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大涵道比涡扇发动机循环参数优化算法
研究及应用

曹铭栋，王占学，蔡元虎，刘增文
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：针对多约束条件与多优化变量的大涵道比涡扇发动机循环参数优化问题，提出了自适应三次

变异差分进化算法，运用多个Ｂｅｎｃｈｍａｒｋｓ多峰函数对算法进行验证，并将该算法与大涵道比涡扇发动机性

能计算程序相结合，对多约束条件下的循环参数进行了优化．计算结果表明：自适应三次变异差分进化算法

比传统差分进化算法收敛精度更高、收敛速度更快，大幅度提高了大涵道比涡扇发动机循环参数优化效果，

适合解决大涵道比涡扇发动机循环参数优化问题．
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　　在大涵道比涡扇发动机总体设计中，循环参
数优化问题一直是关注的重点之一．良好的循环
参数匹配能有效降低发动机耗油率，提高发动机

的经济性与市场竞争力．因此，开展大涵道比涡扇
发动机循环参数优化研究具有很高的实际意义．
然而，实际优化问题的多约束、非线性、多极值等
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特点使其建模复杂、求解困难．因此，寻找一种优
化速度快、效率与计算精度高的优化算法，已经成
为大涵道比涡扇发动机循环参数优化问题的一个

重要研究方向．
作为群体演化算法重要分支之一的差分进化

（ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ，ＤＥ）算法根据遗传算法发
展而来，最早由Ｓｔｏｒｎ和Ｐｒｉｃｅ于１９９５年提出［１］．
根据ＤＥ算法在实际工程中的运用，现已证明ＤＥ
算法和其他进化算法相比，具有更高的计算精度
与鲁棒性［２］，并且 ＤＥ算法结构简单、可调参数
少，比较容易实现．由于ＤＥ算法在国际进化算法
中的突出表现，已经在很多复杂领域的优化问题
中得到了运用［３－６］．
但是，ＤＥ算法在求解多维优化问题时容易

陷入局部最优，而且收敛速度慢．为了提高ＤＥ算
法计算性能，需要结合其他优化算法的优点对

ＤＥ算法中的差分进化算子进行改进．文献［７］针
对差分矢量的缩放因子Ｆ和交叉概率Ｃｒ两参数
的影响，提出了模糊自适应差分进化算法．文献
［８］将缩放因子Ｆ由固定值变为随机函数，减少
了调整参数．文献［９］引入了基于种群平均信息熵
的种群初始化方法，提高了初始种群变量的多样
性．本文在这些研究基础上，提出了自适应的三次
变异差分进化算法（ｓｅｌｆ－ａｄａｐｔｉｖｅ　ｔｈｒｅｅ　ｔｉｍｅｓ　ｖａｒ－
ｉａｔｉｏｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ，ＳＴＴＶＤＥ），并将该
算法运用到航空发动机循环参数优化中，以达到
降低发动机设计点耗油率的目的．

１　自适应三次变异差分进化算法

在ＤＥ算法的基础上，ＳＴＴＶＤＥ算法为了克
服ＤＥ算法的早收敛问题，通过引入三次变异算
子，提高了优化后期种群的多样性，从而跳出局部
最优解．
同时，ＳＴＴＶＤＥ算法变量初始化方法采用基

于种群熵的种群初始化策略［９］，该方法能提高初
始种群变量的多样性，有利于在整个空间中搜索
全局最优解，加快算法收敛速度．图１（ａ）是随机
初始化变量分布图，图１（ｂ）是基于平均熵的初始
化变量分布图．从图中可以看出基于平均熵的初
始化方法能使初始变量较为均匀的分布在搜索空

间中．
对于差分进化变异算子，本文选择从种群中

随机选择４个个体与种群中适应度最好的个体进
行差分进化操作．该方法具有较强的局部搜索能
力，较高的计算精度，能很快地收敛到优化解，并

图１　不同初始化方法对种群多样性的影响

Ｆｉｇ．１　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｉｔｉａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄｓ　ｏｎ

ｐｏｐｕｌａｔｉｏｎ　ｄｉｖｅｒｓｉｔｙ

且能保证种群个体的多样性．差分变异方程如下

ｘｍ ＝ｘｓｇｂｅｓｔ＋Ｆ·［（ｘｓｓ１－ｘｓｓ２）＋（ｘｓｓ３－ｘｓｓ４）］
（１）

式中ｘｓｇｂｅｓｔ为当代种群中适应度最高的个体；ｘｓｓ１，

ｘｓｓ２，ｘｓｓ３，ｘｓｓ４ 为４个互不相同的个体；Ｆ 为缩放因
子，取值为（０，１．２］．在差分变异操作以后还需要
对差分变异操作产生的ｘｍ 个体与父本个体进行
交叉操作生成实验个体ｘｓ＋１ｉ ，该个体中各基因编
码交叉操作遵循如下准则

