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航空发动机Aeroengine

基于飞/发性能一体化快速迭代的循环参数匹配

曹铭栋，王 昭，高靖俞，樊 巍，刘 兵
（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘要：针对 150 kN级大涵道比涡扇发动机总体性能参数匹配设计问题，以 A340-300飞机对发动机的任务需求为例，采用基

于飞/发性能一体化快速迭代优化方法，将飞机/发动机一体化设计与发动机总体性能优化设计进行耦合迭代，对多约束条件下的

大涵道比涡扇发动机总体性能方案进行优化设计。结果表明：在保证发动机满足飞机任务需求和任务载荷要求，以及发动机尺

寸、质量、污染排放要求等约束条件下，飞机的最大起飞质量较初始方案减轻约 14.33%，较A340-300飞机的最大起飞质量减轻约

8%~9%；燃油消耗量较初始方案减少约 20.6%；在保证发动机与飞机良好匹配性的前提下，通过飞发优化迭代使发动机和飞机的

设计难度都有一定程度地降低。采用的研究思路与方法是合理、可行的，具有工程实用价值。
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Cycle Parameters Matching Design Based on Fast Iterative Aircraft/Engine Performance Integration
CAO Ming-dong， WANG Zhao， GAO Jing-yu， FAN Wei， LIU Bing
（AECC Sichuan Gas Turbine Establishment，Chengdu 610500，China）

Abstract： Aiming at the overall performance parameters matching design for a 150kN class high bypass ratio turbofan engine， taking 
the mission requirements of A340-300 aircraft as an example， a fast iterative optimization method based on aircraft/engine performance 
integration is adopted to couple and iterate the aircraft/engine integration design and engine overall performance design， thus to optimize the 
design of the overall performance scheme for high bypass ratio turbofan engine with multiple constraints. The results show that when the 
engines meet the mission and payload requirements of the aircraft， as well as constraints in terms of size， weight， and emission， the 
maximum take-off weight of the aircraft is reduced by 14.33%， and about 8%-9% lower compared with the actual maximum take-off weight 
of A340-300 aircraft； the fuel consumption is about 20.6% lower than that of the original scheme. On the premise of ensuring a good match 
between the engine and the aircraft， the design difficulty of both the engine and the aircraft is reduced to a certain extent through iterative 
optimization of the aircraft/engine integration. The ideas and methods are reasonable， feasible， and have practical engineering value.

Key words： high bypass turbofan engine； aircraft/engine performance integration； fast iteration； coupled iteration； overall 
performance parameter； optimization

0　引言

民用航空业正在朝着低油耗、低排放、高经济性

的绿色航空方向发展。发动机耗油率不断降低和污

染排放物指标的日趋严格，使民用飞机发动机市场竞

争日趋激烈。传统的发动机总体性能设计是在飞机

设计单位提出的具体技术指标上开展相应的总体性

能参数匹配。Torella 等[1-2]在发动机性能指标参数一

定的前提条件下，采用优化算法对发动机循环参数进

行优化，但未考虑优化后性能对整个飞机系统的影

响；Ghenaiet等[3-4]采用了飞/发一体化的方法对发动机

性能指标参数进行分析，并根据指标对发动机性能参

数进行优选，但未充分考虑发动机质量、进口直径等

约束条件，从而使发动机方案存在偏离实际运用的可

能性。中国的发动机设计与飞机设计相对独立，虽然

飞机设计方与发动机设计方在不同设计阶段开展了

项目协调工作，但双方主要通过飞/发协调确定各自

的技术状态，且技术条件的传递是以划界面、提指标
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的方式开展，并没有从整个飞/发系统最优的角度开

