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高推重比涡扇发动机性能寻优分析研究
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【摘要】　本文在变几何涡扇发动机推进系统性能模型基础上,采用综合优化方法,分别以安装推

力最大、安装耗油率最低和涡轮前温度最低为推进系统性能寻优的目标,针对某高推重比加力涡

扇发动机进行了稳态安装性能最优化计算。分析结果表明,对于包含多个可调节几何参数的军用

加力涡扇发动机而言,在基准调节规律的基础上对发动机进行性能寻优控制,可以明显改善推进

系统的性能,从而大幅度提高飞机的综合作战能力。

　主题词:　航空发动机　性能分析　优化

　分类号:　V 235113

1　引　言

　　新一代战斗机为取得更大的空中优势,必须大幅度提高飞机的综合作战能力。这些综合能

力表现在更宽广的飞行包线,更高的机动性、更大的作战半径以及必须具备不加力超声巡航能

力等方面。这些能力能否实现,推进系统性能至关重要。

美国NA SA 早在 1988年便开始“发动机性能寻优控制 (Perfo rm ance Seek ing Con tro l)”

研究计划, PSC 计划的目标在于展示建立于基准调节规律和自适应模式基础上的推进系统性

能进行在线寻优带来的效益。

PSC 计划中对以下 6种工作模式进行了研究和飞行实验: (1)保持一定的推力,使燃油流

量最小; (2)全加力状态或军用状态,使发动机推力最大; (3)保持一定的推力,使风扇涡轮前温

度最低; (4)保持一定的风扇涡轮前温度,使推力最大; (5)超音速飞行条件下,使发动机快速减

速; (6) PSC 减缓非轴对称推力。经过三阶段及全飞行包线 6种模式的飞行试验[1, 2 ] ,结果证实

了 PSC 在改善推进系统性能、降低风扇涡轮进口温度以延长发动机寿命、改善发动机稳定工

作裕度等方面取得明显效益。

本文针对飞机在不同飞行航段对推进系统的突出要求,选择上述前 3种模式为性能寻优

目标。文中以某高推重比复燃加力涡扇发动机为例进行了稳态安装性能最优化计算,并详细分

析了优化结果。

2　优化及优化方法

2. 1　优化自变量、约束和优化目标

　　优化自变量: N 1, E PR , ΥF , ΥC ,A HT ,A L T和A m ;



约束: 一类约束 (各优化自变量的合理取值范围) ,二类约束 (发动机工作时应满足的各种

约束和限制) ;

优化目标:依推进系统性能寻优目标模式而确定。

2. 2　优化方法

　　本文采用的“综合优化方法”[3 ]以模式移动和随机移动为基本算法,并根据优化搜索过程

中目标面的具体特点和约束条件的情况自动变换算法,以便用较快的速度求得最优解。

(1)基本算法

若已知第 k 步的全部计算结果,第 k + 1步优化自变量向量X
(k+ 1)
p 的各分量 x

(k+ 1)
p i 按下式

计算: X
(k+ 1)
p i = x

(k)
B i + m iM

(k+ 1)
o (x i,m ax - x i,m in)

△i

6
n

i= 1
△2

i

(1)

式中: x B i为第 k 步时最优点对应的第 i个优化自变量值;M o为总量比例尺,取初值为 1; m i 为

分量比例尺,取初值为 011; x i,m ax和 x i,m in分别为第 i个优化自变量的最大和最小约束值; n 为优

化自变量个数;△i为第 i个优化自变量的折合增量,其计算公式为:

△i = K
(k+ 1)

M x
(k+ 1)

M i + (1 - K
(k+ 1)

M ) co s (Πõ RAN ) (2)

式中: K M 为查询系数; RAN 为随机数; xM i为记忆向量,用于记忆成功的搜索方向。每走一步后

按下式规定记忆向量:

x
(k+ 1)

M i = a6x
(k)

M i + (1 - a6) [ (x
(k)

B i - x
(k )

O i ) ö(x i,m ax - x i,m in) ] (3)

式中: a6 为记忆常数;下标: B 为第 k 步时的最优点; O 为第 k 步时的次优点。

在寻优搜索过程中视进展情况进行修正: 当取得成功搜索后增大 K M 和M O ,使搜索方向

更靠近记忆方向并加大前进步长;当不成功时则缩小步长并增大随机搜索程度。

(2)约束处理方法

综合优化方法按不同约束的类型进行约束超出边界的处理:①当第一类约束超出边界时,

采用线性内插方法使搜索回到可行域内;②当第二类约束不满足时,利用搜索过程记录的当前

最优点和次优点的约束值,采用线性外插方法使搜索回到可行域内。如果当前最优点和次优点

的约束值之差较小时,则向两个点约束值的垂直方向查询。

3　发动机性能寻优计算与分析

　　本文在寻求推进系统最优性能的优化过程中以某高推重比复燃加力涡扇发动机为例,该

发动机的调节规律为: 调节主燃烧室燃油流量闭环控制N 1,调节尾喷管喉道截面积闭环控制

E PR ,调节加力燃烧室供油量闭环控制总油气比。

一类约束按工作状态要求及几何参数调节的机械限制条件选择,各约束的范围如下:

