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考虑高压涡轮性能非确定的航空发动机鲁棒设计
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摘　　　  要：    为了降低制造过程中非确定性因素对航空发动机总体性能的影响，通过在设计阶段考虑高压

涡轮性能的非确定性，构建鲁棒优化设计模型来优化总体性能的设计方案，使用蒙特卡洛仿真量化非确定性

的影响，并开发了相应的全局优化算法进行求解。数值实验的结果验证了鲁棒设计模型的优势，与传统确定

性设计方法相比，在高压涡轮性能非确定的情况下，鲁棒设计模型获得的方案能平均减少 15.97%的总体性

能离散程度，具有较优鲁棒性。
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Abstract:   In  order  to  reduce  the  impact  of  uncertain  factors  in  manufacturing  on  the  overall
performance of aero-engines，a robust design model was constructed by considering the uncertainty of high-
pressure  turbine  performance  in  the  design  stage.  Monte  Carlo  simulation  was  used  in  this  model  to
quantify  the  effect  of  uncertainty.  A  global  optimization  algorithm  was  developed  to  solve  the  robust
design model. Numerical results validated the advantages of the robust design model. Its optimal solution
can  reduce  the  variability  of  the  engine  performance  by  an  average  of  15.97%，which  showed  better
robustness in uncertain environment than the solution obtained by generic deterministic design method.
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航空发动机内部的气流通道对发动机性能具

有显著的影响，因此，旋转部件的几何尺寸通常

会经过精心的设计，但受制造非确定性因素的影

响，零件的尺寸会产生一定的偏差。这种几何偏

差不可避免地改变气流在发动机内部流道的流动，

使其偏离理想设计状态，从而影响发动机部件性

能与整机性能。受非确定性的影响，无论是部件

性能参数还是整机性能参数都在一定范围呈现分

散特征，而且这种分散特征具有随机性的特点，

导致发动机性能不达标或故障问题[1]。为了解决

该问题，现有的确定性总体性能设计方法主要通

过设置较高的性能设计参数指标来弥补非确定性
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带来的性能分散性[2]；但是，指标过高会导致部件