展设计工作，造成飞发双方各自设计留有的裕度过

大，飞/发设计成本和难度增加，飞/发之间未能实现最

优匹配。由于传统设计方法设计效率低、设计难度

大，飞/发无法实现最优匹配，从而不利于飞机与发动

机制造商迅速占领快速增长的民用航空市场。因此，

为提升发动机的设计效率，实现飞/发之间的良好匹

配，需要建立一种基于飞/发性能一体化快速迭代优

化方法的航空发动机循环参数匹配模型。该模型一

方面将发动机总体性能设计与飞机性能、发动机质

量、尺寸等方面相结合，进而对发动机进行综合权衡

设计，另一方面又采用现代优化算法对发动机相关参

数和方案进行优选，以提高发动机总体性能设计的精

度与速度。

本文针对 150 kN级大涵道比涡扇发动机总体性

能参数匹配设计问题，采用基于飞/发性能一体化快

速迭代优化方法对多约束条件下的大涵道比涡扇发

动机总体性能方案进行优化设计。

1　研究思路

基于飞/发性能一体化快速迭代优化方法，在满

足飞机任务指标需求的前提下，对发动机循环参数进

行匹配寻优。因此，在进行优化匹配时：一方面，必须

以飞机的实际任务需求为牵引，在优化过程中使发动

机方案与飞机任务需求不断进行迭代，最终实现发动

机与飞机的良好匹配；另一方面，必须在考虑发动机

质量、尺寸、污染排放、空气系统、材料温度限制等多

种影响因素的前提下，对发动机循环参数进行优选，

研究流程如图1所示。

从图中可见，基于飞/发性能一体化快速迭代的

循环参数匹配主要包括了发动机参数匹配优化部分

（虚线框内）和飞/发性能一体化耦合迭代部分（虚线

框外）。飞/发性能一体化耦合迭代部分具体过程

如下。

（1）采用使用较为广泛的大涵道比涡扇发动机推

力和耗油率经验公式对发动机安装推力和安装耗油

率进行估算[6]，再根据约束分析和任务分析得到最大

起飞质量 WTO，0、最大起飞推力 FSL，0、巡航推力 Fcr，0的

初始值，并将该初始值代入发动机总体性能方案优化

中，得到此时最优的发动机总体性能方案AP，0。

（2）将第 i次优化得到的发动机总体性能方案AP，i

代入到约束分析和任务分析中，由此确定第 i+1次的

最大起飞质量 WTO，i+1、最大起飞推力 FSL，i+1、巡航推

力Fcr，i+1。

（3）将第 i+1 次计算得到的最大起飞质量 WTO，i+1
与上一次计算得到的最大起飞质量WTO，i进行比较，若

|（WTO，i+1-WTO，i）/WTO，i+1|小于设定的迭代精度 ε，则完成

迭代，否则将第 i+1次计算得到最大起飞推力FSL，i+1和

巡航推力 Fcr，i+1作为约束条件，通过优化设计方法计

算第 i+1次最优的发动机总体性能方案AP,i + 1，重复以

上迭代过程。直至 |（WTO，i+1-WTO，i）/WTO，i+1|小于设定的

迭代精度ε。

发动机总体性能参数优化匹配设计的具体流程

如下。

（1）在待优化变量的取值范围内，随机生成 n 组

优化变量集合，每组优化变量集合包含 m 个优化

变量；

（2）将 n组优化变量带入到发动机性能计算模型

中，对发动机设计点、起飞、巡航等工况点进行计算，

得到n个对应的发动机总体性能方案；

（3）结合约束条件采用差分进化优化算法对第 2
步中生成的 n 个发动机总体性能方案进行优选[7]，若

寻找到最优的方案，则将方案传递到飞/发性能一体

化耦合迭代模型中（图 1中虚线框外部分）；若未寻求

到最优解，则通过优化算法重新生成新的优化变量，

继续进行优化。

2　方法建模

2.1　发动机性能设计需求分析模型

以 A340-300 飞机为装机对象，该型飞机为双通
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Variable constraint conditions
●Take-offThrust
●Cruise Thrust
●……

Constant Constraint Conditions
●Engine Diameter
●Engine Weight
●Limiting Temperature of material
●Component Design Capability
●……

Engine model based on 
the empirical formulas

●Thrust ratio
●SFC

Constraint analysis

Mission analysis

●Thrust Requirements FSLj、Fcrj
●Maximum take-offweight WTOj

|

|

|

|
||
|
||

|

|

|
||
|
| ( )WTO,i + 1 - WTO, j

WTO,i + 1
≤ ε

Yes

No

End
Yes

No

图1　飞/发性能一体化快速迭代研究流程
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道4发远程大型飞机，原配

