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摘摘 要要：为精准揭示航空发动机多装机影响因素对发动机性能的耦合影响特性，针对常规局部

敏感性分析（local sensitivity analysis, LSA）方法仅能考虑单一因素，无法准确揭示

多因素耦合影响特性的局限，提出结合局部敏感性分析与正交全局敏感性分析（ort-
hogonal global sensitivity analysis, O-GSA）的综合研究方法，构建多因素耦合影响

分析模型。首先，选取高度、马赫数、相对湿度、引气量和功率提取量作为装机影响

因素，基于LSA方法精确量化各因素单独对发动机性能参数的影响规律；然后，采用

O-GSA方法设计双因素耦合实验方案，通过正交实验设计构建多因素交互作用分析模

型，重点探究不同因素组合对发动机推力的耦合影响机制；最后，在典型工况下进行

仿真计算，对比分析单因素与双因素耦合作用的差异。结果表明：马赫数对发动机性

能的影响最为突出，其引发的推力及耗油率相对变化率可达 2.2；相对湿度对发动机性

能的影响最弱，引起推力相对变化率仅有 0.003 5。正交全局敏感性分析表明，相对湿

度与压气机引气量的耦合作用对推力的影响最显著，F值为 1.86，但该耦合因素影响

与单因素影响相比，影响仍相对较弱。
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ABSTRACT: A comprehensive research method integrating local sensitivity analysis（LSA）and
orthogonal global sensitivity analysis（O-GSA）was proposed to construct a multi-factor coupled
influence analysis model. This method could accurately reveal the coupled influence characteristics
of multiinstallation factors on aero-engine performance by overcoming the limitation of convention-
al LSA, which could only consider a single factor and failed to accurately reveal the coupled ef-
fects of multiple factors. First, H,Ma,RH,δq and ΔHpext were selected as installation influence fac-
tors, and LSA was employed to precisely quantify the individual influence of each factor on en-
gine performance parameters. Subsequently, O-GSA was used to devise a dual-factor coupled
test scheme, and a multi-factor interaction model was estabilished through orthogonal experimen-
tal design to focus on the coupled influence mechanism of various factor combinations on engine
thrust. Finally, simulation calculations under typical operating conditions were conducted, and the
differences between single-factor and dual-factor effects were compared. The simulation results
indicate that the Mach number exerts the gratest influence on engine performance, causing a rela-
tive change rate in thrust and fuel consumption of up to 2.2. Relative humidity has the weakest ef-
fect, inducing a relative change rate in thrust of only 0.003 5. O-GSA further shows that the cou-
pled effect of relative humidity and compressor bleed-air flow exerts the most pronounced impact
on thrust among all dual-factor combinations, with an F value of 1.86. Nevertheless, the influ-
ence of this coupled factor remains comparatively minor than that of individual factors.
KEYWORDS: aero-engine；installation influence parameter；local sensitivity；orthogonal glob-

al sensitivity；dual-factor

航空发动机的健康状态关乎飞行安全，性能

计算模型能够相对准确表征不同工况下航空发动

机的性能及其变化规律，为其状态监测与故障诊

断提供支撑条件[1]。与地面台架实验相比，发动

机装机后新增因素会对其性能产生不同影响。因

此，在验证发动机性能计算模型时，明确装机影

响因素及其作用机制至关重要。

航空发动机装机运行时受真实环境影响，其

性能与理想状态存在差异。具体而言，装机条件

下进气道流场特性、大气湿度、引气及功率提取

等因素会改变发动机气动热力性能与部件匹配特

性，进而影响整机性能。当发动机处于近海平面

潮湿气候区或阴雨天等非标准大气环境时，吸入

的空气中含有一定的水蒸气[2]。当大气湿度达到

某一阈值时，进气道内工质热物理特性将发生变

化，进而对发动机性能评估造成影响。1950 年，

Samuels等[3]开创性地将比湿度引入相似分析法进

行湿度校正，现已成为湿度修正的标准方法[4]；

Fishbeyn等[5]将湿空气热力特性应用于涡扇发动机

模型中，推导出多项式拟合修正因子，实现了湿度

修正；Berdanier等[6]进一步探究压气机转速和流

量的湿度修正系数，并利用实验验证了换算推力、

换算排气温度等湿度修正系数与含湿量均呈线性

相关性；张俊杰[7]对比分析文献[4]和[6]两种湿

度修正算法，指出湿度修正系数可用含湿量线性

表示；王佳美等[8]通过数值模拟研究射流预冷

（mass injection and pre-compressor cooling，MIP-
CC）对其性能的影响，发现掺混换热能显著提升

推力。此外，引气结构附近流场随引气量改变而

变化，影响发动机整机性能。Leishman等[9-11]将仿

真和实验结合，从引气结构、位置和流量 3个方面

探究不同引气构型对流动特性的影响；Wellborn
等[12]研究不同引气位置，发现叶片通道中部设引

气口时，压力梯度使气体从引气槽反流入主流，

导致压气机性能降低；刘宝杰等[13]指出在压气机

级间设置引气结构，能够增加压气机叶片的失速
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裕度；顾嫄媛等[14]通过仿真实验，指出压气机末