ｘｓ＋１ｉｊ ＝
ｘｓｍｊ　　ｒａｎｄ≤Ｃ
ｘｓｉｊ　　ｒａｎｄ＞烅
烄

烆 Ｃ
ｊ＝１，２，…，Ｄ （２）

式中ｒａｎｄ（）为［０，１］之间的均匀随机数；ｊ表示第

ｊ个变量即基因值；Ｄ为维数．该方法能够保证实
验个体中至少有一位由ｘｍ 贡献，而其他位则由交
叉概率Ｃ决定．本文采用基于“贪婪”选择策略的
差分选择方法，将交叉生成的实验个体ｘｓ＋１ｉ 与父
本个体进行适应度比较，只有当实验个体ｘｓ＋１ｉ 的
适应度值优于父本个体时，才能进入下一代种群
中．在差分进化后期，随着迭代步数的增加，种群

３７３
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多样性降低，种群中各个体趋于同一优化值，优化
算法容易陷入局部最优解．为了增加种群个体的
多样性，此时引入变异算子．算法进行全局搜索
时，采用均匀变异，该方法使搜索点可以在整个搜
索空间内自由的移动，从而增加种群的多样性．其
变异方程为

ｘ′ｋ ＝Ｕｋｍｉｎ＋ｒ′（Ｕｋｍａｘ－Ｕｋｍｉｎ） （３）

式中Ｕｋｍｉｎ为ｋ位基因编码的取值下限，Ｕｋｍａｘ 为ｋ
位基因编码的取值上限，ｒ′为 ［０，１］之间的随机
数．局部搜索时，采用增加随机扰动的高斯变异方
法，该方法重点搜索原个体附近的某个局部区域，
其变异方程为

ｘｓｋ ＝ｘｓｋ（１＋０．５η） （４）

式中η为服从Ｇａｕｓｓ（０，１）分布的随机变量
［１０］．

对于交叉概率Ｃ，本文运用交叉概率随迭代
次数增加而减小的时变交叉概率方法，使得算法
在初始阶段拥有较高的全局搜索能力，加快收敛
速度；在后期提高算法的局部搜索能力，增加计算
精度．设Ｃｍｉｎ为最小交叉概率，Ｃｍａｘ为最大交叉概率，

Ｍｍａｘ为最大迭代次数，则时变交叉概率可以写为

Ｃ＝Ｃｍｉｎ＋Ｃｍａｘ－ＣｍｉｎＭｍａｘ
（５）

　　由于ＳＴＴＶＤＥ算法中变异次数的增加，算
法引入精英保留策略，该策略能防止由于变异操
作造成的优良个体丢失，从而缩短优化迭代步骤
与时间．最后，给出ＳＴＴＶＤＥ算法设计方法如下：

Ｓｔｅｐ　１　按基于种群熵的种群初始化方法初
始化种群规模Ｎｐ．
Ｓｔｅｐ　２　计算种群中各个体的适应度值，求
出最佳适应度值以及最优个体ｘｇｇｂｅｓｔ．
Ｓｔｅｐ　３　按式（５）计算当前的交叉概率Ｃ．
Ｓｔｅｐ　４　判断迭代是否达到最大迭代次数或
收敛．若是则退出；否则执行下一步．
Ｓｔｅｐ　５　若种群中最优个体适应度值保持３０
次不变，种群中个体按式（３）进行变异操作，若变
异后的个体适应度优于种群中的最优个体，则替

换掉种群中的最优个体．
Ｓｔｅｐ　６　按式（１）、式（２）进行差分进化算法，
生成新一代的种群Ｎｇ＋１ｐ ，同时运用精英保留策略
保留最优个体．
Ｓｔｅｐ　７　若种群中最优个体适应度值保持３０
次不变，种群中个体按式（４）进行变异操作，若变
异后的个体适应度优于种群中的最优个体，则替
换掉种群中的最优个体．
Ｓｔｅｐ　８　ｇ＝ｇ＋１，返回ｓｔｅｐ　２．