装的发动机为推力为 150 
kN 级的 CFM56-5C4 发动

机。 A340-300 飞机主要

参数见表1。
为 了 对 A340-300 飞

机所需的发动机性能需求

开展分析，需要运用 Mat⁃
tingly 等[6]提出的约束分析

与任务分析模型开展相关

分析研究。在约束分析与

任务分析模型中，还需要飞机的升阻特性模型，以获

取 A340-300飞机的相关升阻特性。采用 Savad等[8-9]

在民用飞机升阻特性计算中的升阻特性计算方法对

A340-300 飞机的升阻特性进行了计算，在不同攻角

下，A340-300飞机在起飞、巡航状态下的升阻系数如

图2、3所示。

在得到 A340-300 飞机的升阻特性后，建立飞机

的约束分析模型的飞行力学主控方程为

[F - (D + R) ]V = W ( dh
dt

+ d
dt ( V 2

2g0 ) ) （1）
式中：F为推力；D为阻力；R为附加阻力；V为飞行速

度；W 为重力；h 为飞行高度；t为时间；g0为重力加速

度；dh/dt为爬升率；（V2/g0）/dt为加速度。

A340-300飞机典型任务航段的约束分析参数见

表2。表中，β为质量比；h为飞行高度；STO为起飞距离；

tR为抬轮时间；CLmax为最大升力系数；V为飞行速度；∆t

为航段时间；Ma为马赫数；SL为着陆距离；KTD为安全

系数；μ为着陆时滑行的摩擦系数。根据表2开展飞机

约束分析，计算不同任务航段下飞机的起飞推重比与

机翼载荷的可行域，约束分析结果如图4所示。

从图中可见，在约束

分析求解域中，以“低推重

比、高机翼载荷”的选取原

则[6]选取飞机的起飞推重

比 为 0.238、机 翼 载 荷 为

7154 N/m2。

利用式（2）、（3）分别

建立飞机在加速、爬升状

态下和巡航、盘旋、暖机以及起飞抬轮状态下的任务

分析模型。

W f
W i

= expì
í
î

- SFC
V ( )1 - u

Δ (h + V 2

2g0 )üýþ （2）
式中：Wf为航段的最终质量；Wi为航段的起始质量；SFC
为发动机的耗油率；u为飞机阻力与推力之比。

W f
W i

= exp{ - SFC( D + R
W )Δt} （3）

任务分析参数见表 3。表中，KTO为起飞安全系

数；△s为巡航距离；N为飞行盘旋时的盘旋圈数。全

表3　任务分析参数

Segment
Warm Up

Takeoff Acceleration
Takeoff Rotation

Constant Speed Climb
Horizontal Acceleration
Acceleration and Climb

Cruise
Constant Speed Turn

Performance requirement
h = 0 m，Δt = 300 s

h = 0 m，KTO = 1.2，μ = 0.03，CLmax = 2.2
h = 0 m，KTO = 1.2，ΔtR = 3 s，CLmax = 2.2

h = 0~480 m，V = 350 km/s
h = 480 m，Ma = 0.32~0.40

h = 480~10668 m，Ma = 0.40~0.80
h = 10668 m，Ma = 0.80，Δs = 13000 km
h = 3000 m，Ma = 0.525，n = 1.1，N = 3

Lift
 coe

ffic
ien

t

2.5

2.0

1.5

1.0

0.5 0.05
Drag coefficient

0.10 0.15 0.20 0.25

0°
1°2°3°4°5°6°7°8°9° 10°11°12°13°14°15°35°30°25°

15°
δ/（°）

α/（°）

图2　A340-300飞机在起飞

状态下的升阻系数

（a=0°~15°）
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0
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Drag coefficient
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图3　A340-300飞机在巡航