级引气温度变化对高压涡轮进、出口温度有显著

影响。航空发动机附件装置功率通常由发动机转

子提取供给，Chen等[15]提出用于涡扇发动机起动

控制规律设计的功率提取法，其计算精度更高；

赵运生等[16]利用自主开发的仿真模型，计算不同

功率提取量及不同附加引气量对某发动机性能的

影响，聚焦实际问题，兼顾精度与效率，但并未

考虑二者耦合对发动机性能的影响。

为了准确获取不同装机条件对发动机性能影

响的规律，需要开展不同装机因素的敏感性分析

研究。主要是通过系统分析模型在输入量变化时

的输出响应规律，量化各影响因素对性能指标的

影响权重[17-18]，包括局部敏感性和全局敏感性。

局部敏感性分析可获取单个参数变化对模型输出

量的影响程度，从而确定对系统影响较为关键的

因素[19]。例如，张飞宇[20]运用单因素敏感性分析，

探索了燃油泵转速、热交换器滑油温度等因素对

燃油温度的影响程度。然而，局部敏感性分析无

法探究参数间潜在的耦合作用[21-22]，存在局限性，

而全局敏感性分析能够考量多个输入变量在其不

确定性范畴内的单独变化情况，以及与其耦合作

用对输出响应所产生的影响[23]。例如，文献[20]

采用完全正交实验，明确了各因素及耦合作用对

航空发动机燃油温度影响的显著性顺序；郭亮[24]

将正交实验与有限元分析相结合，发现顶岸高度

和油腔距第一环槽距离对柴油机温度场影响显著。

现有研究在分析装机影响因素对发动机性能

参数的影响时，主要集中于对单因素的影响规律

研究，已经较为成熟，能够基本准确地反映各单

一因素对发动机性能参数的作用机制。但不同研

究之间多是独立开展，对于装机影响因素与性能

参数变化率的基准设定各有不同，缺乏统一的基

准工况和衡量标准，难以直接进行横向对比和综

合评估，无法在众多因素中精准识别对发动机性

能起关键作用的影响因素，进而难以从整体上对

各因素的相对重要性进行排序。同时，现有研究

视角局限于单一因素的独立作用机制，而未充分

揭示多因素共同作用下的性能影响效应，如相对

湿度达到饱和时，进气流量受限明显；而压气机

引气量的增加使得进入燃烧室参与燃烧过程的空

气流量持续降低，但其对发动机性能的综合影响

机制尚未明确，影响参数耦合作用下发动机性能

变化的敏感性分析仍处于空白状态，许多交互效

应的作用边界与临界条件尚未明确。然而，直接

开展高维度全因素耦合模型构建可能会引入噪声

干扰，导致模型的泛化能力和稳定性受到影响。

因此，本文提出采用局部敏感性分析统一量化单

因素对发动机性能的影响程度，计算性能参数的

相对变化率，实现不同因素敏感性的横向对比。

在此基础上，结合正交全局敏感性分析，初步解

析双因素耦合作用，系统性探究双因素耦合对发

动机性能的影响规律。

1 航空发动机装机影响因素分析

以双转子混合排气涡扇发动机为研究对象，

其结构及各截面特征参数如图 1 所示。图中，T ti、

P ti、Wi、Ai分别为对应部件截面处进出口的温度、

压力、流量和面积；W f、W faf 分别为燃烧室和加力

燃烧室处的燃油流量。

对发动机各部件独立进行气动热力学计算，

图图 11 发动机气路部件结构关系和特征参数发动机气路部件结构关系和特征参数

Fig. 1 Structural relationship and characteristic parameters of engine pneumatic components
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获得相应的部件特性计算模型，确定各截面处的

特性参数和状态参数。根据发动机各部件之间的

流量、功率等平衡关系，建立共同工作方程组，

获得发动机非线性部件级性能计算模型。可将发

动机非线性数学模型表示为

ì
í
î

ï

ï

ż = f ( z, u )

y = g ( z, u )
（1）

式中：z ∈ ℝn为发动机状态向量；u ∈ ℝ l为输入控

制向量；y ∈ ℝm为输出测量向量。

在此基础上，将各装机影响因素嵌入非线性

部件级性能计算模型，构建贴近实际工况的仿真

模型，以探究各因素对发动机性能的影响机制，

其架构如图2所示。

图图 22 发动机仿真模型架构发动机仿真模型架构

Fig. 2 Architecture of engine simulation model

1.1 进气道模型

进气道作为发动机的重要组成部分，其内部

热力学参数的变化会引发一系列气动热力学效

应[25]。随着飞行高度的上升，环境温度、压力发生

变化，会影响压气机工作特性，进而影响发动机性

能。同时，马赫数增大，进气总压恢复系数降

低[26]，导致气流总压恢复能力减弱，压力损失增

加，影响发动机进气压力，进而影响发动机性能。

1.2 相对湿度模型

环境相对湿度（relative humidity，RH）反映

湿空气中水蒸气接近饱和状态的程度，能准确表

征不同环境下湿空气的状态。相对湿度通过决定

进气含湿量而直接影响湿空气的组分，进一步改

变工质的热物性参数，从而间接作用于压气机及

高、低压涡轮的热力循环。若针对不同湿度条件

逐一修正部件特性曲线，需建立多组特性数据库，

为提升工程适用性，采用相似分析法，将含湿工

况下的特性修正问题转化为进口相似参数的转换。

当发动机处于相似状态时，通过计算干、湿空气

工况对应马赫数的比值，即可确定湿度修正系数。

将输入的湿空气换算参数转换为对应干空气换算

参数，利用现有实验数据完成 β插值计算，通过湿

度修正系数 ξ转换回湿空气参数，用于后续热力计

算与部件间参数传递。转速修正系数 ξN 和流量修

正系数 ξW 分别可表示为

ξN =
kkRk
khRh

（2）

ξW = kk Rh
kh Rk

（3）

式中：Rh、kh 分别为湿空气的气体常数与比热比；

Rk、kk分别为干空气的气体常数与比热比。

1.3 引气量模型

文献[27]研究表明，在叶片下游，级与级之

间的引气效果最好。在对风扇以及后文中的压气

机进行建模时，引气位置均设置在叶片的出口附

近，且从尾缘来流方向进行引气气流提取，其简

化引气模型分别如图 3 和图 4 所示。图中，T ti、

P ti、W ai分别为对应部件截面处的进出口温度、压

力和流量；角标 fan、hpc分别指代风扇和压气机。

图图 33 风扇部分引气模块风扇部分引气模块

Fig. 3 Schematic of the fan bleed-air module

图图 44 压气机部分引气模块压气机部分引气模块

Fig. 4 Schematic of the HPC bleed-air module
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1.4 高低压功率提取模型

