fault conditions

故障

情况

1.25T

1.50T

1.75T

2.00T

2.50T

5 μm

10 μm

30 μm

50 μm

70 μm

1.5T及

30 μm

衰退量

内容

效率

流量

效率

流量

效率

流量

效率

流量

效率

流量

效率

流量

效率

流量

效率

流量

效率

流量

效率

流量

效率

流量

当前转速/设计点转速

60%
0.307~0.351
0.883~1.100
0.599~0.657
1.662~2.034
0.878~0.956
2.193~2.997
1.158~1.256
2.591~3.626
1.651~1.760
3.654~4.723
0.329~0.355
0.576~0.951
0.598~0.637
0.837~1.483
1.260~1.626
1.773~2.979
1.674~1.722
3.247~4.659
1.941~2.017
4.671~6.416
1.815~2.005
3.374~4.432

80%
0.348~0.353
0.662~1.033
0.656~0.675
1.285~1.857
0.942~0.988
1.662~2.694
1.228~1.305
1.909~3.417
1.754~1.814
2.418~4.191
0.371~0.399
0.496~0.941
0.633~0.693
0.698~1.434
1.299~1.413
1.543~3.055
1.739~1.808
3.401~4.800
1.946~2.120
4.971~6.092
1.815~2.005
3.374~4.432

100%
0.314~0.437
0.192~1.623
0.604~0.695
0.406~1.884
0.870~0.931
0.756~2.290
1.143~1.171
1.097~2.503
1.686~1.742
1.500~3.187
0.292~0.443
0.625~1.144
0.539~0.760
1.078~1.739
1.066~1.509
2.388~3.735
1.202~1.890
3.208~5.344
1.304~2.136
3.827~6.359
1.815~2.005
3.374~4.432

图10 不同叶尖间隙值99%叶高处峰值效率点相对马赫数分布

Fig.10　Relative Mach number distribution of peak efficiency 
points at 99% blade height with different tip clear‑
ance values

图 11 不同叶尖间隙值 99% 叶高处峰值效率点静压分布

Fig.11　Static pressure distribution of peak efficiency points at 
99% blade height with different tip clearance values
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一致。由图可以看出，蓝色的泄漏流穿过激波后在

叶片通道内形成面积较大的低压三角区，随着间隙

值的增大，低压区影响的范围也逐渐增大到叶片的

出口处。

不同粗糙度下 90% 叶高峰值效率点相对马赫

数分布如图 12 所示。由图可知，叶片表面粗糙度增

加后，气体流动的马赫数分布形态变化不显著，但整

体马赫数有下降的趋势。叶片表面粗糙度对流动特

性的影响主要表现在吸力面激波位置有向叶片前缘

移动的趋势上，其幅度增加但作用范围却在缩小，这

表明随着粗糙度的增加，压气机流动更容易发生失

速的情况。表面更粗糙的叶片降低了气体的流速，

从而增加了附面层的厚度，使得气流在通过叶片时

的堵塞效应更强，使激波与附面层的相互作用在吸

力面更靠近前缘的位置出现，扩大了分离区和尾迹

区的范围。此外，粗糙度降低了叶片做功能力，并导

致更大的低速区，使得尾迹中的掺混更加剧烈，从而

损失也相应增加。这些因素共同导致了压气机的性

能衰退。

不同叶片磨损模式下 S2 流面（指子午流面，即

与叶轮旋转轴垂直的平面内的流动截面）静熵云图

如图 13 所示。其展示了设计转速下的峰值效率点

在无故障、叶尖间隙增大、表面粗糙度增大以及叶尖

间隙和表面粗糙度同时增大的情况下，子午流面的

熵增分布。由图可知，各故障形式的静熵分布情况

大致相同，主要都在靠近轮毂和机匣处形成了高熵

增区域。

结合图 10 中叶顶间隙的流场结构可以发现，形

成高熵增区域的主要原因是由于叶顶间隙泄漏流以

及激波与之相互作用形成的二次流。随着叶尖间隙

的增大，叶顶的熵增程度和影响的范围也会增加。

随着叶片表面粗糙度的增大，整个叶片沿叶高的静

熵都较均匀地增加，但是粗糙度的增加也会增大叶

顶泄漏流的影响，使得靠近叶顶间隙处的熵增幅度

大于靠近轮毂位置的熵增幅度。当间隙值和表面粗

糙度同时增大时，叶片出口气流产生了更大的扰动，

尤其是在叶片尾缘的熵增最为明显。

不同叶片磨损模式下沿叶高方向静熵分布如

图 14 所示。由图可知，随着叶片磨损程度的提高，

轮毂、机匣和叶片出口区域的熵逐渐增大，叶顶、叶

根和叶片尾缘出现了严重的流动分离现象。

3 结  论

1） 叶片表面磨损相比于叶尖磨损引起的压气

机性能衰退程度更大一些，其转速越高，性能衰退的

程度越大。两种故障形式同时作用时压气机性能衰

退值大于故障单独发生时相加后的衰退值。

2） 叶尖间隙增大时效率衰退值随着压比增大

呈现先减小后增大的规律，在压气机的工作线附近，

图 13 不同叶片磨损模式下 S2流面静熵云图

Fig.13　Static entropy cloud map of S2 flow surface under dif‑
ferent blade wear modes