状态下的升阻系数

（a=-4°~4°）

表2　约束分析参数

Segment
Takeoff

Constant Speed Climb

Horizontal Acceleration

Acceleration and Climb

Cruise

Landing

Performance requirement
β = 1.0，h = 0 m，STO = 2500 m，tR = 3 s，

CL max = 2.30
β = 0.998，h = 0~480 m，V = 350 km/s，

Δt = 60 s
β = 0.996，h = 480 m，Ma = 0.32~0.40，

Δt = 24 s
β = 0.979，h = 480~10668 m，

Ma = 0.40~0.80，Δt = 1575 s
β = 0.95，h = 10668 m，Ma = 0.80

β = 0.775，h = 0 m，

SL = 800 m ，kTD = 1.2，μ = 0.30，CLmax = 2.30

Thr
ust

 loa
din

g

1.0
0.8
0.6
0.4
0.2

0
Wing loading/（N/m2）

2000 4000 6000 8000 10000

TakeoffConstant Spced ClimbHorizontalAccelerationAcceleration and ClimbCruiseLandingConstraint Analysis Point

图4　约束分析结果

表1　A340-300飞机

主要参数［8］

Parameter
Takeoff Weight/kg

Aircraft Empty
Weight/kg
Zero Fuel Weight/kg
Maximum Range/km
Payload/kg
Passengers

Value
271000~
275000

129000
178000
13500
43500

313
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系数采用约束分析得到的机翼载荷和推重比结合表

3初步估算A340-300飞机的最大起飞质量、起飞推力

和各任务航段上的燃油消耗量，任务分析结果和主要

结果参数见表 4、5。初步估算飞机的最大起飞质量

为291751 kg，起飞总推力需求为680.47 kN，巡航总推

力需求为 135.49 kN，机翼面积约为 400 m2，燃油消耗

量为114859 kg。

2.2　发动机质量估算模型

质量是发动机设计中

的一项重要技术指标。由

于在发动机总体方案设计

初期，部件、系统等方案还

未完全确定，还不能给出准

确的质量。但经过对大量

现役民用飞机发动机质量

数据进行统计分析，发动机

质量与起飞状态下的发动

机总增压比 πOPR、风扇进口

空气物理流量 W0
•
、涵道比Bpr起飞推力FSL之间存在一

定相关性[10]。因此，在发动机总体性能参数匹配设计

中，可运用式（4）对发动机质量进行初步估算。

WE = 10 πOPR 0.25 W0
•

1 + Bpr
+ 0.01223FSLéë1 - (1 + 0.75Bpr) -0.5ù

û
（4）

式中：WE为发动机质量。

2.3　发动机进气道喉部直径计算模型

发动机的经济性由发动机耗油率决定。从发动

机循环参数分析，提高涵道比能有效地降低发动机耗

油率，但会带来单位推力下降的负面影响。在保证发

动机推力需求的前提下，需要增加物理流量，但由此

会引起迎风面积增大，发动机安装损失增加。因此，

在增加发动机涵道比时，还需要引入进气道喉部直径

作为约束条件，使发动机进口空气流量限制在合理范

围内。采用进气道喉部直径计算方法对进气道喉部

直径进行计算[11]