功率提取指通过从转子提取部分功率，用于

驱动发电机等附件系统，保障航空发动机正常运

行，但会导致发动机用于产生推力的能量减少，

进而影响发动机的推力输出和燃油效率。因此，

在航空发动机性能分析中，需评估功率提取对其

性能的具体影响。具体而言，考虑功率提取的影

响，需对转子部件间的功率平衡方程进行修正，

其表达式为

W1( Tt22 - Tt11)+ ΔHpext, lpt = W45( Tt6 - Tt45) （4）

W25( Tt3 - Tt25)+ ΔHpext, hpt = W41( Tt45 - Tt41)（5）

式中：ΔHpext, hpt、ΔHpext, lpt 分别为从高、低压涡轮所

提取的功率。

2 敏感性分析

当前，航空发动机装机条件下多因素性能影

响研究局限于单一参数独立分析，既无法量化单

因素影响的动态差异，也难以解析多因素协同作

用机制，导致对实际工况下性能演变规律的认知

不足。为此，利用局部敏感性与正交全局敏感性

相结合的多维分析法，对多因素进行分析，包括

马赫数Ma、高度 H、相对湿度 RH、压气机引气量

δq, hpc及功率提取量ΔHpext, lpt，其框架如图5所示。

图图 55 多因素敏感性影响分析框架多因素敏感性影响分析框架

Fig. 5 Framework for multi-factor sensitivity

influence analysis

图 5中，Xa、Ya分别表示本组仿真实验装机影

响因素的取值及其对应的发动机输出参数，Xa - 1、

Ya - 1 分别表示前一组仿真实验装机影响因素的取

值及其对应的发动机输出参数，ΔYa、ΔXa分别为

发动机输出参数及对应的影响因素相对变化率。

通过局部敏感性方法量化单一装机影响因素对发

动机性能参数的独立影响，继而基于正交设计构

建双因素耦合作用模型，通过全局敏感性分析探

究双因素耦合作用对发动机性能的影响，为发动

机性能演变预测及多装机影响参数协同优化提供

理论与方法支撑。

2.1 局部敏感性分析

局部敏感性分析旨在量化特定模型中局部区

域或单个因素对整体输出及性能的影响程度，核

心在于考察输入条件局部变化时目标变量的响应

特性。依据实际工作条件，为各装机影响因素选

定合理的起始数据区间，并赋予相应扰动。保持

其余因素恒定不变，每次仅改变单一输入参数，

观测并记录性能参数的局部响应，以此隔离变量

间相互影响。

采用式（6）计算性能参数相对变化率，通过

统一装机影响因素与性能参数变化率的基准，实

现不同装机影响因素敏感性的横向对比，进而精

准识别出对发动机性能起关键作用的影响因素。

基于参数相对变化率进行分析，不仅能够有效规

避因参数数值范围差异导致的误判风险，还能够

消除数据量级差异的干扰，确保不同规模数据集

间变化程度的公平比较。同时，通过综合考量相

邻数据点的变化趋势，对多数据点进行连续迭代

计算，有效避免单一数据点绝对值的局限性，增

强分析结果的稳定性与准确性。

Ea =(|Ya - Ya - 1|/Ya) / (|Xa - Xa - 1|/Xa) （6）

式中：|Ya - Ya - 1|/Ya为发动机输出参数相对变化

率；|Xa - Xa - 1|/Xa为装机影响因素相对变化率。

2.2 基于正交实验的全局敏感性分析

全局敏感性分析通过量化模型输出变异性在

各输入变量间的贡献，评估多参数同时变动对模

型输出的综合影响。与局部敏感性分析聚焦于单

一参数变化不同，全局敏感性不仅能识别输入因

素对输出参数的影响，还可以辨别模型输出波动

源于参数独立效应或耦合作用，探讨多个因素对

模型成效的综合影响，并全面评估模型性能[28-29]。

正交实验全局敏感性分析（orthogonal global
sensitivity analysis，O-GSA）以正交性原理为核

心，通过构建正交表，在实验空间中选取均匀分

散且均衡可比的样本点。其核心优势在于能够确

保各因素水平在实验中出现频次一致的同时，保

证因素水平组合分布均衡，从而以较少的实验次
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数系统解析各因素的主效应与交互作用，最终精