的设计难度增大，甚至缩短部件的使用寿命。总

体性能概率设计方法考虑非确定性因素对发动机

性能的影响，并在总体设计阶段进行优化，以减

少非确定性对性能造成的分散性，从而获得对非

确定性不敏感的设计方案。

国内外已有航空发动机总体性能概率设计方

法的相关研究，Brown[3] 根据历史数据和非确定

性来源的特点分别建立了部件质量、部件性能退

化和控制系统容差三个非确定性模型，通过运用

蒙特卡洛仿真对发动机各主要性能参数进行统计

分析，获得性能参数的分布特征，然后根据性能

分布结果进一步对发动机性能方案设计进行综合

评估，用于调整设计方案或改变设计要求。Spieler
等[4] 联合罗罗公司的研究人员以 BR700-710型发

动机为研究对象，建立了基于概率的发动机性能

分散性与退化模型，包括关键几何参数的退化模

型、几何参数与部件性能参数之间的关系模型与

整机性能综合计算模型。几何参数、部件性能和

整机性能之间非确定性的传递通过蒙特卡洛仿真

方法实现。通过该模型能够实现发动机出厂性能

和退化性能分布特征的准确预测。唐海龙等[5] 使

用蒙特卡洛概率设计方法对涡轴发动机各部件性

能的非确定性进行了量化分析，评估其对地面台

架试车的性能影响。Tong等 [6] 用快速概率积分

方法分析了先进燃烧室等技术的非确定性对燃料

燃烧和氮氧化物减排的影响，给出了能保障发动

机排放达标的设计方案。

考虑到非确定性广泛存在于发动机的各个工

作工况，除了概率设计方法，总体性能的多设计

点方法能够同时对多个工作状态进行循环分析，

确保发动机在多种工况的非确定的环境下均能满

足性能要求。Schutte等 [7] 通过比较传统设计方

法与多设计点方法在涡扇发动机性能方案设计中

的应用，发现多设计点方法获得方案的可行性高

于传统设计方法。Hughes等 [8] 建立了航空发动

机性能设计中多工况设计模型的通用性能目标与

约束。Hendricks[9] 在开式转子发动机的设计过程

中，运用多设计点方法优化了循环参数和桨扇设

计参数。曹大录等[10] 通过非确定性部件性能的

航空发动机性能仿真模型，构建了双转子混排涡

扇不同工况下发动机性能可靠度关于设计点循环

参数的分布式响应面模型，基于该模型进行循环

参数设计并获得了设计变量的非劣解集。

结合发动机研制现状与国内外已有研究不难

发现，航空发动机总体性能设计方法已从确定性

设计向概率设计转变，而多设计点方法已实现同

时满足多个工况的性能要求，但在多设计点方法

中考虑非确定性因素的研究较少。为了使发动机

在实际工作中满足多个工况的性能预期，针对制

造过程中造成的高压涡轮性能分散特征，在发动

机概念设计阶段就考虑非确定性因素对性能的影

响，同时优化发动机的总体性能水平及其分散性，

获得对非确定性不敏感的设计方案，保证产品总

体性能的稳定，这种设计方法称为鲁棒优化设计[11]。

鲁棒设计最早由田口玄一博士引入到产品设计中，

而后其他学者做了诸多改进。Shoemaker等 [12] 提

出的用于减少试验成本的响应面法，Pregibon[13]

提出了广义线性模型法等。随着概率和统计理论

及优化算法的思想融入到鲁棒设计中，形成了现

代的鲁棒优化设计[14]。

本文以大涵道比涡扇发动机为研究对象，考

虑到制造过程中几何参数偏差导致的高压涡轮性

能非确定性，基于历史数据建立涡轮部件性能受

几何参数非确定性影响下的统计分布特征，通过

蒙特卡洛仿真与高精度涡扇发动机总体性能仿真

模型完成部件性能到整机性能的非确定性传递关

系。在多工况设计的理念下，以多工况的加权耗

油率为优化目标，建立涡轮性能非确定条件下总

体性能设计的鲁棒优化模型，优化发动机的设计

循环参数，使得设计方案的总体性能在非确定环

境下均能满足预期目标。 

1    航空发动机鲁棒优化设计模型
 

1.1   高压涡轮性能非确定性特征

涡轮部件作为航空发动机的关键部件，其叶

片的几何特征会对涡轮性能产生较大影响。

Montomoli等[15] 使用计算流体动力学仿真研究了

高压涡轮叶片叶顶圆角和叶顶间隙对流过间隙的

质量流量和叶顶热载荷的影响。Bammert等 [16]

研究了加工偏差和叶型表面粗糙度对涡轮性能的

影响，发现加工造成的粗糙度误差会影响涡轮性

能和冷却特性。Duffner等  [17] 利用主成分分析法

对涡轮性能影响因素进行了研究，结果表明涡轮

叶栅通道的喉部面积以及叶片的后缘几何对其性

能产生较明显的影响。张伟昊等[18] 采用数值模

拟结合试验的方法，研究了涡轮的叶型偏差对其

性能的影响规律。
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在本研究中，受数据来源的限制，本文只考虑

高压涡轮性能的非确定性影响，其他部件性能的

非确定性暂不考虑，并假设高压涡轮性能参数之

间的非确定性影响相互独立。根据某型号涡扇发

动机的试验数据，分析发现影响高压涡轮性能的

主要几何参数有转子叶尖间隙、导叶喉部面积和

导叶安装角 3个参数，而高压涡轮性能主要由效

率与换算流量表示，性能参数实际值与设计值的

相对偏差将作为高压涡轮性能非确定性表征。通

过对现有的高压涡轮性能数据统计分析，可以获

得高压涡轮性能的概率密度直方图。通过分布拟

合检验，获得涡轮性能参数在非确定环境下的特

征分布，其中，换算流量的相对偏差分布如图 1所

示，效率的相对偏差分布如图 2所示。可以发现，

两者都符合三角分布的特征，根据分析，换算流

量的拟合分布特征参数为 [−0.04, −0.005, 0.03]，效
率的拟合分布特征参数为 [−0.02, 0, 0.01]。
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图 1    换算流量偏差的概率密度图

Fig. 1    Probability density distribution of converted

flow deviation

 
 

70

60

50

40

30

20

10

0

概
率

密
度

−0.025 −0.015 −0.005 0.005 0.015
效率相对偏差

图 2    效率偏差的概率密度图

Fig. 2    Probability density distribution of efficiency deviation
  

1.2   鲁棒优化设计模型

以商用大涵道比涡扇发动机为研究对象，基

πOF

πHC T4 B

W02 X = [πOF,πHC,T4,B,W02]