d th = ( 4
π

( W0,cor
• ) max Ts,SL

Ps,SL
× 1

Kq ( )λ
) 12 （5）

式中：d th 为进气道喉部直径；Ts,SL 为海平面条件下的

大气环境温度；Ps,SL 为海平面条件下的大气环境压

力；( W0,cor
• ) max 为发动机的最大换算流量；q (λ)为流量

函数；λ为速度因数，K为常数0.0404。
在实际工程运用中，进气道喉部马赫数达到 0.8

时往往会在皮托管进气道内的局部位置产生激波造

成总压损失增加。因此，需要将进气道喉部马赫数控

制在 0.8 以下。此时的流量函数 q (λ)对应为马赫数

为0.8时的流量函数。

2.4　空气系统与功率提取模型

空气系统的流量分配和飞机对发动机的功率提

取量将影响发动机的推力和耗油率等性能参数。因

此，在发动机总体性能参数匹配中还需要考虑上述 2
方面的影响。空气系统与功率提取模型的主要设计

准则如下[12]：

（1）高、低压涡轮用于封严和盘冷却的引气量分

别为每个盘面0.5%和0.25%。

（2）增压级后的放气量在设计点计算过程中不

考虑。

（3）飞机引气量按每位乘客需要的绝对引气量

0.01 kg/s进行考虑。

（4）高低压涡轮导向器、转子叶片的冷却引气量

可以由每一级导叶或转子进口的温度 tNGV 结合现有

的材料设计水平初步估计得到。其中，进口的温度

TSOT,i与引气量之间的关系为

ì
í
î

ξi,NGV = tNGVTSOT,i + kNGV
ξi,blade = kbladeTSOT,i + tblade

（6）
式中：ξi,NGV为冷却涡轮导向器的冷气量；ξi,blade为冷却

涡轮转子的冷气量；下标 i表示涡轮的第 i级；tNGV为导

向器的技术水平，其取值范围为（1/60，1/55），其值越

小所需的引气量越少，本文取 tblade=6/175；kblade 为转子

叶片的技术水平，其取值范围为（-324/7，-300/7），其

值越小所需的引气量越少，本文取 kNGV=-20。
（5）发动机的功率提取量可以根据每单位飞机起

表4　任务分析结果

Segment
Warm Up

Takeoff Acceleration
Takeoff Rotation

Constant Speed Climb
Horizontal Acceleration
Acceleration and Climb

Cruise
Constant Speed Turn

Weight Fraction
1.0000
0.9993
0.9976
0.9975
0.9957
0.9950
0.9573
0.6118

Fuel/kg
214.676
471.383
28.978

534.559
222.292
10975.4
100822
1590.07

Range/km
0

1.90
0.27
4.63
2.01

504.96
13000
124.93

表5　主要结果参数

Parameter
Takeoff 

Weight/kg
Takeoff 

Thrust/kN
Cruise Thrust/kN

Wing Area/m2

Aircraft Empty 
Weight/kg

Fuel Weight/kg
Payload/kg

Value
291751

680.47
135.49

400
13392

114859
43500
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飞质量提取0.001 kW确定[13]。

2.5　污染排放物模型

单位起飞推力污染排放量为

Dp FSL = ∑
i = 1

4
ti ⋅ WF,i ⋅ E I, i FSL （7）

式中：DP为发动机地面静止条件下，发动机油门杆位

置在最大起飞（100%推力节流）、最大爬升（85%推力

节流）、进近（30%推力节流）、慢车（7%推力节流）4种

状态下的排放量的总和；FSL 为最大起飞推力；DP FSL

为每单位起飞推力下的排放量；ti 为最大起飞（0.7 
min）、最大爬升（2.2 min）、进近（4 min）、慢车（22 min）
4种状态的运转时间；WFi 为上述 4种状态对应的燃油

流量；E I, i 为排放指数，表示单位燃油流量下的污染排

放量，计算方法为[14]