准识别对模型输出具有显著影响的关键参数。通

过系统化的实验组合揭示因素间的交互机制，探

究双因素耦合作用对发动机性能的综合影响规律，

而非单纯比较各因素的数值大小，这一特性使其

在多因素复杂系统分析中更具有普适性。

将装机影响因素水平以 1~5进行编码，如表 1

所示。涵盖装机过程中关键参数的典型飞行包线

内的真实取值范围，不同装机影响因素的取值范

围及数量级虽存在差异，但正交实验对每一因素

均按相同的相对步长在其可行区间内变动，使得

“因素变化区间长度不一”仅反映其本征物理灵敏

度，而不会因量纲或量级差异引入额外误差。此

外，同一因素在不同实验组中的变化范围完全一

致，能够确保各因素变化规律的可比性，有效规

避了量纲及数量级差异可能带来的分析偏差，为

双因素间交互效应的量化分析提供了可靠的数据

基础。

表表 11 装机影响因素和水平表装机影响因素和水平表

Table 1 Installation influence parameters and their

corresponding levels

水平

1

2

3

4

5

装机影响因素

Ma

1.22

1.24

1.26

1.28

1.30

H/m
6 000

7 000

8 000

9 000

10 000

RH

0.20

0.40

0.60

0.80

1.00

δq, hpc

0.02

0.04

0.06

0.08

0.10

ΔHpext, lpt

0.04

0.08

0.12

0.16

0.20

对于 5个装机影响因素，通过两两组合，构建

25组 2因素 5水平的正交实验组合，每组实验均采

用同一正交表设计，如表 2所示，分别指定为因素

A与因素 B，对应表 1 中相应因素的水平取值。25

组实验均基于同一正交表框架，确保不同因素组

合的实验数据具有统一的统计分析基准，从而实

现对 5个装机因素交互作用的系统性量化研究。同

时，采用严格的参数控制策略，对于基础飞行装

机影响因素高度和马赫数，在不涉及此装机影响

因素时均将其设置为 H = 0，Ma = 0.8；对于非必

要飞行装机影响因素，如湿度、引气量和功率提

取系数，在不涉及此装机影响因素时，均将其设

置为 0值工况。通过上述参数设置，消除其余因素

对本组实验中双因素耦合的干扰，从而确保实验

结果的准确性和可靠性。

表表 22 正交实验表设计正交实验表设计

Table 2 Design of orthogonal experimental scheme

实验号

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

水平

因素
A

1

1

1

1

1

2

2

2

2

2

3

3

3

3

3

4

4

4

4

4

5

5

5

5

5

因素
B

1

2

3

4

5

1

2

3

4

5

1

2

3

4

5

1

2

3

4

5

1

2

3

4

5

因素
A*B

1

2

3

4

5

2

3

4

5

1

3

4

5

1

2

4

5

1

2

3

5

1

2

3

4

空列
1

1

2

3

4

5

3

4

5

1

2

5

1

2

3

4

2

3

4

5

1

4

5

1

2

3

空列
2

1

2

3

4

5

4

5

1

2

3

2

3

4

5

1

5

1

2

3

4

3

4

5

1

2

空列
3

1

2

3

4

5

5

1

2

3

4

4

5

1

2

3

3

4

5

1

2

2

3

4

5

1

严格遵循正交表的数学构造规则，将 A、B及

其交互作用 A*B分别置于表 2 中的对应列（列 1、

列 2、列 3），其余 3列为空列。空列水平数的取值

与研究因素统一设定为 5水平，其序列由正交表的

数学构造规则生成，确保任意两列的水平组合出

现次数相同（每组合出现 1 次），从而实现各因素

主效应与交互效应的独立估计。空列本质是为维

持统计分析严谨性的虚拟列，不对应实际物理因

素，其水平数值仅作为表格结构的数学标记，不

参与实验条件的构建。在实验执行阶段，仅需按

因素 A与因素 B的水平编码配置实际工况，空列的

水平序列仅用于数据记录，其离差平方和在后续

方差分析中累加为误差平方和，为判断因素影响
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的显著性提供统计基准。