２　ＳＴＴＶＤＥ算法性能测试

为了验证本文提出的算法的有效性，下面通
过４个典型的 Ｂｅｎｃｈｍａｒｋｓ函数进行测试并与

ＤＥ算法进行比较分析，其中ｆ１ 为Ｓｐｈｅｒｅ单峰二
次函数；ｆ２ 为Ｒｏｓｅｎｂｒｏｃｋ函数，该函数是一个非
突、病态函数；ｆ３ 为 Ｒａｓｔｒｉｇｉｎ多峰函数，在区间
内存在１０ｎ个局部最小值点；ｆ４ 为Ｓｃｈｗｅｆｅｌｓ多
峰函数，存在大量局部极小值点［１１］．

ｆ１ ＝∑
１０

ｉ＝１
ｘ２ｉ

－１００≤ｘｉ≤１００ （６）

ｆ２ ＝∑
１０

ｉ＝１

［１００（ｘｉ＋１－ｘ２ｉ）２＋（ｘｉ－１）２］

－２．０４８≤ｘｉ≤２．０４８ （７）

ｆ３ ＝∑
１０

ｉ＝１

［ｘ２ｉ －１０ｃｏｓ（２πｘｉ）＋１０］

－５．１２≤ｘｉ≤５．１２ （８）

ｆ４ ＝∑
１０

ｉ＝１

（－ｘｉ·ｓｉｎ ｜ｘｉ槡 ｜）

－５００≤ｘｉ≤５００ （９）

　　实验参数设置如下：函数维数为１０维，种群
规模设为１００，最大进化代数为３０００，最小交叉概
率Ｃｍｉｎ为０．８，最大交叉概率Ｃｍａｘ为１．０，算法采
用实数编码；对于ＤＥ算法，Ｆ为０．５，Ｃ为０．９．
各实验函数分别运算３０次求其平均值与标准差
值．实验测试结果见表１．

表１　测试结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

函数
ＤＥ算法 ＳＴＴＶＤＥ算法

平均值 标准差 平均值 标准差
理论值

ｆ１ ０．００８　 ０．００５　 ５．３８×１０－５９　 １．７０×１０－６０　 ０

ｆ２ ０．３５４　 ０．０６７　 １．２２×１０－１２　 ３．０８×１０－１８　 ０

ｆ３ ２．６２４　 １．７６３　 １．７１×１０－１４　 ４．８４×１０－１５　 ０

ｆ４ －２　０５９．１　 １３８．３ －４　１８８．１　 １．１２ －４　１８９．８３

４７３
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　　表１给出了ＤＥ算法与ＳＴＴＶＤＥ算法对４
个典型的Ｂｅｎｃｈｍａｒｋｓ函数优化结果，实验测试
结果表明，ＳＴＴＶＤＥ算法对于多维多峰函数优化
问题，其搜索能力与精确程度都比ＤＥ算法有较
大幅度的提高．

３　航空发动机循环参数优化

３．１　优化问题定义

大涵道比涡扇发动机设计点通常确定在飞机

爬升段末端，优化问题主要是使发动机在设计点
工作状态下耗油率最低．发动机巡航状态设定在
高度为１０　６６８ｍ，马赫数为０．７４，同时发动机巡航
推力不小于飞机巡航所需推力（标准天），起飞推
力不小于飞机最大所需起飞推力（热天为３０℃，
高度为０ｍ，马赫数为０．２３，Ｎｌ＝１００％），发动机
非设计点部件特性图采用大涵道比涡扇发动机部

