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部件不确定性对涡扇发动机循环参数
选取的影响分析
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摘 要： 不确定性研究能够有效提升发动机设计的稳健性。通过量化部件参数的不确定性变化，应用蒙特卡

洛法，建立考虑不确定性的总体性能计算方法；通过设计循环参数样本集，获得不同循环参数组合下的性能总

参数不确定性分布和达标概率，分析不同置信度下的性能实现情况；综合权衡现有的技术水平实现风险和充分

考虑性能设计裕度后，确定满足要求的循环参数设计结果，并与某型发动机的设计和试验结果进行对比。结果

表明：在发动机总体方案初始设计阶段，本文建立的方法可以提升发动机设计稳健性、降低设计风险，某型发动

机循环参数选取的合理，本文方法可行。
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Abstract： Uncertainty analysis effectively can enhance the robustness of aero-engine design. An overall perfor⁃
mance calculation method considering uncertainty is established by applying Monte Carlo method， in which the un⁃
certainty variation of component parameters is qualified. By generating a sample set of cycle parameters combina⁃
tions， the uncertainty distribution of engine performance parameters and their compliance probabilities under differ⁃
ent operating points are obtained. The performance realization levels at specified confidence levels are analyzed. 
The cycle parameter scheme meeting the design requirements is determined through comprehensive trade-offs be⁃
tween implementation risks under current technical capabilities and performance design margins. The design results 
are compared with the design and test results of a certain engine. The results show that， during the preliminary de⁃
sign phase of engine system concepts， the proposed method can effectively enhance the robustness of the design out⁃
come and mitigate development risks. The cycle parameter selection of a certain engine is rational， and the pro⁃
posed method is feasible.
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0　引  言