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

EI ,NOX
=32 ×( )P32965

0.4
e( )T3 - 826

194 + 6.29 - 100*war53.2  常规燃烧室

EI, NOX =23 ×( )P32965
0.4

e( )T3 - 826
194 + 6.29 - 100*war53.2  双环形燃烧室

（8）

式中：EI ,NOX
为氮氧化合物的排放指数；P3 燃烧室进口

总压；T3 为燃烧室进口总温；war 为空气的比湿度，为

空气中水蒸气与干空气的质量比。

2.6　优化算法

传统的基于导数和梯度方法的优化方法并不适

用于多变量、多约束、非线性的航空发动机问题，必须

采用现代优化算法对其优化。在现阶段优化算法中，

由遗传算法发展而来的差分进化算法在算法结构上

更加简单[15-16]，计算精度和鲁棒性也得到大幅提升，

在航空发动机优化设计领域越来越受到青睐。因此，

选择 3 次变异差分进化算法作为发动机优化设计的

优化算法[7]。该算法是针对发动机多学科优化的特

点，在基本差分进化算法的基础上采用了基于种群均

熵的种群初始化、精英保留、罚函数改进以及增加高

斯变异等适应性的改进方法[17]。该算法全局搜索能

力更强且优化效率高，非常适合对约束条件下的发动

机循环参数进行优化。

3　算例分析

3.1　约束条件

根据上述分析，在对发动机参数匹配优化时，将

选择随飞/发耦合迭代发生变化的发动机起飞推力、

巡航推力作为变约束条件，进气道喉部直径、发动机

质量、高压压气机出口温度、燃烧室出口温度、低压涡

轮未冷却温度、高低压涡轮膨胀比以及NOX排放量作

为定约束条件。各约束条件见表 6。其中，发动机推

力需求由上一次优化后的发动机方案与约束分析和

任务分析模型迭代求解得到。由于约束和任务分析

模型中的推力为发动机安装推力，因此为了保证发动

机推力有一定裕度，需要对安装推力进行一定程度的

放大而获得非安装推力。民用飞机较为常用的皮托

管进气道的总压恢复系数特性和溢流阻力特性如图

5、6所示(图中A0为来流远方进气自由流管的面积，AC

为进气道捕获面积)。从图中可见，在考虑进气道总

压损失和溢流阻力损失的前提下，发动机的安装损失

约为 2%。由于在发动机总体性能方案设计初期，进

气道结构参数不易确定，而进气道特性又与进气道结

构参数密切相关，因此，参考图 5、6的进气道损失，在

安装推力上放大2%得到发动机非安装推力。

对于 NOX排放量的限制值采用 CAPE/8 标准，其

限制值按CAPE/8标准拟合的式（9）计算，燃烧室采用

排放量较低的双环形燃烧室。

表6　约束条件

Parameter
Takeoff Thrust in ith Loop Iteration/kN
Cruise Thrust in ith Loop Iteration/kN

Combustor Exit Temperature/K
HPC Exit Temperature/K

Un-cooled LPT Inlet Temperature/K
HPT Temperature Expansion Ratio
LPT Temperature Expansion Ratio

Inlet Throat Diameter/m
Engine Weight/kg

DP FSL/（g/kN）

Value
≥ FSL,i
≥ FCr,i
≤1800
≤850

≤1250
≥0.73
≥0.60
≤1.80
≤2600

CAPE/8

Inle
t pr

ess
ure

 rec
ove

ry

1.000

0.995

0.990

0.985
A0/AC

0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5

0.20.30.40.5

0.60.70.80.9

Ma

图5　进气道总压恢复

系数特性［18］

Spi
llag

e d
rag

 coe
ffic

ien
t 0.015

0.010

0.005

A0/AC
0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5

00.700.800.85

Ma

图6　进气道溢流阻力特性［18］
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DP FSL =ì
í
î

1.05*πOPR, SL + 14.5       πOPR, SL ≤ 30
1.95*πOPR, SL - 12.5       πOPR, SL > 30 （9）

式中：  πOPR, SL起飞状态下发动机的总增压比。

3.2　优化变量

对于民用涡扇发动机而言，在方案设计阶段需要

进行优化的匹配参数主要有总增压比、涡轮前温度、

涵道比、风扇外涵压比。其中，总增压比包含了风扇

内涵压比、增压级压比和高压压气机压比。此外，为

获取发动机进口截面面积，还需要将发动机进口空气

物 理 流 量 作 为 优 化 参 数 。 优 化 变 量 取 值 范 围

见表7。

3.3　优化结果

在发动机设计状态 H=10668 m，Ma=0.8 的条件

下，发动机各性能优化参数随优化进程的变化情况如

图 7～13 所示。其中，各图（a）为每次循环迭代过程

中优化变量的优化进程；各图（b）为优化变量的最优解

随飞/发循环迭代次数的变化情况；目标量（设计点耗

油率）的优化进程如图14（a）所示，目标量（设计点耗油

率）随飞/发循环迭代次数的变化如图14（b）所示。

从图 7（b）～13（b）中可见，经过 5次循环迭代，风

扇进口流量、风扇外涵压比、高压压气机压比和燃烧

室出口温度等循环参数已趋于稳定，目标量（巡航耗

油率）也已经趋于稳定。从整个优化的情况上看，在

总共 5 次的循环迭代中，优化变量和目标变量均在

1000代以内收敛到最优解。

每一次飞发迭代的约束分析与任务分析结果见

表 8。从表中可见，随着迭代优化不断地进行，在完

成相同的 13000 km 巡航航程的前提下，飞机的起飞

Fan
 inl

et m
ass

flow
/（k

g/s）

220
210
200

Generations/次200 400 600 800 1000

1th loop iteration2th loop iteration3th loop iteration
4th loop iteration5th loop iteration