于大涵道比涡扇发动机总体性能仿真模型[19-20]，

在给定多工况性能要求条件下，考虑涡轮性能的

非确定性，对发动机的热力循环参数进行优化，

获得加权耗油率最优的设计方案。其中模型的优

化变量为以经济巡航状态工况为设计点的热力循

环参数，包括风扇外涵（OF）压比 、高压压气机

（HC）增压比 、燃烧室出口总温 、涵道比 以

及风扇进口流量 ，令 。

根据发动机设计参数以及未来航空发动机性能发

展趋势，循环参数的取值范围设置如表 1所示。
  

表 1    循环参数设计范围

Table 1    Value range of design parameters

循环参数 下界 上界

πOF 1 2

πHC 16 24

T4/K 1 600 2 000

B 6 12

W02/（kg/s） 150 400
 

根据设计要求，进行多工况联合设计需满足

3种典型工况性能要求，各典型工况的输入参数

与约束要求如表 2所示。
  

表 2    各典型工况的输入参数与约束

Table 2    Input parameters and constraints for typical

working conditions

参数
典型工况

经济巡航 高温起飞 最大爬升

高度/m 10 668 0 10 668

温度/K 0.785 0 0.785

马赫数 0 15 10

相对湿度/% 0 0 0

功率提取/kW 118.49 121.92 103.28

推力要求/kN ≥22.363 6 ≥133.358 4 ≥27.734

耗油率权重 0.62 0.04 0.34
 

f (X)

f (X)

X
ξ

F
Y

大涵道比涡扇发动机仿真模型由函数

表示，基于模块化开发的发动机性能仿真模型

能方便地接入非确定性模块，并能供优化算

法调用，实现多工况连续快速计算，满足优化算

法的使用要求。通过输入设计循环参数 ，在高

压涡轮的性能非确定性参数 的影响下，计算输

出发动机的总体性能参数，包括推力 与耗油率

等。在满足多工况性能约束的前提下，最小化

耗油率的均值与标准差，构建的航空发动机多工

况总体性能鲁棒优化设计模型表示如下：
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min
X

Ep

[
Ỹ
]
+S p

[
Ỹ
]

（1）

s.t.
(
F̃, Ỹ

)
= f（X,ξ） （2）

X− ⩽ X ⩽ X+ （3）

F ⩽ F̃ （4）

ξ ∈ P （5）

Ep

[
Ỹ
]

S p

[
Ỹ
]

f（X,ξ）

F̃ Ỹ

X− X+

F
P

其中，式（1）表示目标函数为加权耗油率的均值与

标准差之和， 与 分别表示多工况下加

权耗油率的期望与标准差；式（2）表示发动机性能

仿真模型计算过程， 表示大涵道比涡扇发

动机总体性能仿真模型， 与 分别表示仿真获

得的推力与加权耗油率；式（3）表示设计循环参数

约束， 、 分别表示循环参数的取值下限与上

限，式（4）表示推力约束， 表示需要满足的目标

推力；式（5）表示非确定环境约束， 表示非确定

性环境。整个鲁棒优化设计方法的框架如图 3所

示，在设计阶段优化循环参数的过程中，建立考

虑部件非确定性影响的鲁棒优化设计模型，然后

使用优化算法对模型进行求解，最终获得鲁棒性

最优的设计方案。
  

使用改进型麻雀搜索算法求解模型

开始

结束

输入高压涡轮性能非确定性参数

获得鲁棒性最优的设计方案

确定优化的循环参数

建立鲁棒优化模型

图 3    鲁棒优化设计方法架构图

Fig. 3    Flowchart of robust optimization design method
  

2    改进型麻雀搜索算法
 

2.1   标准麻雀搜索算法

麻雀搜索算法[21] 是模拟麻雀觅食行为的一

种新型群智能优化算法。算法将种群中的麻雀分

为发现者、跟随者、预警者 3类，适应度值更优的

个体作为发现者带领整个种群向最优点靠近。发

现者的更新方式如下：

xt+1
i, j =

xt
i, j · exp

(
−i
α · tmax

)
R1 < r

xt
i, j+Q R1 ⩾ r

（6）

xt
i, j i j i = 1,2, · · · ,

N j = 1,2, · · · ,D N D

t tmax

α ∈（0,1） R1 R1 ∈ [0,1]