不确定性研究是提升航空发动机设计稳健性

的重要关键技术。开展航空发动机不确定性研究

工作，最终目标是实现一次成功，区别于传统确定

性设计体系中依照经验预留指标裕度，在不确定

性体系中，对性能分散度进行量化评估与控制，可

以综合各方面因素并获得最优设计方案，尤其在

发动机总体方案设计初期，就需要考虑部件不确

定性对设计的影响，提升稳健性，从设计源头尽可

能的降低设计更改风险［1］。

涡扇发动机作为航空领域应用最为普遍的发

动机，其性能先进与否直接影响到飞机的性能和

安全，发动机循环参数是实现发动机性能要求的

主要因素，代表了发动机的设计水平。目前采用

的循环参数选取一般先依据经验选择部件效率、

总压恢复系数等参数，再通过不同循环参数组合

条件下的稳态性能计算，获得满足推力、耗油率等

设计要求的求解域，最后依据成熟发动机研制经

验，预留一定比例的性能裕度后，综合技术难度、

部件设计约束等因素，权衡后获得满足上述要求

和约束的发动机循环参数组合［2］。

实际工程研制中发现，采用现有的循环参数

分析过程中往往会遇到以下两个具体问题：一是

部件效率、总压恢复系数等参数会对发动机稳态

性能计算结果产生影响，这些参数的选取过程未

考虑实际工程研制过程中的非确定性变化，可能

存在由于非循环参数选取不当出现“欠设计”或

“过设计”的情况发生；二是性能裕度的预留以往

的做法是在发动机总体指标上依据工程经验直接

留出一定裕度，对于新研发动机，由于新技术的应

用，尚无足够的经验，有可能造成由于裕度取值不

合理导致冗余设计或造成指标难以实现的风险［3］。

考虑部件参数不确定性的概率设计方法是解

决以上问题的途径之一，即在循环参数分析过程

中就考虑部件非确定性因素对发动机设计结果的

影响，通过量化部件参数的不确定性因素，进而平

衡发动机的性能设计裕度，在同等的技术水平上

实现更好的设计性能，保证发动机总体技术方案

具备更好的设计稳健性。国内外针对航空发动机

部件不确定性和概率设计进行了大量的研究工

作，Massini 等［4］系统总结了航空发动机中的不确

定性量化理论及工程应用情况；曹大录等［5］开展了

考虑多工况性能可靠性的航空发动机循环设计方

法，提出了基于分布式协同响应面法思想的优化

设计方法，实现了多工况条件下的总体性能可靠

性计算；计自飞等［3］针对部件不确定性影响整机性

能达标的问题，利用总体性能参数对部件参数的

敏感性系数矩阵，结合和方根原理，建立了考虑部

件参数不确定性的航空发动机性能裕度设计方

法；唐海龙等［6］研究了涡轴发动机部件不确定性对

于控制规律变化和性能蜕化的概率影响；赵运生

等［7］应用蒙特卡罗模拟方法，研究了部件性能不确

定性对涡扇发动机总体性能的影响；樊巍等［8］从试

验验证角度，研究了部件不确定性对于涡扇发动

机整机稳态试验达标概率结果的影响，但未对设

计环节的不确定性进行研究。以上研究工作主要

是通过量化部件不确定性，对发动机的设计方案

或者试验验证结果的达标情况进行分析，但均未

从考虑部件不确定性的角度出发，综合考虑循环

参 数 选 取 和 性 能 裕 度 量 化 之 间 的 关 系 和 相 互

影响。

本文以双轴混排涡扇发动机为研究对象，构

建各部件设计参数的概率密度函数，表征部件参

数的不确定性变化，应用蒙特卡洛随机抽样获得

足够数量的计算样本，通过总体性能稳态性能计

算模型，获得给定循环参数组合下的总体性能参

数计算结果和样本分布，进而对比性能设计目标

（一般为推力、耗油率等具体指标要求）确定该组

循环参数下发动机性能的达标概率；建立基于概

率设计的循环参数选取方法，根据 Box-Behnken
试验设计方法［5，9-10］减少计算数量，设计循环参数

样本，获得不同循环参数组合下的性能参数分布

和达标情况，分析不同置信度下的性能实现情况，

综合权衡现有的技术水平实现风险和充分考虑性

能设计裕度后，确定满足要求的循环参数设计

结果。

1　考虑不确定性的总体性能计算

方法

1. 1　稳态性能计算模型

本文建立了双轴混排涡扇发动机稳态性能计

算模型［8，11-12］，其主要部件与截面定义如图 1 所示。

通过给定设计点飞行和大气条件，选定发动机循
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环参数、部件效率、总压恢复系数等参数进行设计