（a） 风扇进口流量-进化代数

Op
tim

um
 val

ue
of f

an 
inle

t m
ass

flow
/（k

g/s）

250
200
150

Loop itcrations/次1 2 3 4 5
（b）最优风扇进口流量随迭代

次数变化

图7　风扇进口物理流量随进化代数及其最优解随循环

迭代次数的变化

表8　每次飞发迭代的约束分析与任务分析结果

序

号

0
1
2
3
4
5

起飞质

量WTO
/kg

291751
266151
251157
250075
250025
249947

机翼

面积

Sw
/m2

399.66
363.01
345.95
344.93
344.86
344.75

机翼载荷

WTO Sw
/（N/m2）

7154
7183
7115
7105
7105
7105

起飞推

重比

FSL WTO

0.238
0.233
0.242
0.240
0.240
0.240

起飞推

力FSL
/kN

680.47
607.73
595.64
588.18
588.05
587.87

巡航推

力Fcr
/kN

135.49
120.89
118.48
117.00
116.97
116.93

燃油消

耗量

WF
/kg

114859
100291
91788
91175
91147
91102

Weight Fraction

Seg⁃
ment1
1.0000
1.0000
1.0000
1.0000
1.0000
1.0000

Seg⁃
ment2
0.9993
0.9989
0.9991
0.9991
0.9991
0.9991

Seg⁃
ment3
0.9976
0.9976
0.9979
0.9979
0.9979
0.9979

Seg⁃
ment4
0.9975
0.9975
0.9978
0.9978
0.9978
0.9978

Seg⁃
ment5
0.9957
0.9959
0.9963
0.9963
0.9964
0.9963

Seg⁃
ment6
0.9950
0.9952
0.9957
0.9957
0.9957
0.9957

Seg⁃
ment7
0.9573
0.9574
0.9631
0.9626
0.9626
0.9626

Seg⁃
ment8
0.6118
0.6282
0.6395
0.6403
0.6403
0.6404

Op
tim

um
 val

ue 
of o

ute
r

fan
 pre

ssu
re r

atio

1.8
1.8
1.7
1.7
1.6

Loop iterations1 2 3 4 5

（a） 风扇外涵压比-进化代数

图8　风扇外涵压比随进化代数及其最优解随循环迭代

次数的变化
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ter 

fan
 pre

ssu
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1.5

Generations200 400 600 800 1000
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2th loop iteration
3th loop iteration
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次数次数变化
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1.2

1.1
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（a） 风扇内涵压比-进化代数
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 val
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fan
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atio

1.4

1.3

1.2
Loop iterations1 2 3 4 5

（b）风扇内涵压比最优解-
迭代次数

图9　风扇内涵压比随进化代数及其最优解随循环

迭代次数的变化

表7　优化变量取值范围

Optimization Variable
Bypass Ratio

Outer Fan Pressure Ratio
Inner Fan Pressure Ratio
Booster Pressure Ratio

HP Compressor Pressure Ratio
Combustor Exit Temperature/K

Fan Inlet Mass Flow/（kg/s）

Lower Limit
4.0
1.4
1.2
1.5
5.0

1350
100

Upper Limit
10.0

1.8
1.4
3.5
12

1600
250
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质量由初始方案的 291751 kg减轻至 249947 kg，减轻

约 14.33%，较 A340-300飞机的最大起飞质量减轻约

8%~9%；燃油消耗量由初始方案的 114859 kg减轻至

91102 kg，较初始方案减少约 20.6%；起飞总推力需求

由初始方案的 680.47 daN 减小至 587.87 daN，巡航总

推力需求由135.49 daN减小至116.93 daN。

通过飞/发耦合迭代优化，飞机的起飞质量和推

力需求明显减小。出现这种情况的原因是在每一次

飞/发迭代中，在满足推力需求的前提下，通过以巡航

耗油率最低为目标对发动机性能进行优化，使得飞机

的燃油消耗量会不断减少，而耗油量的减少将使飞机

的起飞质量和推力需求减小，使得发动机性能参数优

化的解空间变大。每次飞发迭代的发动机设计点参

数见表 9。在保证飞机推力需求的情况下，可通过提

SFC
/（k

g/（
kN

·h）
）
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（b） 耗油率最优解-迭代次数

图14　耗油率随进化代数及其最优解随循环迭代次数的变化
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图11　高压压气机压比随进化代数及其最优解随