r r ∈ [0.5,1] Q

[0,1] R1 < r

R1 ⩾ r

式中 表示第 个麻雀在第 维的位置，

;  ， 为麻雀总数， 是待优化问题

的变量维度， 表示当前迭代次数， 表示最大迭

代次数。 表示随机数， （ ）、

（ ）分别表示预警值和安全值。 为服

从 正态分布的随机数。当 时，表示附近

没有天敌，发现者实行广泛搜索模式；如果 ，

表示麻雀察觉到了天敌，整个种群需要尽快前往

其他安全区域。

跟随者通过发现者的位置进行更新：

xt+1
i, j =


Q · exp

( xt
worst− xt

i, j

i2

)
i >

N
2

xt+1
p +

∣∣∣xt
i, j− xt+1

p

∣∣∣ A+L i ⩽
N
2

（7）

xt+1
p xt

worst

A 1×D

A+ = AT（AAT）
−1 L 1×D

i > N/2 i

式中 表示发现者所处的最优位置， 表示当

前最差位置， 为 的矩阵，矩阵中的元素随

机赋值 1或−1， ； 为 的单

位向量。当 时，表示适应度值较差的第 个

跟随者需要前往别的区域寻找食物。

在觅食过程中，部分麻雀被选为预警者，约占

种群规模的 10%～20%，当发现敌人后，会放弃当

前食物飞往其他位置，其更新公式为：

xt+1
i, j =


xt

best+β
∣∣∣xt

i, j− xt
best

∣∣∣ fi > fbest

xt
i, j+K

∣∣∣xt
i, j− xt

best

∣∣∣
（ fi− fworst）+ε

fi = fbest

（8）

xt
best β～N（0,1）

K [−1,1] fi i

fbest fworst

ε

fi > fbest

fi = fbest

式中 表示当前最优位置， 的正态分

布随机数， 是 内的随机数。 表示麻雀

的适应度值， 和 分别表示当前最优和最差

的适应度值。 为最小常数，防止分母出现 0的情

况。当 时，表示麻雀处于边缘位置，容易

被天敌袭击； 表明在种群中心的麻雀发现

了天敌，需要向其他麻雀靠拢。 

2.2   位置更新改进

R1 < r

R1 ⩾ r

根据发现者的位置更新公式可知，当 时，

发现者的每一维都在变小并收敛于 0，当 时，

发现者会按照正态分布随机离开当前位置。说明

算法在迭代初期会出现收敛于 0点以及向当前最
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优解靠近的趋势，容易导致算法过早收敛，陷入

局部最优。

正弦搜索策略可以根据个体不同位置赋予权

重不同的值，权重系数公式如下：

wi = wmin+（wmax−wmin）·{
sin

[
π
2

(
f t
i − f t

best

f t
worst− f t

best

+1
)
+π

]
+1

}
（9）

wmin wmax f t
i f t

best

f t
best t i

f t
i f t

best wi

f t
i

f t
best wi

式中 、 分别是权重取值的上下界； 、 、

分别表示在第 次迭代中第 个麻雀的适应度

值、最优适应度值与最差适应度值。当个体适应

度值 靠近最优适应度值 时，权重 相对较小，

算法在个体位置附近搜索。当个体适应度值 靠

近最差适应度值 时，权重 逐渐增大，算法在

远离当前个体的位置进行搜索。

wi在权重系数 改进后的发现者位置更新方式

如下：

xt+1
i, j =


[
xt

i, j+wi

(
xt

best− xt
i, j

)]
θ R1 < r

xt
i, j+Qwi R1 ⩾ r

（10）

θ式中 是一个 [0, 1]范围内的一个均匀分布随机数。

改进后的追随者位置更新方式如下：

xt+1
i, j =


Q · exp

( xt
worst− xt

i, j

i2

)
i >

N
2

xt+1
p +wi

∣∣∣xt
i, j− xt+1

p

∣∣∣ A+L i ⩽
N
2

（11）

改进后的警戒者位置更新方式如下：

xt+1
i, j =


xt

best+wiβ
∣∣∣xt

i, j− xt
best

∣∣∣ fi > fbest

xt
i, j+wiK

∣∣∣xt
i, j− xt

best

∣∣∣
（ fi− fworst）+ ϵ

fi = fbest

（12）

 