点性能计算，获得发动机各截面气动热力参数和

发动机总体性能参数。

对部件不确定性参数的量化，是实现不确定

性总体性能建模的主要步骤。通过发动机总体性

能参数敏感性分析，风扇、压气机、主燃烧室、高压

涡轮、低压涡轮、外涵道、喷管等部件参数（如表 1
所示）对发动机总体性能的影响最大，据此确定表

1 中的参数作为本文建模过程中需要考虑量化的

不确定性参数。

一般而言，需要通过大量的发动机试验统计

数据，才能准确预测部件性能不确定性对发动机

性能参数的影响。但是，研制初期阶段的发动机

尚无大量试验数据积累，借鉴成熟型号发动机的

部件性能不确定统计数据是一种可行的研究思

路。通过文献［13］统计可知，生产、装配等因素导致

的部件效率等参数的偏差量一般均在±1% 以内。

考虑到部件分别是在不同的车间、工厂制造后在

进行装配，假设各个部件的不确定性性能参数之

间不相关［4］，且各个部件的性能参数结果的不确定

性变化符合正态分布。为检验本文方法和模型的

可行性，将文献［13］提出的±1% 偏差量作为不确

定性部件参数的标准差 σ，且满足 3σ=1%，则每个

部件性能参数的随机样本均可以 99. 74% 概率落

在区间（μ-3σ，μ+3σ）内。

1. 2　蒙特卡洛概率计算方法

蒙特卡洛法几乎可以应用到任何形式数学模

型的不确定性分析中，其误差仅和抽样次数有

关［14］。航空发动机在总体性能仿真计算过程中，

各输入参数与计算结果关系复杂，无法通过输入

参数的散布特性来直接评估性能参数的分布特

性。蒙特卡洛法可以在部件性能不确定性分析中

得到有效应用，即依据已知设计变量的概率分布

类型，通过次数足够多的抽样，获得足够多的样

本，进而求得真实解的分布概率。

本文建立的蒙特卡洛概率计算方法的目的是

依据概率密度分布函数，对量化的部件不确定性

参数进行随机抽样，在保证足够的抽样数量基础

上，计算发动机性能参数的均值、标准差和达标概

率，获得性能参数的概率分布［15］。主要步骤为：

1） 确定样本容量。根据不确定参数的概率密

度函数，在不同样本容量条件下，依据概率密度函

数进行随机抽样，将每一组抽样参数带入稳态性

能计算模型，获取性能判定结果参数样本 y i，按照

式（1）计算判定结果参数均值
-
y，采用式（2）获得判

定结果参数标准差 S，判断不同样本容量条件下计

算结果的均值和方差是否随着样本容量的变化趋

于平稳，将获取满足要求的样本容量 n作为样本容

量参数值。需要特别说明的是，蒙特卡洛方法中

产生随机数的方法很多，为方便工程应用，采用文

献［14］提出的产生伪随机数的方法获取，具体方法

本文不再赘述。

-
y= 1

n ∑
i= 1

n

y i （1）

S=
∑
i= 1

n

( )y i -
-
y

2

n- 1 （2）

2） 达标概率判定。通过统计参数样本 y i 满足

性能参数指标要求的频次 n'，对比样本计算容量次

数 n，确定达标概率 P，参见式（3）所示。通过统计

某一循环参数下的达标情况，对循环参数设计解

域进行不确定性量化判断，剔除达标概率不满足

设定要求的样本。

P= n'
n

（3）
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图 1 发动机结构及截面示意图

Fig. 1　Engine layout and section definition

表 1　部件不确定性参数

Table 1　Uncertainty parameters of components
序号

1

2

3

4

不确定性参数

风扇效率

压气机效率

高压涡轮效率

低压涡轮效率

序号

5

6

7

8

不确定性参数

主燃烧室总压恢复系数

外涵道总压恢复系数

加力燃烧室总压恢复系数

喷管速度系数

3
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2　基于概率设计的循环参数选取

方法

双轴混排涡扇发动机的循环参数和主要设计

参数（本文统称为循环参数）包括发动机进口流量

WaF、风扇压比 πF、总压比 OPR、涡轮前总温 T4 和

涵道比 BPR。按照发动机设计流程，一般会根据

技术水平给出循环参数的选取范围，每个循环参

数按照一定的步长进行排列组合后，带入发动机

性能模型进行计算，获得最终的设计结果。为了

简化计算过程，降低计算成本，采用试验设计［9-10］

方法获取能够确保设计过程稳健性的循环参数组

合，提出基于概率设计的循环参数选取方法，从置

信达标的角度获取循环参数设计解域。计算步骤

包括：

1） 依据发动机技术水平确定循环参数范围，

并确定不同循环参数组合样本，作为开展循环设

计分析的输入。采用 Box-Behnken 法对循环参数

进行试验设计，通过大范围的样本点构造高精度

的近似模型，扩展设计空间并得到高阶信息，并给

响应表面近似模型提供样本数据，以此达到简化

设计过程并兼顾较好的预测性，进而得到循环参

数样本组合的目的。

2） 将每组循环参数样本带入考虑不确定性的

总体性能计算模型进行计算，对结果进行方差分

析，检验多组样本均值间的差异是否具有统计意

义，评价试验设计结果的有效性。

3） 对每组循环参数样本计算结果的达标概率