件通用特性图．发动机内部引气方式和各截面编
号，如图２所示，从高压压气机出口分别引空气流
量的１２％冷却高压涡轮导向器，引空气流量的

６％冷却高压涡轮转子，外涵道向大气环境漏气

１％，增压级后向外涵道漏气１％．

图２　发动机引气图

Ｆｉｇ．２　Ａｉｒ　ｂｌｅｅｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｎｇｉｎｅ

同时，发动机其他参数满足所需的约束条件．
由此，大涵道比涡扇发动机循环参数优化问题的
数学模型定义如下：

ｍｉｎ　ｓｆｃ＝ｆ（ｘ）

ｓ．ｔ．　
ｇ（ｘｋ）≤０　　ｘｋｌ≤ｘｋ ≤ｘｋｕ
ｈ（ｒｉ）≤｛ ０

（１０）

其中ｘｋ 为优化变量，ｘｋｕ，ｘｋｌ分别为优化变量的
上下限；ｈ（ｒｉ）为约束参数方程．

３．２　优化约束参数

３．２．１　起飞推力与巡航推力

起飞推力与巡航推力是通过对飞机约束任务

分析得到的，该参数直接影响到发动机设计是否
满足飞机性能要求．本文引用ＣＦＭ５６－５－Ａ１发动
机的巡航推力与最大起飞推力作为推力约束条件．

３．２．２　进气道进口直径

考虑到发动机尺寸以及飞机飞行条件下的进

排气系统安装阻力的影响，进气道直径应限制在
一定范围内．同时，为了防止进气道发生气流阻
塞，进气道喉部直径要使一元流喉部的马赫数不
超过０．８，因此喉部通过的发动机最大换算流量
就与该处极限马赫数相对应，喉部直径Ｄｔｈ 可通
过下式计算［１２］：

Ｄｔｈ＝

４
π
ｍｃｏ，ｍａｘ Ｔ槡 ｓｌｓ

ｐｓｌｓ ×
１

ｍｆｐ（Ｍａｔｈ＝０．８［ ］）
１／２

（１１）

式中ｍｃｏ，ｍａｘ为不同飞行状态下所需的发动机最大
换算流量，该值与飞机飞行包线有关；Ｔｓｌｓ为海平
面静温；ｐｓｌｓ为海平面静压；ｍｆｐ表示质量流量．考
虑到进气道对下游气流的气动与机械影响，还应
留出４％的安全裕度［１３］．因此，进气道直径为１．０４
倍的Ｄｔｈ．

３．２．３　涡轮前温度与低压涡轮进口温度

较高的涡轮前温度Ｔｔ４有利于提高发动机性
能，但是较高的涡轮前温度使涡轮转子承受更大
的机械与热应力，同时增加了涡轮冷却系统复杂
度．考虑到低压涡轮材料以及冷却情况，涡轮前温
度与低压涡轮进口温度都应限制在一定范围内．

３．２．４　涡轮温度膨胀比

涡轮温度膨胀比定义为涡轮出口温度与进口

未冷却温度之比，该值间接反映了涡轮前后压强
膨胀比．在实际工程中，考虑到涡轮设计与制造能
力以及压气机与涡轮之间的匹配关系，高低压涡
轮膨胀比不可能过高，一般单级涡轮温度膨胀比
最小值选择在０．８５～０．８９之间［１４］．对大涵道比
涡扇发动机而言，高压涡轮一般为１～２级，温度
膨胀比最小值在０．７２２　５～０．８９之间，低压涡轮
一般为４～５级，温度膨胀比最小值在０．４４３　７～
０．６２７　４之间．

３．２．５　发动机质量

根据大量统计数据得到了发动机质量与设计

点涵道比、起飞推力之间的函数关系［１５］，发动机
质量可通过下式估算得到

ｍｅ＝０．０８４Ｆ１．１ｔｏｅ－０．０４５α （１２）

式中Ｆｔｏ为起飞推力，α为发动机设计点涵道比．

５７３
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３．３　优化算例

本文选取的优化参数为发动机设计点涵道

比、风扇外涵压比、低压内涵压比、高压压气机压
比、风扇进口质量流量．选取的约束参数有最小巡
航推力、最大起飞推力、燃烧室出口温度、高压压
气机出口温度、低压涡轮进口未冷却温度、高压涡
轮温度膨胀比、低压涡轮温度膨胀比、进气道进口
直径、发动机质量．优化参数与约束参数的取值见
表２与表３．

表２　设计点优化参数取值范围

Ｔａｂｌｅ　２　Ｒａｎｇｅ　ｏｆ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

变量名 最小值 最大值

涵道比 ３　 ８

风扇外涵压比 １．４　 １．８

低压内涵压比 ２　 ５

高压压气机压比 ７　 １５

燃烧室出口温度／Ｋ　 １　２５０　 １　６００

风扇进口质量流量／（ｋｇ／ｓ） １００　 ２００

表３　约束参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

变量名 限制值

１ 最小巡航推力／ｄａＮ ≥２　２２７

２ 最大起飞推力／ｄａＮ ≥１１　１３４

３ 燃烧室出口温度／Ｋ ≤１　６００

４ 高压压气机出口温度／Ｋ ≤８５０

５ 低压涡轮进口未冷却温度／Ｋ ≤１　２５０

６ 高压涡轮温度膨胀比 ≥０．７５

７ 低压涡轮温度膨胀比 ≥０．６

８ 进气道进口直径／ｍ ≤１．７３５

９ 发动机质量／ｋｇ ≤３　０００

３．４　优化算例结果

为了验证算法的有效性，将ＳＴＴＶＤＥ算法
与ＤＥ算法对大涵道比涡扇发动机循环参数优化
效果进行比较．为了比较的公平性，将两种算法的
种群规模设置为１５０，最大迭代次数设为２　０００．
图３至图８是优化变量随迭代次数变化趋