循环迭代次数的变化
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图10　增压级压比随进化代数及其最优解随循环

迭代次数的变化
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图12　涵道比随进化代数及其最优解随循环迭代次数的变化
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图13　燃烧室出口总温随进化代数及其最优解随循环

迭代次数的变化

表9　每次飞发迭代的发动机设计点参数

序号

0
1
2
3
4
5

πF,O

-
1.80
1.70
1.66
1.64
1.64

πIPC

-
2.55
2.63
2.15
2.27
2.37

πHPC

-
12.00
10.29
12.00
12.00
12.00

T t4
/K
-

1531
1460
1469
1470
1471

Bpr

-
4.999
6.702
7.200
7.402
7.421

πOPR

-
36.79
35.29
35.04
34.96
34.94

W0
•

/（kg/s）
-

218.68
218.68
218.68
218.68
218.68

T t3
/K
-

751
743
740
740
740

τTH

-
0.763
0.762
0.754
0.754
0.754

τTL

-
0.721
0.650
0.655
0.654
0.654

Fn,Des
/kN
-

42.35
32.10
30.82
30.16
30.14

SFC,Des
/（kg/

（kN·h））
-

60.33
56.63
56.21
56.08
56.08

WE
/kg
-

3115
2643
2548
2511
2510

d th
/m
-

1.8
1.8
1.8
1.8
1.8

DP FSL
/（g/kN）

-
45.66
39.74
38.97
38.91
38.78

注：πF，O 为风扇外涵压比；πIPC 为增压级压比；πHPC 为高压压气机压比；T t4 为燃烧室出口总温；Bpr 为涵道比；πOPR 为总增压比；W0
•

为进口空气

流量；T t3 为高压压气机出口总温；τTH 为高压涡轮出口与进口总温比；τTL 为低压涡轮出口与进口总温比；Fn，Des 为设计点推力；SFC，Des 为设计点耗油

率；WE 为发动机质量；d th 为进气道喉部直径；DP FSL 为每单位起飞推力下的排放量。

41



第 50 卷 航 空 发 动 机

高发动机涵道比来降低设计点的耗油率，如表 9中涵

道比由最初的 4.999提高至 7.421，但由于涵道比与发

动机流量、单位推力、发动机质量（式（4））相关联，在

进口直径、发动机质量等参数的约束下，使得设计点

涵道比的最终取值在 7.4左右，而发动机设计点耗油

率收敛到 56 kg/（kN·h）左右，此时的飞机起飞质量约

为250 t。
基于上述分析可知，在飞发耦合迭代中，涵道比

是影响飞/发方案的重要参数；通过飞/发性能一体化

快速迭代优化方法，飞机对推力和耗油率的需求会随

着发动机方案的优化而逐步降低并趋于稳定值，由此

消除了原来飞/发之间留有的不必要的设计裕度，降

低发动机的设计难度，更有利于发动机的设计。此

外，通过上述迭代，飞/发方案逐步收敛至最优，有利

于飞/发方案的优化匹配设计。

4　结论

（1）将飞机/发动机一体化设计方法与发动机总

体循环参数寻优相结合，建立了基于飞/发性能一体

化快速迭代优化方法的航空发动机循环参数匹配

模型。

（2）从优化迭代的过程上分析，随着对发动机方

案不断地优化，飞机的推力、耗油率等相关指标也有

所下降，飞机的机翼面积也有所减小。因此，在保证

发动机与飞机良好匹配性的前提下，使发动机和飞机

的设计难度都有一定程度地降低。

（3）从优化结果上看，优化后的A340-300飞机的

最大起飞质量较初始方案减轻约 14.33%，较实际

A340-300飞机的最大起飞质量减轻 8%~9%，燃油消

耗量较初始方案减少约20.6%。发动机质量为2510 kg，
较 CFM56-5C4 发动机（CFM56-5C4 发动机质量为

2572 kg[19]）减轻约62 kg；
（4）采用的飞/发性能一体化快速迭代优化方法

对发动机总体性能参数匹配设计是合理、可行的，具

有良好的工程实用价值。
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