图 14　不同叶片磨损模式下沿叶高方向静熵分布

Fig.14　Static entropy distribution along the blade height di‑
rection under different blade wear modes

图 12 不同粗糙度下 90% 叶高峰值效率点相对马赫数分布

Fig.12　Relative mach of 90% blade peak efficiency point un‑
der different roughness
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效率的衰退值较为稳定，流量衰退值随着压比的增

大而增大。叶片表面粗糙度增大后效率和流量的衰

退值都随压比的增大而增大，在接近失速的压比下

衰退值有减小的趋势。

3） 叶尖间隙增大导致的泄漏流与通道激波相

互作用，泄漏流在穿过激波后在叶片吸力面形成高

损失区域，叶尖泄漏流对叶片通道主流的影响集中

在 80% 叶高以上的区域。粗糙叶片降低了气体的

流速，增加了附面层的厚度，使得气流在通过叶片时

的堵塞效应更强，导致更大的低速区，使得叶片尾缘

中的掺混更加剧烈，这些是叶片磨损导致压气机性

能衰退的重要因素。
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motor and the harmonic effect of the drive voltage， this paper focuses on the design and optimization of LLCC 
resonant network topology as well as total harmonic distortion （THD） of the output voltage for driving linear ul⁃
trasonic motors （LUMs）. Such method can effectively overcome the issue on the variations of the driving volt⁃
ages caused by the parameter time-variation to improve their operation stability. Firstly， the calculation method 
for the LLCC matching parameters is derived by using a contact-based equivalent circuit of LUMs considering 
the stator/mover contact boundary conditions，and a compensation capacitor is added to improve the elasticity 
margin and the stability of impedance matching. Furthermore， the filtering characteristics of the LLCC resonant 
network near the resonant frequency is discussed in depth， and the mathematical relationships are derived be⁃
tween the THD of the output voltage and the parameters of the LLCC resonant network are derived. Further⁃
more， the influence of the parasitic parameters of the transformer on the LLCC resonant network is also ana⁃
lyzed. On this basis， the design optimization methodology for the LLCC resonant network is proposed while act⁃
ing the THD of the sinusoidal output voltage as the main target. Finally， a LLCC resonant driver is designed for 
a V-shape LUM， and the corresponding experiments are conducted. The results indicated that the gain and the 
THD of the output voltage as well as the peak amplitude of the series capacitor voltage itself are determined by 
the ratio of the series capacitor and the parallel capacitor in the resonant network. The series inductor is the domi⁃
nating factor for the soft switching characteristics. The THD of the output voltage is controlled below 3%， 
which is improved more than 70% compared to the unoptimized LLCC resonant driver. 

Keywords　 linear ultrasonic motor； LLCC resonant network； impedance matching； harmonic suppression

Research on Characteristics of Typical Gas Path Fault Components in 
Aircraft Engines

WANG Jingwei1，　YU Zhuang2，3，　YAO Yuan2，3，　GENG Jia2，3

（1. Shenyang Engine Research Institute of AVIC　Shenyang，110015，China）
（2. School of Mechanical Engineering， Xi'an Jiaotong University　Xi'an，710049，China）

（3. National Key Lab of Aerospace Power System and Plasma Technology　Xi'an，710049，China）

Abstract　 In response to unclear mechanisms in compressor fault diagnosis research， this article aims to reveal 
the variation law of component characteristic changes caused by blade wear， numerical simulation analysis 
method is used for studying the changes in component characteristics of blades under different degrees of wear. 
The results show that the degree of compressor performance degradation caused by blade surface wear is more 
significant than that caused by blade tip wear. With the increased  speed， the degree of performance degradation 
becomes greater. The efficiency decay value caused by the increase of blade tip clearance shows a pattern of first 
decreasing and then increasing with the increase of pressure ratio. Near the working line of the compressor， the 
efficiency decay value is relatively stable with the change of pressure ratio， while the flow decay value increases 
with the increase of pressure ratio. After the increase of blade surface roughness， the decay values of efficiency 
and flow rate both increase with the increase of pressure ratio. Moreover， there is a decreasing trend in the decay 
values near stall pressure ratio. Near the working line， varying degrees of blade wear have a greater impact on 
flow rate than on efficiency. The results can provide a theoretical reference for the research of fault diagnosis 
methods for aviation engine gas paths.

Keywords　air circuit wear failure； tip clearance； blade surface roughness； performance degradation
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