进行统计，淘汰达标概率不满足要求的参数组合。

4） 对剩余的循环参数样本进行性能裕度概率

分析，通过分析和设定不同性能裕度概率要求值

和置信度，考虑性能裕度对于循环参数的影响，进

一步减小循环参数选择范围。

5） 对循环参数的选择进行分析和评价，将循

环参数的选取转变为在推力、耗油率等设计目标

概率之间寻求最佳的平衡，依据发动机研制风险

可承受的程度，根据发动机实际技术特点和设计

人员的综合权衡，获得满足要求的循环参数组合。

3　算例与分析

以第四代涡扇发动机技术发展趋势［16］的循环

参数和部件设计参数要求为输入，同时，为方便本

文方法可行性对比，将某型发动机的推力 F和耗油

率 sfc指标作为达标概率统计要求，按以上要求进

行算例验证和分析。需要说明的是，下文算例中

主要性能参数均以计算值除以某型发动机实际设

计值的方式进行归一化处理，均为无量纲参数。

3. 1　计算条件的构建

按照前文模型要求，首先需要量化部件不确

定参数，将第四代涡扇发动机技术中值［16］设置为

部件参数概率密度函数的 μ值，并按照要求确定概

率密度函数，如表 2 所示，各部件参数均符合正态

分布，且满足 3σ=1%，并将其带入稳态性能计算

模型中。

按照第四代发动机技术水平［16］，以不同发动

机统计平均值作为中值，并以技术水平能力可达

到上下限设定为循环参数可选取的范围，如表 3
所示。

3. 2　样本容量的选取

在进行蒙特卡洛计算时，选取合理的样本容

量既能准确的反映各样本性能可靠性，又能减少

仿真计算负担，试给样本容量 1 000，运用建立的考

虑不确定性的总体性能计算模型和构建的计算条

件，研究推力和耗油率均值和标准差随样本容量

大小的变化关系，以确定合适的样本容量值。

F和 sfc均值随样本容量的变化曲线如图 2 所

表 2　不确定性参数选择范围

Table 2　Range of uncertainty parameters
不确定性参数

风扇效率

压气机效率

高压涡轮效率

低压涡轮效率

主燃烧室总压恢复系数

外涵道总压恢复系数

加力燃烧室总压恢复系数

喷管速度系数

μ

0. 86

0. 86

0. 90

0. 91

0. 96

0. 97

0. 95

0. 95

σ/%

±1

±1

±1

±1

±1

±1

±1

±1

表 3　循环参数选取范围

Table 3　Range of cycle parameters
循环参数

最大值

最小值

WaF/（kg·s-1）

 4

-4

πF

 1. 0

-1. 0

OPR

 2. 0

-2. 0

T4/K

 100

-100

BPR

 0. 2

-0. 2

4
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示，F和 sfc标准差随样本容量的变化曲线如图 3 所

示，可以看出：当样本容量达到 500 时，推力和耗油

率的均值、标准差波动逐渐趋于稳定，因此在进行

本文的算例计算时，样本容量取值均为 500。

3. 3　样本达标情况分析

按照构建的计算条件，通过 Isight 软件实现了

考虑不确定性的总体性能计算模型和基于概率设

计的循环参数选取方法集成。采用 Box-Behnken
法进行试验设计，得出 41 组循环参数样本，每组循

环参数样本根据选取的样本容量进行考虑不确定

性的总体性能仿真计算，采用编码化的循环参数

组合下的统计结果如表 4 所示。获得了循环参数

与性能结果参数之间的响应面方程，对计算结果

进行方差分析，F和 sfc的Rsquare值分别为 0. 956 7
和 0. 947 7，可以表明试验设计结果的有效性和响

应面模型的拟合精度较高，满足算例计算和设计

验证要求。对每组循环参数组合下的 F和 sfc达标

概率进行统计，剔除 F达标概率为 0 或 sfc达标概率

为 0 样本编号，获得可以满足 F和 sfc要求的循环参

数组合样本，开展循环参数选取分析。

表 4　不同循环参数组合下的达标概率分布

Table 4　Probability of meeting the standard under 
different combinations of cycle parameters

样本
编号

 1
 2
 3
 4
 5
 6
 7
 8
 9
10
11
12
13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
28
29
30
31
32
33
34
35
36
37
38
39
40
41

编码化循环参数

BPR

1
1
3
3
2
2
2
2
2
2
2
2
1
1
3
3
2
2
2
2
2
2
2
2
1
1
3
3
2
2
2
2
1
1
3
3
2
2
2
2
2

OPR

1
3
1
3
2
2
2
2
1
1
3
3
2
2
2
2
2
2
2
2
1
1
3
3
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
2
1
1
3
3
2

πF

2
2
2
2
1
1
3
3
2
2
2
2
1
3
1
3
2
2
2
2
1
3
1
3
2
2
2
2
1
1
3
3
2
2
2
2
2
2
2
2
2