- 3◊ ≤△N 1≤2◊ 　,　- 0125≤△E PR≤0125　,　- 10°≤△ΥF≤10°

- 10°≤△ΥC≤10°　,　018≤A H T≤112　,　018≤A L T≤112　,　018≤A m≤112

优化过程的目标及第二类约束的选择依目标模式的不同而有所区别。其中对各喘振裕度

的约束均应大于 15◊ ;当以安装耗油率为优化目标时,约束安装推力在±2◊ 内变化。

表 1至表 6中编号“0”表示性能寻优的原始基准点,编号“1, 2, 3, 4”分别表示在优化过程

中选取不同优化自变量时的性能寻优结果,“～”表示该参数未被选作优化自变量参与优化过

程,“△”表示目标参数的相对变化量。
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3. 1　最大安装推力目标模式

　　 (1)优化目标

本模式以发动机安装推力最大为性能寻优的目标。

(2)约束

第二类约束及其范围如下: T
3
4 ≤1950 K,N 2≤105◊ 。

(3)优化结果及分析

表 1给出发动机在最大状态和军用状态下最大安装推力目标模式的寻优结果。

表 1　最大安装推力目标模式性能寻优结果 (H = 9144 m ,M a= 115)

编

号

优　　化　　自　　变　　量 约　　束 目 标 值

△ΥFö° △ΥC ö° N 1 E PR A H T A L T A m T 3
4 N 2 SM F SM C T ökN △ö◊

最

大

状

态

0

1

2

3

4

0100

0193

7163

9199

1010

0

- 0171

1131

1198

0178

11011

～

11031

11028

11026

31535

～

31335

31288

31380

1100

～

～

0198

1107

1100

～

～

1103

1104

11000

～

～

～

11105

194410

195010

194918

194919

195010

11033

11039

11032

11049

11049

2418

2419

3410

3516

2213

3610

3619

3410

3315

4614

123132

124151

137168

139169

140100

0100

0196

11160

13127

13150

军

用

状

态

0

1

2

3

4

0100

0188

0127

2152

6109

0

- 0172

- 0169

0139

6100

11011

～

11020

11010

11017

31535

～

31517

31512

31526

1100

～

～

1105

1105

1100

～

～

1105

1110

11000

～

～

～

11109

194410

195010

194919

194919

195010

11033

11039

11039

11050

11050

2418

2418

2810

2710

2415

3610

3619

3710

3810

3810

682124

688130

691141

704108

742141

0100

0184

1134

3120

8182

为分析性能寻优结果,表 2给出对应于上述达到最大安装推力目标模式下发动机其它一

些主要参数的变化。

表 2　最大安装推力目标模式性能寻优中发动机主要参数

编

号

最 大 状 态 参 数 军 用 状 态 参 数

m a (kgös) B PR Π3
F Π3

C Π3
HT Π3

L T m a (kgös) B PR Π3
F Π3

C Π3
HT Π3

L T

0

1

2

3

4

11310

11417

12811

13011

12917

01288

01296

01409

01398

01328

3169

3170

3183

3178

4116

51768

51784

51740

61050

51300

21869

21870

21882

31034

21797

11987

11999

21177

21180

21240

11310

11416

11519

11616

12211

01288

01295

01308

01280

01246

3169

3170

3171

3166

3185

51768

51784

51785

51746

51840

21869

21870

21870

21869

31006

11987

11998

21010

11971

21020

由表 2 中所列计算结果可以看出,当只选择前两个参数参与性能寻优时,优化效果不明

显,这是因为调节 ΥF 和 ΥC 引起的各个转子的功率不平衡只能靠改变 T
3
4 来实现,而 T

3
4 的提

高受到约束的限制不能大幅度变化。然而,如果A HT ,A L T和A m 也可以被调节并参与寻优控制

过程时,优化的效果非常显著,最大推力可增加 13◊ ,军用状态推力可增加 8◊ 。这是因为在

T
3
4 受约束的条件下,当 ΥF 调节量加大导致风扇功率增加时,可通过调节A HT , A L T和A m 增加

涡轮膨胀比使转子功率平衡得到满足。调节 ΥF 明显提高了发动机总空气流量,进气道溢流阻
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力减小,因此安装推力增加。