2.3   学习变异策略

在麻雀搜索算法迭代后期，麻雀种群将快速

聚集在最优解附近，导致种群趋同性严重，算法

停滞不前，增大了算法陷入局部最优值的概率。

为此，在算法中引入学习变异策略，对任意麻雀，

随机选择某一位置，通过与全局最优个体的相同

位置进行变异操作产生新个体，改善种群的多样

性，新个体的更新方式可表示为：

xt+1
i, j = xt

best（1+ vi）, ∀i, j = rand（1,D）（13）

vi

rand（1,D）

式中 为满足标准正态分布的随机数，新个体只

选择一个位置进行变异操作，在 [1, D]之间的位

置随机选取， 表示 [1, D]之间的随机

整数。

在麻雀变异更新的过程中，可能会出现超出

界限的情况（采用 [−1, 1]之间的随机数编码），因

此，对超出个体需要修复，修复方式如下：

xt+1
i, j =

1−min
(
xt+1

i, j −1,2
)
φ xt+1

i, j > 1

min
(
−1− xt+1

i, j ,2
)
φ−1 xt+1

i, j < −1
（14）

φ式中 为 [0, 1]范围内的随机数，修复后各位置的

取值范围约束在 [−1, 1]之间，满足算法要求。 

2.4   基于蒙特卡洛仿真的改进麻雀搜索算法

在航空发动机总体性能仿真计算过程中，由

于模型中存在非确定参数，可使用蒙特卡洛仿真

来模拟高压涡轮的性能差异，通过随机抽样产生

符合指定三角分布的高压涡轮性能随机数样本，

代入总体性能仿真模型输出总体性能参数。基于

蒙特卡洛仿真的改进麻雀搜索算法详细步骤如下：

N tmax t

P Z r。

步骤 1　设置麻雀算法初始参数，麻雀种群

数量 ，最大迭代次数 ，当前迭代次数 ，发现

者占比 ，预警者占比 ，安全值

步骤 2　对所有麻雀进行编码，每个麻雀在

[−1, 1]区间内随机产生 5个随机数，完成初始化。

t

tmax

步骤 3　判断，当前迭代次数 是否大于最大

迭代次数 ，若是，转步骤 10，若不是，转步骤 4。
步骤 4　对每个麻雀进行解码计算获得适应

度值，详细步骤为

Xt
j =（X+j −X−j）·

（1+ xt
j）

2
+X−j ,∀ j

1）  对任一麻雀 ，通过公式

对其进行解码获得具体的设计循

环参数。

S

S

2） 基于文中第 1.1节确定的涡轮性能参数分

布特征，确定总样本数 ，通过蒙特卡洛仿真在三

角分布中抽样获得 个涡轮效率相对偏差与换算

流量相对偏差，联合设计循环参数输入大涵道比

发动机总体性能仿真模型中，计算得到多工况下

的加权耗油率，具体计算步骤为

① 对每一组偏差样本，通过大涵道比发动机

总体性能仿真模型完成设计点计算。

② 依次完成 3个工况下满足推力要求的非

设计点计算，获得不同工况下的耗油率。

③ 根据已知的耗油率权重，计算得到每一个

样本的加权耗油率。

3） 对整个样本，计算加权耗油率的均值与标

准差，将其之和作为该方案的适应度值。

步骤 5　根据适应度值大小排序，获得整个

种群中的最优解与最差解。

wi。步骤 6　根据式（9）计算权重系数
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P

步骤 7　根据适应度值排序选择排名较优的

麻雀作为发现者，其在整个种群中占比为 ，根据

式（10）更新位置；剩余麻雀作为跟随者按式（11）
更新位置。

Z

步骤 8　在整个种群中随机选择一部分麻雀

作为预警者，占比为 ，根据式（12）更新位置。

步骤 9　选择种群中与最优解相同的麻雀进

行变异操作，根据式（13）更新位置并检查所有麻

雀的位置是否超出界限，如果超出则按式（14）进
行修复操作，然后转步骤 3。

步骤 10　将适应度值最优的解作为最优设

计方案输出，算法结束。 

3    非确定性数值实验
 

3.1   实验案例参数设置

所有数值实验的具体算法由 Visual Studio C++
编译执行，改进麻雀搜索算法的相关参数如表 3
所示。
 
 