T4

2
2
2
2
1
3
1
3
2
2
2
2
2
2
2
2
1
1
3
3
2
2
2
2
1
3
1
3
2
2
2
2
2
2
2
2
1
3
1
3
2

WaF

2
2
2
2
2
2
2
2
1
3
1
3
2
2
2
2
1
3
1
3
2
2
2
2
2
2
2
2
1
3
1
3
1
3
1
3
2
2
2
2
2

达标概率

F

1. 000
1. 000
0. 002
0
0
0. 561
0
1. 000
0. 862
1. 000
0
1. 000
1. 000
1. 000
0
0
0
0. 804
1. 000
1. 000
0
0. 900
0. 000
1. 000
1. 000
1. 000
0
1. 000
0
0. 467
0. 665
1. 000
1. 000
1. 000
0
0. 938
0. 004
1. 000
0
1. 000
1. 000

sfc

0
0
1. 000
1. 000
0
0
1. 000
0
0. 383
0. 443
1. 000
1. 000
0
0
0. 938
0. 800
1. 000
0. 850
0
0
0
0. 649
0
1. 000
0
0
1. 000
1. 000
0
0
1. 000
0. 994
0
0
1. 000
1. 000
1. 000
0
0. 850
0
1. 000
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从表 4 可以看出：1） 当 BPR或 πF取下限（编码

为 1）时，未出现 F和 sfc同时达标的样本，所以在选

择上述两个循环参数的时候要在技术水平允许的

范围内尽可能的选择较大的值；2） 当 OPR、T4 和

WaF其中一个参数取下限时（编码为 1）时，未出现

F和 sfc达标概率同时达到 1 的情况，可见在选择上

述三个循环参数时，取低值可能会使得发动机总

体性能结果的稳健性变差；3） 从发动机设计角度

出发，选择 F和 sfc达标概率同时达到 1. 0 的情况最

符合发动机稳健性设计要求，但是，需要注意的

是，不同的参数组合可能会带来部件设计难度增

加等问题，进而带来发动机尺寸、重量等其他结构

指标不满足要求的情况发生。

3. 4　性能裕度分析

应用表 4 计算结果，对其中 F和 sfc达标概率均

大于 0 的样本进行置信度分析（如图 4~ 图 5 所

示），当某一样本编号中，F大于设计目标值 1. 0 的

样本数量越多，即在图 4 中越靠图右侧，则对应样

本编号的 F设计裕度越大，但其置信度越低；同理，

sfc小于设计目标值 1. 0 的样本数量越少，则对应样

本编号的 sfc设计裕度越大，其置信度越高。

越大的性能裕度当然可以带来发动机越好的

稳健性，但是，性能裕度需要付出部件设计难度增

大的成本。如表 4 中的样本 32，在图 4 中其 F设计

裕度最大，但在图 5 中的 sfc设计裕度偏低，而且其

πF和WaF已经选到设计上限，πF相对较大可能带来

风扇平均级负荷增加导致部件级数增加，带来重

量进一步增加的问题，WaF相对较大可能带来风扇

进口尺寸增加，进而带来无法和飞机进气道进行

充分匹配的问题。因此，合理的、定量的、科学的

选择性能裕度，分析性能裕度对于循环参数的影

响，是非常有必要的。

按照以上原则，选取 F和 sfc达标概率为 1. 0 的

循环参数样本组合，确保稳健性达到最优，进一步

缩小循环参数的求解范围。选择了表 4 样本中 F
和 sfc达标概率均为 1. 0 的第 12、24、28、41 号样本

进行分析，不同样本在相同置信度的裕度情况参

如表 5 所示。

从表 5 可以看出：

1） 样本 12 的 F裕度最大，主要是其 WaF 和

OPR均取上限的原因，尤其是WaF的增加，可以直

接带来 F的增益，但是考虑到目标发动机配装飞机

平台的尺寸要求和进发匹配的具体情况，WaF过大

是无法接受的。

2） 样本 24 和 28 的 F、sfc裕度最为均衡，一般

是理想的循环参数组合，但是，样本组合的选取还

需结合发动机其他设计约束一并考虑。24 号样本

的 πF和OPR取为上限，对于目标发动机而言，在平

均级压比存在设计上限的情况下，πF 和 OPR的增

加需要增加压缩部件级数，进而带来尺寸和重量

的增加，影响发动机的推重比；28 号样本的 BPR和

T4取为上限，考虑四代发动机的技术水平、冷却能

力和材料特性，T4的红线温度大致已经确定，T4越

高，空地节流比越低，虽然保证了地面设计点的性

 