3. 2　最低耗油率目标模式

　　 (1)优化目标:本模式以发动机超声巡航和亚声巡航安装耗油率最低为性能寻优目标。
(2)优化结果及分析:表 3给出发动机在军用状态和巡航状态下最低安装耗油率目标模式

的优化结果。

表 3　最低安装耗油率最低目标模式性能寻优结果

(军用状态, H = 9144 m ,M a= 115　　巡航状态, H = 11000 m ,M a= 019)

编

号

优　　化　　自　　变　　量 约　　束 目 标 值

△ΥF ö° △ΥCö° N 1 E PR A HT A L T A m △T ö◊ SM F SM C T SFC △ö◊

军

用

状

态

0

1

2

3

4

0100

0193

0163

4178

4112

0

- 0171

- 1165

0169

- 2146

11011

～

11031

11010

11019

31535

～

31290

31270

31280

1100

～

～

0188

0192

11000

～

～

11011

01970

1100

～

～

～

1109

0

+ 0181

- 0149

- 1185

- 1179

2418

2510

3810

3017

2310

36

37

38

24

30

11192

11191

11171

11166

11161

0

- 0108

- 1176

- 2118

- 2160

巡

航

状

态

0

1

2

3

4

01000

11697

11050

01130

21240

0

- 1145

01248

- 2118

- 6140

01841

～

01848

01846

01861

21637

～

21610

21670

21540

11000

～

～

01924

01880

11000

～

～

11005

01970

1100

～

～

～

0198

0

+ 1160

+ 1177

+ 1170

+ 0158

3110

3110

3210

3310

3610

38

40

38

33

32

01989

01986

01983

01969

01967

0

- 0130

- 0161

- 2102

- 2122

为分析性能寻优结果,表 4给出对应于上述达到最低安装耗油率目标模式时发动机其它

一些主要参数的变化。

表 4　最低安装耗油率目标模式性能寻优结果中发动机主要参数

编

号

军 用 状 态 参 数 巡 航 状 态 参 数

T 3
4 B PR Π3

F Π3
C Π3

H T Π3
L T T 3

4 B PR Π3
F Π3

C Π3
HT Π3

L T

0

1

2

3

4

194410

194917

193418

193513

191118

01288

01295

01377

01352

01346

3169

3170

3165

3158

3189

51768

51780

51750

61590

51910

21869

21870

21880

31290

31060

11987

11998

21100

21085

21200

136112

136717

136411

136715

135616

014335

014420

014540

014171

014930

3108

3112

3114

3109

3122

51400

51420

51385

51950

51960

21896

21900

21900

31164

31270

2108

2111

2113

2108

2125

由表 4中所列计算结果可以看出,参与优化控制的参数只选取前 4个时,优化效果非常不

明显,这是因为各控制变量的调节受安装推力约束的限制。但如果将A HT ,A L T和A m 的调节加

入寻优控制过程时,优化的效果比较显著,因为在推力限制的条件下可以靠调节A HT , A L T和

A m 增加涡轮膨胀比来满足转子功率平衡和推力的需要,从而使得发动机的耗油率因涡轮前温

度降低、涵道比增加以及风扇增压比、高压压气机增压比均增加而明显减小。

3. 3　最低涡轮前温度目标模式

　　 (1)优化目标
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本模式以发动机涡轮前温度最低为性能寻优目标。涡轮前温度的降低可以显著延长发动

机热端部件的寿命,如文献[ 1 ]所述,涡轮前温度每降低 3819 K 可使寿命延长 1倍。因此发动

机实现该目标模式优化具有重要意义。

(2)优化结果及分析

表 5和表 6给出发动机在军用状态工作条件下最低涡轮前温度目标模式的寻优结果。

表 5　最低涡轮前温度目标模式性能寻优结果 (军用状态, H = 9144 m ,M a= 115)

编

号

优　　化　　自　　变　　量 约 束 目 标 值

△ΥF ö° △ΥC ö° N 1 E PR A HT A L T A m △T ö◊ SM F SM C T 3
4 △öK

0

1

2

0

- 2133

- 0195

0

- 0106

- 1143

11011

11016

11011

31536

31507

31500

11000

～

01965

11000

～

11016

11000

～

11032

0

- 2100

- 1199

3110

2613

2513

3610

3611

3516

1944

1931

1919

0

- 13

- 25

表 6　最低涡轮前温度目标模式发动机主要参数 (军用状态, H = 9144 m ,M a= 115)