表 3    改进麻雀搜索算法参数设置

Table 3    Parameters of the proposed algorithm

算法参数 取值

麻雀数量 50

最大迭代次数 100

发现者占比 0.4

预警者占比 0.2

预警值 0.55
wi取值范围 1～3

 

S

S

由于提出的优化算法中嵌入了抽样与仿真流

程，算法的计算时间将在很大程度上取决于抽样

样本的大小 。基于已有的研究方法 [22]，采用置

信区间方法来分析获得最小样本量，以保证在给

定偏差下的具有相应的置信度水平。最小样本大

小 可以使用以下公式估算：

S =min

e :
te−1,1−α/2

√
S 2（e）/e∣∣∣Z̄（e）

∣∣∣ ⩽ τ


e te−1,1−α/2

e−1 （1−α） S 2（e）

e Z̄（e） e

τ

式中 是逐渐递增的样本数量； 是自由度

为 的 t分布在 处的分位数； 是

总样本数为 时的样本方差； 是当前样本 下

的样本均值； 表示指定的相对偏差。

在给出的参数背景下随机生成 5个测试案例，

每个案例中的循环参数变量预先给定且各不相同，

计算得到每个案例的目标函数的累积平均值和相

τ = 0.2%
对偏差。为了定量分析每个案例的相对偏差，给

定 95%置信度和 的相对偏差容忍度，构

建了累计均值与相对偏差随样本量增加的变化图，

具体如图 4所示，可以发现，随着每个案例样本数

量的增加，相对偏差逐渐减小并趋于水平，且当

样本量超过 30时，所有案例的相对偏差均低于

0.2%，这表明该抽样仿真模型中的最小样本量可

以采用 30，满足 95%的置信水平要求。
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图 4    累计均值与相对偏差的变化趋势图

Fig. 4    Cumulative value of mean and relative deviation
  

3.2   案例结果与敏感性分析

首先，根据文中第 3.1节中选定的参数，将算

法的计算结果与标准遗传算法进行对比，两种算

法均使用 50个个体的种群并迭代 100次，图 5给

出了每次迭代中的目标函数最优值的变化情况。

可以看出，改进麻雀搜索算法的收敛速度与最优

结果都优于标准遗传算法，说明改进的算法优于

传统优化算法。算法求解的最优设计方案如表 4
所示，30次抽样仿真中各工况下的具体耗油率如

表 5所示，模型的优化目标为多工况条件下加权
 

10
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40
45
50

0 20 40 60 80 100

麻雀搜索算法 标准遗传算法

最
优

目
标

函
数

值
/(g

/(k
N

·s
))

迭代次数/次

图 5    优化算法的全局收敛性对比

Fig. 5    Convergence comparison of different algorithms
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耗油率的期望与标准差之和，30个样本下加权耗油

率的均值为 15.020 4 g/（kN·s），样本标准差为 0.049 1
g/（kN·s），最终目标函数值为 15.069 5 g/（kN·s）。

（1+μ）·ρ
ρ μ

μ

在对模型的相关参数进行敏感性分析时，旨

在确定不同模型参数的变化对设计方案的加权耗

油率的影响。考虑到非确定性是整个模型中最关

键的要素，选择非确定性参数作为敏感性分析的

输入参数。高压涡轮性能参数的变动性可以使用

参数分布的边界来衡量，通过 来表示性

能参数边界的变化，式中 表示原边界值，系数

表示敏感性分析边界的变动程度，设置了五个等

级，即−50%、−25%、0%、25%和 50%，在系数 的

作用下，性能参数偏差上下界的具体取值见表 6。
 
 

表 5    最优方案的耗油率统计分析

Table 5    Statistical analysis of SFC for the optimal solution

参数
耗油率/（g/（kN·s））

经济巡航 高温起飞 最大爬升 加权和

均值 15.135 0 6.892 2 15.481 9 15.020 4

标准差 0.042 8 0.033 4 0.053 6 0.049 1

 
 