正交实验敏感性分析采用多维度统计方法系

统评估各因素的影响机制，通过方差分析量化各

因素的主效应贡献度，并运用响应面方法解析耦

合作用的显著性水平，揭示多因素耦合作用下的

非线性响应规律，具体如下。

1）极差分析

极差是正交实验中衡量各装机影响因素对发

动机性能影响主次程度的指标，可初步判定各影

响因素及其协同作用对发动机性能影响程度的相

对大小，并依据极差排序，评估各因素水平变化对

实验评价指标影响的主次顺序，具体计算公式为

RA = max ( kAm)- min ( kAm) （7）

式中：kAm为装机影响因素 A在第 m水平下推力的

平均值。

2）方差分析

相较于极差分析，方差分析能考量误差对实

验结果的作用，分析更为全面、精准。为剔除实

验配置条件所引发的偏差以及偶然误差对实验结

果的干扰，需对实验数据展开深入分析。通过计

算偏差平方和确定自由度，求得均方，计算 F值

并进行检验，准确判定各因素及耦合作用对发动

机性能影响的显著性，为研究提供可靠数据支撑

与理论依据。

①偏差平方和反映全部实验数据与总均值之

间的差异程度，体现了实验数据的总波动情况。

偏差平方和越大，则说明各实验结果之间的差异

越大，以 A因素为例：

ȳ = 1
n∑i = 1

n

yi （8）

式中： ȳ为实验数据的均值。A因素的偏差平方和

可表示为

SSA =
n
r∑i = 1

n

( km - ȳ )2 （9）

式中：km 为因素 A在第 m水平下单次实验的响应

值；r为因素 A的水平数；n为实验总次数。

②当一个影响因素不变时，会有其余多个影

响因素可变，自由度反映了数据在计算过程中可

自由变动的维度，是衡量数据中独立信息量的指

标，其计算方式为

ì

í

î

ïï

ïï

dfT = n - 1
dfA = r - 1
dfe = ∑df 空列

（10）

式中：dfT、dfA、dfe 分别为总自由度、A因素自由

度与误差自由度。

③平均偏差平方和常用于处理包含异常值的

样本，用于消除自由度对平方和的影响，便于不

同因素间比较，A因素的平均偏差平方和可表示为

MSA =
SSA
dfA （11）

④F值是衡量因素影响显著性的关键统计量，

通过比较因素均方与特定自由度下 F临界值，判

断因素对实验指标的影响是否显著，A因素的 F值

可表示为

FA =
MSA
MSe

（12）

式中：MSe 为空列的平均偏差平方和。

3 仿真结果及分析

为系统探究多因素对发动机性能的作用机制，

采用敏感性分析与正交实验分析法，构建仿真实

验体系，从单因素局部影响及多因素耦合作用 2个

维度，分层开展发动机性能影响规律的分析，明

晰各因素在不同交互情境下对性能的影响规律，

为发动机多工况适配性优化提供理论支撑。

3.1 单因素仿真结果

在考察湿度、引气量和高低压涡轮提取量的

影响时，设置高度 H = 0，马赫数Ma = 0.8，风扇

转速Nl =100%Nl,d，构建标准大气环境基准工况。

在分析单一装机影响因素对发动机性能的作

用机制时，严格采用控制变量法，仅对目标影响

因素的参数进行梯度调整，同时将其余装机影响

因素参数均设定为恒定值，以精准剥离目标因素

的独立作用效应，并对每种因素的影响规律展开

系统性分析讨论。其中，相对湿度作为参数变化

幅度最小的装机影响因素，其对发动机性能的调

控作用呈现弱敏感性特征；而风扇引气量则在变

化过程中表现出略微波折的作用规律。基于此，

为突出关键特征与代表性规律，研究选取相对湿

度与风扇引气量 2类典型因素，通过性能参数变化

图及其相对变化率图的形式，直观呈现其对发动

机性能参数的影响趋势。

参考军用飞机中高空核心任务空域，将高度

H变化区间设置为 6 000~10 500 m。随着高度上

升，发动机推力下降，耗油率上升。高度上升过

程中，气压下降速度比气温更快，空气密度显著

降低，使得进气道内空气质量流量降低，参与燃
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烧反应的空气减少，燃料无法充分燃烧释放能量，

导致发动机产生的推力下降。同时，总压不断降

低，各部件压力随之降低，燃料与空气的混合及

燃烧过程变得不稳定，燃烧效率降低，进一步促

使推力下降，该结论与文献[30]的研究结果一致。

由于燃油供给量恒定，推力下降，为保持飞行状

态，发动机需更多燃油来维持推力，导致单位推

力所消耗的燃油量增加，即耗油率上升。

选定马赫数 Ma为 1.2~1.5，其覆盖范围跨声

速至低超声速关键流动域，契合战斗机、超声速

客机典型巡航工况。随着Ma上升，发动机推力增

加，耗油率下降，且其相对变化率一直上涨。Ma

增加，进气总压恢复系数呈下降趋势，导致气流

总压恢复能力减弱，压力损失增加，但来流速度

提升，促使总压持续上升，并占主导地位，使得

发动机各部件进气压力总体呈上升态势。进气压

力提升与来流速度增大引发进气流量增加，促使

燃烧过程的充分进行，从而释放出更多热量。高

温高压燃气冲击涡轮叶片产生更大冲量，使得推

力持续增加，与文献[31]研究结果一致。燃油流量

固定不变，推力增幅显著，使得耗油率持续下降。

为全面覆盖实际运行中可能出现的湿度工况，

将相对湿度 RH取值范围定为 0~100%。推力、耗

油率随 RH变化如图 6~9 所示。随着 RH上升，发

动机推力下降，耗油率上升且其相对变化率呈上

涨态势。其原因是 RH增加导致空气密度下降，使

得进入发动机的空气质量流量以及参与燃烧的空

气质量减少，导致燃烧不充分，同时燃烧生成的

水蒸气增加了热损失。由于初始状态质量流量处

于较低流量区域，入口流量的减少会使风扇增压

比与效率降低，进而使得风扇出口压力及温度下

降。同理，压气机出口的压力和温度也会随之降

低。由于进入发动机的空气质量流量减少以及燃

烧不充分，涡轮前温度和质量流量同时下降，使

涡轮功率减少，导致转子转速下降；同时，部件

进出口压力差缩小，二者共同作用导致推力下降，

该结论与文献[32]的结论一致。在燃油流量固定

时，推力下降直接引发耗油率上升，且随相对湿

度增加，燃烧恶化加剧，耗油率上升速率与推力

下降速率保持同量级。

当前，大涵道比涡扇发动机压气机引气量可

达主流流量的 8%~10%[33]，在探究风扇引气量

δq, fan 时，固定压气机引气量为 8%。推力、耗油率

随 δq, fan 变 化 如 图 10~13 所 示 ， 随 着 δq, fan 上 升 ，

图图 66 不同相对湿度下的推力变化不同相对湿度下的推力变化

Fig. 6 Thrust variations under different RH conditions

图图 77 不同相对湿度下的推力相对变化不同相对湿度下的推力相对变化

Fig. 7 Relative variations of thrust under different RH

conditions

图图 88 不同相对湿度下的耗油率变不同相对湿度下的耗油率变化化

Fig. 8 Fuel consumption rate variations under different

RH conditions

图图 99 不同相对湿度下的耗油率相对变不同相对湿度下的耗油率相对变化化

Fig. 9 Relative variations of fuel consumption rate under

different RH conditions

发动机推力增加，耗油率下降，与文献 [34]中

“外涵道风扇引气量存在最优区间以实现发动机总
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体性能最优化”的结论存在差异。值得注意的是，