 

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

0.7

0.8

0.9

1

0.98 1 1.02 1.04 1.06 1.08 1.1

置
信
度

耗油率

样本9

样本10

样本12

样本18

样本22

样本24

样本28

样本31

样本32

样本36

样本37

样本41

图 5 sfc置信度分布

Fig. 5　Confidence level distribution of sfc

表 5　不同样本的裕度情况

Table 5　Margin distribution of different samples

样本
编号

12

24

28

41

置信度 30%

F

8. 75%

5. 12%

3. 30%

4. 66%

sfc

2. 16%

3. 03%

3. 23%

1. 21%

置信度 60%

F

8. 54%

4. 42%

3. 13%

4. 46%

sfc

1. 84%

2. 62%

2. 87%

0. 87%

置信度 90%

F

8. 30%

3. 43%

2. 96%

4. 05%

sfc

1. 62%

2. 05%

2. 68%

0. 61%
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能，但是空中性能尤其是右边界的推力性能无法

得到保证，对于四代飞机的作战使用来说无法

接受。

3） 样本 41 号 F裕度相对充足，sfc裕度偏低，

按照国军标和发动机一般使用要求，发动机全寿

命性能保持一般要求 F在一定范围内具备保持能

力，同时 sfc上升量不大于 105%，意味着虽然样本

41 在设计阶段的 sfc裕度较低，但在使用过程中还

可以冗余 5% 的衰减裕度，同时，样本 41 的循环参

数选值均为技术设计中值，对于发动机的方案权

衡来说更有利。

综合以上分析，选取样本 41 作为具备开展优

化条件的循环参数组合。

3. 5　循环参数调整与分析

将样本 41 的循环参数与某型发动机的循环参

数设计值进行对比，如表 6 所示，可以看出：除了

BPR和 T4 以外，其余参数均与样本 41 一致，说明

本文建立方法的可行性。

为了对本文方法可行性进行进一步验证，将

样本 41 的循环参数调整为和某型发动机一致，再

重复前文的计算流程，获得了循环参数调整优化

后不同置信度下的裕度情况，如表 7 所示，可以看

出：BPR的增加，可以有效提升 sfc的性能裕度，综

合考虑 F和 sfc裕度后的循环参数设计结果更为合

理，解决了样本 41sfc裕度偏低的问题。对比了某

型发动机新机交付出厂试车的台架试验数据，如

图 7 所示，发动机的 F 和 sfc裕度试验统计值在

1. 0%~5. 0% 区间范围内，与表 7 中参数调整后的

裕度 2%~3% 的计算区间范围相符，符合发动机

实际试验情况，表明本文方法可行。

4　结  论

1） 在发动机总体方案论证阶段，本文建立的

考虑不确定性的总体性能计算方法和基于概率设

计的循环参数选取方法可以充分考虑部件不确定

性对于循环参数的影响，在确保发动机设计稳健

性的前提下，进一步考虑后续使用过程中的性能

裕度情况，综合权衡循环参数的选取组合，达到降

低总体方案设计风险的目的。

2） 通过与某型发动机的设计和试验结果对比

分析，验证了本文方法的可行性，具备在其他型号

研制中推广应用的条件。
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表 6　循环参数对比

Table 6　Comparison of cycle parameters
循环参数

样本 41
某型发动机

WaF

1. 0
1. 0

πF

1. 0
1. 0

OPR

1. 0
1. 0

T4

1. 00
0. 99

BPR

1. 00
1. 17

表 7　调整后不同样本的裕度情况

Table 7　Margin distribution of different samples 
after optimization

对象

优化前

优化后

置信度 30%

F

4. 66%
2. 87%

sfc

1. 21%
3. 20%

置信度 60%

F

4. 46%
2. 58%

sfc

0. 87%
3. 01%

置信度 90%

F

4. 05%
2. 28%

sfc

0. 61%
2. 88%
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