表 6    高压涡轮性能非确定性参数偏差上下界取值

Table 6    Value range of uncertain parameters deviation

%

参数
案例序号

1 2 3 4 5

μ系数 −50 −25 0 25 50

效率偏差上界 0.5 0.75 1 1.25 1.5

效率偏差下界 −1 −1.5 −2 −2.5 −3

换算流量偏差上界 1.5 2.25 3 3.75 4.5

换算流量偏差下界 −2 −3 −4 −5 −6
 

敏感性分析实验由 2个单因素试验和 1个多

因素试验组成，分别为效率偏差实验、换算流量

偏差试验和效率偏差+换算流量偏差试验，每组

试验分别取表 6中的 5个案例参数，每个案例的

循环参数均为改进麻雀搜索算法求解的最优方案

[a,b,c]

a ⩽ b ⩽ c

（a+b+ c）/3
∣∣∣（a− c）/6

∣∣∣
μ

μ（a+ c）
3

（a+ c）=

−1% μ < 0

（见表 4）。在进行分析之前，首先应明确非确定

性性能参数分布的变化情况，由非确定性参数的

期望值与标准差表征。在三角分布中，用

表示三角分布特征，满足 ，其期望值为

，标准差为 。根据表 6的

偏差取值可以发现，案例 1到 5中性能参数分布

的标准差随系数 等比例放大缩小，即案例 5相

较于基准案例（案例 3）标准差放大了 50%，案例

1相较于基准案例（案例 3）标准差缩小了 50%。

同时，相较于基准案例，期望值也有变动，变动大

小为 ，换算流量偏差与效率偏差中

，若 ，则变量期望值向正方向移动，反之

则向负方向移动。

针对高压涡轮性能的两个参数，首先，考虑两

个参数偏差同时变化的情况，目标函数在不同偏

差范围内的变化趋势见图 6。结果分析发现，加

权耗油率的标准差随偏差范围的增加而增加，标

准差的增加说明涡轮性能的分散增加了整机耗油

率分布的离散程度；均值也呈现相同的趋势，部

分原因是参数分布的期望值变化引起的，以案例

5为例，其分布的期望值相较于基准案例向负方

向移动，对高压涡轮性能来说，性能的期望值会

减少，即性能下降，这会导致耗油率的上升。目

标函数也呈现出随偏差加大而增加的趋势，其增

加的趋势近似线性变化，即输入参数的变化量与

输出性能的变化量比值固定，说明算法求得的最

优解对输入参数的变化敏感性呈线性关系，解的

鲁棒性较好。

然后，针对单因素具体分析，仅考虑高压涡轮

换算流量参数偏差变化的情况，目标函数在不同

偏差范围内的变化趋势见图 7。分析发现，加权

 

表 4    优化得到的最优设计方案

Table 4    Optimal design results obtained by the algorithm

循环参数 最优值

πOF 1.610 47

πHC 23.756 6

T4/K 1 902.76

B 10.874 1

W02/（kg/s） 212.824
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图 6    不同涡轮性能参数偏差对加权耗油率的影响

Fig. 6    Influence of different turbine performance parameter

deviations on total fuel consumption rate
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耗油率的标准差随偏差范围的增加没有呈现规律

变化，耗油率均值随着偏差由小到大呈现出先增

后减的趋势，但各个均值差别很小，而且目标函

数的趋势与标准差的趋势相似，说明标准差对目

标函数趋势的影响更大。总的来说，算法求得的

最优解对换算流量变化敏感性较小，且无明显的

趋势，解的鲁棒性很好。
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图 7    不同涡轮换算流量偏差对加权耗油率的影响

Fig. 7    Influence of different converted flow deviations on total

fuel consumption rate
 

最后，仅考虑高压涡轮效率参数偏差变化的

情况，目标函数在不同偏差范围内的变化趋势见

图 8。分析发现，加权耗油率的均值与标准差随

偏差范围的增加而增加，其影响效果和产生原因

与两参数共同作用下的相同。目标函数也呈现出

随偏差加大而增加的趋势，且变化趋势逐渐平稳，

说明最优解的加权耗油率随着非确定性参数偏差

范围的增加其变化范围的增加速度趋缓，解的鲁

棒性较好。
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图 8    不同涡轮效率偏差对加权耗油率的影响