在 δq, fan 为 0.10 时，推力和耗油率的相对变化率处

于较低水平，为深入探究 δq, fan 对发动机性能的影

响规律，将 δq, fan 的研究范围进一步扩大至 0.12，发

动机推力出现下降趋势，证实了风扇引气量存在

影响发动机性能的临界阈值。在一定限度内适度

增加 δq, fan，可使发动机风扇总进气流量及涵道比提

升，压气机入口流量呈缓慢增长趋势，进而增加

参与涡轮做功的流量，推动发动机推力提升。当

δq, fan 超过临界阈值后，外涵风扇压缩效率显著下

降、高压转子转速降低等抑制因素加剧，与促进

因素相互抵消，导致发动机有效功输出能力减弱，

推力由升转降。此过程中，燃油量固定不变，前

期推力增加阶段，耗油率降低；当 δq, fan 过大导致

推力下降时，耗油率增加，呈先降后升趋势。在

合理区间内，外涵道引气可通过优化气流分配提

升发动机推力。当 δq, fan 达 0.04 时，推力与耗油率

相对变化率出现拐点，此时进一步继续增加 δq, fan，

推力提升效益显著衰减。基于此，在压气机引气

量单一因素影响分析中，将 δq, fan 固定为0.04。

图图 1010 不同风扇引气量下的推力变化不同风扇引气量下的推力变化

Fig. 10 Thrust variations under different δq, fan

图图 1111 不同风扇引气量下的推力相对变化率不同风扇引气量下的推力相对变化率

Fig. 11 Relative variations rates of thrust under

different δq, fan

随着 δq, hpc 继续上升（＞0.10），发动机推力下

降，耗油率上升，且相对变化率一直上涨。风扇

内外涵道和压气机入口流量、增压均随着 δq, hpc 增

加而减少，使得燃烧室用于燃烧的气体流量减少，

进而导致高、低压涡轮的做功能力降低；燃气通

过高压涡轮后，部分引气气体冷却后重新进入到

发动机主流气体当中，使进入低压涡轮的燃气流

量增加，从而抵消部分由于气流减少造成的转速

损失，但涡轮总体做工能力下降，使得推力下降，

耗油率上升，且其相对变化率持续增大，与文献

[16]研究结果一致。在相同引气比例下，δq, hpc 对

发动机性能影响较 δq, fan 更显著。因此，正交实验

分析双因素对发动机性能影响时，选取 δq, hpc 作为

引气装机条件的代表因素。

图图 1212 不同风扇引气量下的耗油率变化不同风扇引气量下的耗油率变化

Fig. 12 Fuel consumption rate variations under

different δq, fan

图图 1313 不同风扇引气量下的耗油率相对变化不同风扇引气量下的耗油率相对变化

Fig. 13 Relative variations of fuel consumption

rateunder different δq, fan

文献[35]指出，NASA计划将现有 5%的功率

提取比例提升至 10%~20%，以突破传统涡轮发动

机能量分配瓶颈。因此，本文将高、低压涡轮功

率提取量比例设置在 0~0.2 区间，以契合前沿研

究范畴。随着涡轮功率提取量上升，发动机推力

下降，耗油率上升，其相对变化率一直上涨。在

相同功率提取比例条件下，ΔHpext, hpt 引发的发动机

推力降幅更为显著，相对变化率也高于 ΔHpext, lpt。

高压涡轮作为核心做功部件，其功率提取将显著

影响发动机的整体性能与气动稳定性。相比之下，
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低压涡轮功率提取对发动机工作状态的影响相对