编

号

参　　　　　　数

m a (kgös) B PR Π3
F Π3

C Π3
HT Π3

L T

0

1

2

11310

11210

11217

01288

01284

01263

3169

3166

3167

51768

51740

61010

21869

21867

31020

11987

11975

21000

由表中所列结果可以得知,通过优化调节各个几何参数,维持发动机总空气流量和降低涵

道比使发动机满足安装推力的约束条件,涵道比的降低及涡轮膨胀比的增加有效降低了涡轮

前温度。7个可调节参数时,涡轮前温度下降 25 K。

4　结　论

　　 (1)最大推力目标模式寻优可使超音巡航安装推力增加 8%左右; (2)最低耗油率目标模

式寻优可使亚音巡航安装耗油率降低 2%左右; (3)涡轮前温度最低为性能寻优目标模式时可

以在安装推力一定条件下使涡轮前温度降低 25 K。这些结果均说明深入开展变几何涡扇发动

机的研究以及发展包括多个被调节参数在内的性能寻优控制技术,对于提高和改善推进系统

性能有着广阔的前景。
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R eyno lds num ber changed from 60000 to 240000. T he m ain stream tu rbu lence varied from
0175% to 1315%. T he resu lts show ed that the m ain stream tu rbu lence enhanced heat t ran sfer
coeff icien ts on the suct ion su rface to a great ex ten t, and also increased the heat t ran sfer coef2
f icien ts on the p ressu re su rface. Bo th on set and end of t ran sit ion on the suct ion su rface

boundary layer move fo rw ard w ith increase of m ain stream tu rbu lence in ten sity. T he end-

w all effect reg ion em erged at the roo t reg ion of x öC > 0124 of suct ion su rface fo r the p resen t
tu rb ine b lade. T he end- w all effect ra ised on the heat t ran sfer coeff icien ts fo r a low m ain2
st ream tu rbu lence, bu t d im in ished fo r a h igh m ain stream tu rbu lence at the end- w all effect

reg ion. T he influence of m ain stream tu rbu lence on the heat t ran sfer coeff icien ts van ished at

the end- w all effect reg ion.

Key W ords　T u rbu lence　B lades　H eat convect ion　M easu rem en ts

PERFORM ANCE OPT IM IZAT ION
OF H IGH THRUST- W E IGHT RAT IO TURBOFAN ENGINE

Zhu Zh il i and W ang X iaobo
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he op t im izat ion of in sta lla t ion perfo rm ance w as comp leted by the

comp rehen sive op t im al m ethod fo r the h igh th ru st - w eigh t ra t io tu rbofan engine. T he

p ropu lsion system perfo rm ance model of the variab le geom etry tu rbofan engine served as the

base, and the m ax im um of in sta ll th ru st, m in im um of in sta ll SFC and m in im um of the in let
tempera tu re of tu rb ine w ere taken as the op t im izat ion modu les respect ively. T he calcu la t ion

and the fo llow ing analysis show ed that the p ropu lsion system perfo rm ance can be imp roved

sign if ican t ly by m u lt ip le param eter perfo rm ance seek ing con tro l fo r the tu rbofan engine w ith
afterbu rner. T he imp rovem en ts are as fo llow s: (1) the superson ic cru ise in sta ll th ru st can be
increased by abou t 8% on the modu le of m ax im um th ru st; (2) the sub son ic cru ise in sta ll SFC

can be decreased by 2% on the modu le of m in im um SFC; and (3) the tu rb ine in let tempera2
tu re can be low ered by abou t 25 K at the con stan t in sta ll th ru st on the modu le of m in im um

temperatu re.
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NUM ER ICAL SIM ULAT ION OF ROTOR- STATOR
INTERACT ION IN A TRANSON IC COM PRESSOR

STAGE AT OFF- D ESIGN COND IT IONS
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ABSTRACT　　　　A num erica lm ethod is developed fo r sim u la t ion of ro to r- sta to r in2
teract ion s in a comp resso r o r tu rb ine stage. T h is m ethod so lves quasi- th ree- d im en sional

N avier- Stokes equat ion s by an imp licit h igh reso lu t ion fin ite vo lum e m ethod. A fu lly con ser2
vat ive m ethod is designed to compu te the inviscid and viscou s flux at the in terface of ro to r

and sta to r grids. N um erica l resu lts of ro to r - sta to r in teract ion s in a tran son ic comp resso r

stage at off- design condit ion s are p resen ted. T he m echan ism of ro to r- sta to r in teract ion s in
th is comp resso r stage is d iscu ssed in term s of the compu ta t ional resu lts.
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