Fig. 8    Influence of different efficiency deviations on total fuel

consumption rate
  

3.3   与传统设计方法对比

为了研究非确定性环境下鲁棒优化决策方法

的优势，与传统设计方法进行对比，比较两种方

T4

T4

T4

T4

法获得的方案在非确定环境下的表现。本文提出

的鲁棒优化决策方法（记为 M1），传统设计方法

（记为 M2）为确定性设计，即在设计阶段不考虑

非确定性，而是预留一部分性能裕度用于应对非

确定性，常用的裕度控制参数一般选择 温度，

即对最高上限温度降低 5%。根据本文选择的

优化参数范围，在裕度要求下， 最高温度的上

限变为 1 900 K。M2方法仅针对设计点进行优化，

对表 2中的 5个循环参数，更新 温度上限为

1 900 K，不考虑高压涡轮性能的非确定性，同样

使用改进型麻雀搜索算法对其进行求解，获得在

推力达标条件下耗油率最低的方案，具体设计方

案见表 7。为了对两种方法进行比较，考虑表 6
中的非确定性案例，每个案例进行 30次抽样仿真，

计算每个案例的均值与标准差。
  

表 7    M2方法得到的最优设计方案

Table 7    Optimal design results obtained by M2

循环参数 最优值

πOF 1.599 5

πHC 21.437 9

T4/K 1 868.95

B 10.285 6

W02/（kg/s） 209.63
 

其中，同时考虑涡轮效率偏差与换算流量偏

差下目标函数的均值与标准差对比结果如图 9所

示，可以发现，M2方法在不同案例下的目标函数

均值与标准差均高于 M1方法，而且随着非确定

性的增加，M2方法下的均值与标准差呈现增加

的趋势。标准差的变化趋势一方面说明 M2方法

求得方案的鲁棒性比 M1差，另一方面也说明随

着非确定性的增加对M2方法的影响更大。
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图 9    不同性能参数偏差下目标函数均值与标准差对比

Fig. 9    Comparison results under different performance

parameter deviations

仅考虑涡轮换算流量偏差下加权耗油率的均

航空动力学报 第 39 卷

20230368-8



值与标准差对比结果如图 10所示，可以发现，

M2方法在不同案例下的目标函数均值与标准差

均高于 M1方法，而且随着非确定性的增加，M2
方法下的均值与标准差变化趋势并不明显，换算

流量的变化对耗油率影响趋势不显著。
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图 10    不同换算流量偏差下目标函数均值与标准差对比

Fig. 10    Comparison results under different converted flow

deviations
 

仅考虑涡轮效率偏差下加权耗油率的均值与

标准差对比结果如图 11所示，可以发现，M2方

法在不同案例下的目标函数均值与标准差均高

于M1方法，而且随着非确定性的增加，M2方法

下的均值与标准差也呈现增加的趋势。标准差的

变化趋势说明M2方法求得方案的鲁棒性比M1差。
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图 11    不同效率偏差下目标函数均值与标准差对比

Fig. 11    Comparison results under different efficiency deviations
 

总的来说，鲁棒设计方法得到的最优解不仅

在多工况下的加权耗油率要优于传统设计方法，

而且在非确定性环境下性能表现更稳定。在高压

涡轮换算流量与效率偏差同时存在的情况下，鲁

棒设计方法能平均减少 15.97%的性能离散程度

性，即标准差相比于传统方法减少了 15.97%；在

仅高压涡轮换算流量偏差存在的情况下，鲁棒设

计方法能平均减少 9.48%的性能离散程度；在仅

高压涡轮效率偏差存在的情况下，鲁棒设计方法

能平均减少 20.75%的性能离散程度，明显优于传

统设计方法。 

4    结　论

本研究针对大涵道比涡扇发动机，在设计阶

段通过蒙特卡洛仿真来量化非确定性因素的影响，

构建鲁棒优化模型来优化总体循环参数，以发动

机在多工况下的加权耗油率的分布特征为优化目

标，同时优化其均值与标准差，通过改进型麻雀

搜索算法求解最优设计方案。数值实验表明，相

比高压涡轮换算流量的非确定性，效率因素对耗

油率影响更大，而且随着部件性能非确定性的增

加，发动机耗油率的鲁棒性变差。与传统设计方

法相比，在非确定环境下，鲁棒设计模型的最优

解具有更优的鲁棒性。本文提出的非确定性鲁棒

优化模型具有实际应用价值，可以在不改变非确

定环境的前提下获得高鲁棒性的发动机总体性能

设计方案。
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