有限。基于此，在正交实验设计时，选取低压涡

轮功率提取作为研究对象，以进一步探究其与不

同装机影响因素之间的耦合影响。在正常工作状

态下，燃气通过低压涡轮膨胀做功，提取低压涡

轮功率时，低压转子转速降低，导致风扇效率和

增压比下降。同时，内涵道中低压涡轮输出功率

减少，燃气膨胀做功减弱，工质温度和排气速度

降低，导致推力减小，与文献[36]的结论一致。

同理，提取高压涡轮功率时，高压转子转速降低，

压气机效率和增压比下降，从而导致进入燃烧室

的空气质量流量和压力减小，燃烧室出口温度降

低，喷嘴排气速度减小，导致发动机推力出现更

显著的下降，耗油率上升，与文献[37]中“高压

涡轮功率提取时，发动机做功能力增强，推力增

加，燃油消耗量比推力增加更多，所以耗油率增

加”的表述看似矛盾，但需要说明的是，本文研

究是在控制燃油流量固定不变的前提下开展的，

因此，两者的本质结论是一致的。

通过仿真实验结果可以发现，单因素变化均

会影响发动机性能，其中，马赫数增加导致发动

机各部件进气压力上升明显，使得发动机推力显

著增加，耗油率大幅下降，相对变化率最大可达

2.2；风扇引气量上升同样会促使发动机推力增加、

耗油率下降。高度、压气机引气量、相对湿度和

涡轮功率提取量增加则导致推力下降和耗油率上

升，尤其是相对湿度变化引发的推力变化相对变

化率最小，仅为 0.003 5，对发动机推力的影响相

对较微弱。

3.2 双因素耦合仿真结果

基于所开展的单因素对发动机性能参数影响

的研究，选取 H、Ma、RH、δq, hpc 及 ΔHpext, lpt5 个装

机影响因素，深入探讨双因素对航空发动机性能

的耦合影响。针对每组双因素耦合工况，开展 100

组仿真实验获取数据，择取 25 个间隔适配的点开

展方差分析，在保障数据丰富度的同时，合理精

简数据量。

对于双因素耦合中的各个单因素通过方差分

析得出与前文单因素敏感性分析相同的结论，如

表 3 所示。H、Ma、RH、δq, hpc 及 ΔHpext, lpt 对航空发

动机推力均有影响，影响程度由于分析体系不同

而有所区别。其中，马赫数和高度因直接改变进

气条件与燃烧效率，在不同组合中其 R值均显著

高于其他因素；而相对湿度等因素因物理作用机

制的局限性，R值处于较低量级。同时，F值作为

组间均方与组内均方的比值，不同单因素间由于

各因素在变化时组内方差与组间方差的平衡状态

不同，导致 F值之间存在数量级差异。

表表 33 正交实验单因素作用分析结果正交实验单因素作用分析结果

Table 3 Analysis results of single-factor effects from

orthogonal experiment

影响因素

H ( H*Ma )

Ma ( H*Ma )

H ( H*RH )

RH ( H*RH )

H ( H*δq, hpc )

δq, hpc ( H*δq, hpc )

H ( H*ΔHpext, lpt )

ΔHpext, lpt ( H*ΔHpext, lpt )

Ma ( Ma*RH )

RH ( Ma*RH )

Ma ( Ma*δq, hpc )

δq, hpc ( Ma*δq, hpc )

Ma ( Ma*ΔHpext, lpt )

ΔHpext, lpt ( Ma*ΔHpext, lpt )

RH ( RH*δq, hpc )

δq, hpc ( RH*δq, hpc )

RH ( RH*ΔHpext, lpt )

ΔHpext, lpt ( RH*ΔHpext, lpt )

δq, hpc ( δq, hpc*ΔHpext, lpt )

ΔHpext, lpt ( δq, hpc *ΔHpext, lpt )

R

8 013.48

2 165.95

1 340.03

134.44

142.89

256.03

3 283.60

937.23

1 741.61

2.87

2 526.08

1 149.04

1 644.41

1 653.10

0.68

815.87

2.06

233.90

2.25

745.52

F

241.20

18.97

56.51

0.75

1 068.14

3 346.52

485.65

44.72

1.85×108

500.26

663.74

138.21

215.63

216.83

2.33

3.35×10-6

501.52

6.46×10-6

4.61×10-3

407.21

多因素交互作用与单因素相比，其偏差平方

和 SS、自由度 df以及平均偏差平方和MS在计算过

程中所考虑的条件不一样，因此，将其与单因素

分开分析。依据表 2 对双因素耦合工况进行评价，

得出在耦合作用下其对发动机推力的影响，结果

如表 4所示。由于各单因素存在对发动机推力的影

响程度不同，因素间的耦合作用将差异进一步放

大，从而使得不同组之间的 R值相差较大。

由表 4可以看出，开展的 10组仿真实验中有 6

组 F值小于 1。部分双因素组合因交互作用稳定，

组内数据离散度小，即使组间差异有限也能产生

较高 F值；而高度与马赫数的耦合因工况波动剧

烈导致组内方差增大，反而可能出现较低 F值。

以高度 H与相对湿度 RH耦合为例，仿真结果

如图 14 所示。可以看出，H升高导致大气压力和
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温度降低，而 RH主要影响大气中的水蒸气含量，

高空的低温导致空气的饱和水汽压非常低，即使

RH达到 100%，空气中实际的水蒸气含量也微乎

其微，H变化引起的热力学参数改变占主导地位，

相对湿度的影响被弱化，二者未产生显著的耦合

作用，在影响发动机推力时呈现出独立作用特征，

这种变化规律在其他双因素组合中同样存在。在

双因素共同作用下，发动机推力的变化呈现出各

自独立影响叠加的线性变化趋势，当因素 A从水

平 1 变化到水平 2 时，在不同因素 B水平下，发动

机推力的变化量基本一致；同理，当因素 B从水

平 1 变化到水平 2 时，在不同因素 A水平下，推力

变化量也保持稳定，未出现因双因素耦合而产生

的波动现象，对于其他 F值小于 1的双因素耦合规

律基本一致，不再赘述。

表表 44 正交实验双因素作用分析结果正交实验双因素作用分析结果

Table 4 Analysis results of dual-factor interactions in

orthogonal experiment

影响因素

H*Ma
H*RH
H*δq, hpc

H*ΔHpext, lep

Ma*RH
Ma*δq, hpc

Ma*ΔHpext, lep

RH*δq, hpc

RH*ΔHpext, lpt

δq, hpc*ΔHpext, lpt

R

311.50

134.23

5.09

135.68

0.01

51.32

108.84

0.58

0.00

2.25

F

0.62

0.75

1.32

1.07

8.70×10-3

0.26

1.06

1.86

1.60×10-4

4.61×10-4

图图 1414 推力随高度和相对湿度变化推力随高度和相对湿度变化

Fig. 14 Thrust variations with H and RH

当高度 H与压气机引气量 δq, hpc 共同变化时，

发动机推力受到的综合影响表现为显著的下降趋

势，仿真结果如图 15 所示。H上升时，因空气密

度降低导致进气量减少，燃料燃烧效率下降，使

得推力下降；δq, hpc 增加致使进入燃烧室的气体减

少，降低涡轮做功能力，同样造成推力下降。H

上升导致的进气量减少与 δq, hpc 增加造成的气体分

流，对发动机做功输出形成双重限制，削弱燃烧

室的燃烧效率和涡轮的做功能力，致使推力下降

幅度显著大于单一因素作用效果，且在中高空区

域，引气量增加会进一步加剧因高度上升导致的

推力下降速率，使推力相对变化率呈指数级增长。

图图 1515 推力随高度和压气机引气量变化推力随高度和压气机引气量变化

Fig. 15 Thrust variations with H and δq, hpc

高度 H与低压涡轮功率提取量 ΔHpext, lpt 共同变

化时，发动机推力呈非线性变化，仿真结果如图

16 所示。H增加导致总压降低，各个部件出口压

力降低，内部压力变化致使燃烧过程不稳定，发

动机推力下降；ΔHpext, lpt 增加导致低压转子转速降

低，风扇效率和增压比下降，风扇出口压力下降，

内涵道中低压涡轮输出功率减少，导致推力减小。

当两者共同变化，H引发的总压下降和 ΔHpext, lpt 导

致的风扇出口截面压力下降共同叠加，使得后续

各部件的出口截面压力下降进一步加剧，且在不

同 H和 ΔHpext, lpt 组合下表现出不同的下降趋势，使

推力变化偏离线性叠加。

图图 1616 推力随高度和低压涡轮功率提取量变化推力随高度和低压涡轮功率提取量变化

Fig. 16 Thrust variations with H and ΔHpext, lpt
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马赫数 Ma与低压涡轮功率提取量 ΔHpext, lpt 共

同变化时，发动机推力呈非线性变化，仿真结果

如图 17 所示。随着Ma增加，总压恢复系数下降，

但总压因来流速度提升仍上升，促使推力增加；

ΔHpext, lpt 上升使得低压转子转速降低，风扇效率、

增压比及内涵道燃气做功减弱，导致推力下降。

当Ma和 ΔHpext, lpt 共同变化时，Ma增加带来的总压

上升与 ΔHpext, lpt 增加引发的风扇出口截面压力下降

呈现一定的耦合作用。随着 Ma 增加，在相同

ΔHpext, lpt 下，其对发动机性能造成的削弱作用呈持

续增强趋势。

图图 1717 推力随马赫数和低压涡轮功率提取量变化推力随马赫数和低压涡轮功率提取量变化

Fig. 17 Thrust variations with Ma and ΔHpext, lpt

相对湿度 RH与压气机引气量 δq, hpc 共同作用

时，发动机推力呈非线性变化，仿真结果如图 18

所示。RH上升，通过降低入口流量，使风扇、压

气机增压比和效率下降，尽管燃烧充分会短暂提

升涡轮驱动转子转速，但入口流量的持续减少与

进出口压力差的缩小主导推力下降；δq, hpc 增加使

得燃烧室燃气流量减少，降低涡轮做功能力，导

致推力下降。在 RH达到 100%时，δq, hpc 从 1%上升

至 2%过程中，发动机推力的下降幅度要高于相对

湿度处于中低区间的工况。此时，空气含湿量饱

和，进气道质量流量受湿度影响受限最为明显，

此阶段 δq, hpc 对燃烧室可用燃气流量的削减作用尤

为显著，涡轮做功能力衰减效应被极大放大，致

使推力下降斜率增大；而在相同 RH条件下，δq, hpc

从 2%提升至 3%时，因前期气流参数与部件匹配

已适应部分引气变化，推力下降幅度虽仍高于

δq, hpc 从 3%~4%的阶段，但相较于 1%~2%区间的

骤降已有所缓和；当引气量继续从 3%增至 4%及

更高时，各部件对引气变化的响应渐趋稳定，推

力变化幅度趋于一致。

通过严格正交实验结合方差分析发现，高度

与压气机引气量、高度与低压涡轮功率提取量、

马赫数与低压涡轮功率提取量、相对湿度与压气

机引气量 4组装机因素耦合较之其他组合对发动机

性能呈现出更为显著的影响趋势。

图图 1818 推力随相对湿度和压气机引气量变化推力随相对湿度和压气机引气量变化

Fig. 18 Thrust variations with RH and δq, hpc

4 结论

为揭示航空发动机多装机影响因素对其性能

的耦合影响特性，通过结合局部敏感性分析与正

交全局敏感性分析方法，构建多因素耦合影响分

析模型，开展 1 070组仿真分析，探究了单因素及

双因素对发动机性能的影响规律，主要结论如下。

1）选取高度、马赫数、相对湿度、引气量和

功率提取量作为装机影响因素，综合单因素敏感

性与全局敏感性研究结果，精确量化各单因素对

发动机性能参数的影响程度，明确了各因素的单

独作用规律。结果显示，各装机影响因素对发动

机推力与耗油率均存在显著影响，但作用机制与

影响程度呈现明显差异。其中，马赫数影响最为

突出，其引发的推力及耗油率相对变化率可达

2.2，显著高于其他参数；相对湿度影响最弱，推

力相对变化率仅有0.003 5。

2）通过对正交实验结果进行分析，揭示了不

同双因素工况下发动机性能参数的变化程度。其

中，相对湿度与压气机引气量的耦合作用对发动

机性能的影响最为显著。然而，当将其与各单一

因素对发动机性能的影响进行对比时，该耦合因

素的综合影响仍相对较弱，对发动机性能的贡献

程度低于单一因素的主导作用。

综上所述，本文采用局部敏感性方法精确量

化单因素影响程度，并结合正交全局敏感性分析

解析双因素耦合对发动机性能的影响规律。通过

开展仿真实验发现，单因素的作用占据主导地位，

而多因素耦合的复合影响虽然存在，但其贡献程

度有限，并不足以改变各因素的独立影响趋势。
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因此，目前没有必要进一步构建更高维度的全因

子耦合模型。
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