势，图９是不同算法下目标变量随迭代次数变化
趋势．表４是在约束参数条件下得到的优化结果
与ＤＥ算法优化结果进行比较，从表中可以看出

ＳＴＴＶＤＥ算法的结果要优于ＤＥ算法结果．

图３　涵道比随迭代次数变化

Ｆｉｇ．３　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｂｙｐａｓｓ　ｒａｔｉｏ

图４　Ｔｔ４随迭代次数变化

Ｆｉｇ．４　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　Ｔｔ４

图５　风扇进口质量流量随迭代次数变化

Ｆｉｇ．５　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｆａｎ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ

图６　低压内涵压比随迭代次数变化

Ｆｉｇ．６　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｌｏｗ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

６７３
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图７　高压压气机压比随迭代次数变化

Ｆｉｇ．７　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｈｉｇｈ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

图８　风扇外涵压比随迭代次数变化

Ｆｉｇ．８　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｆａｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

　　图９给出了ＤＥ算法与ＳＴＴＶＤＥ算法对大
涵道比涡扇发动机设计点耗油率优化效果比较，

从图中可以看出大涵道比涡扇发动机循环参数优

化问题实际为多峰、多极值函数优化问题．传统

ＤＥ算法全局搜索能力较弱，最终收敛到了局部
最优解，ＳＴＴＶＤＥ算法引入了三次变异算子，全
局搜索能力增强，优化效果优于 ＤＥ算法．虽然

ＤＥ算法的收敛步数要少于ＳＴＴＶＤＥ算法，但

ＳＴＴＶＤＥ算法在相同迭代次数下搜索的最优值
要优于ＤＥ算法，从而说明ＳＴＴＶＤＥ算法收敛速
度快于ＤＥ算法．

图９　ＤＥ算法与ＳＴＴＶＤＥ算法耗油率

随迭代次数变化

Ｆｉｇ．９　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｓｆｃｂａｓｅｄ　ｏｎ

ＤＥ　ａｎｄ　ＳＴＴＶＤＥ

表４　优化结果

Ｔａｂｌｅ　４　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ＤＥ算法 ＳＴＴＶＤＥ算法

１ 设计点涵道比 ４．９６　 ４．７７

２ 设计点低压内涵压比 ２．０６　 ４．５２

３ 设计点高压压气机压比 １２．４７　 ８．０５

４ 设计点风扇外涵压比 １．７８６　 １．７９３

５ 设计点涡轮前温度／Ｋ　 １　４０６．３８　 １　４２０．８５

６ 设计点总增压比 ２５．６７　 ３６．３９

７ 设计点高压涡轮温度膨胀比 ０．７５０　 ０．７６１

８ 设计点低压涡轮温度膨胀比 ０．７１５　 ０．６５６

９ 设计点Ｔ３／Ｋ　 ６６７．５０　 ７４０．７８

１０ 设计点Ｔ４５／Ｋ　 ９６８．６３　 １　００５．１８

１１ 起飞状态Ｔ３／Ｋ　 ７７３．４１　 ８４９．９９

１２ 起飞状态Ｔ４／Ｋ　 １　５９９．９９　 １　５９９．９９

１３ 起飞状态Ｔ４５／Ｋ　 １　１１８．１３　 １　１４５．０７

１４ 进气道进口直径／ｍ　 １．７３５　 １．７３５

１５ 发动机质量／ｋｇ ２　３８６．７５　 ２　４０７．１１

７７３
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续表

ＤＥ算法 ＳＴＴＶＤＥ算法

１６ 设计点推力／ｄａＮ　 ３　１９６．１６　 ３　２０５．７３

１７ 设计点风扇质量流量／（ｋｇ／ｓ） １８７．４４　 １８７．４３

１８ 起飞推力／ｄａＮ　 １１　１３４．０３　 １１　１３４．０５

１９ 起飞耗油率／（ｋｇ／（ｄａＮ·ｈ）） ０．４７３　 ０．４５０

２０ 起飞风扇质量流量／（ｋｇ／ｓ） ４６５．５１　 ４６５．５０

２１ 巡航耗油率最优值／（ｋｇ／（ｄａＮ·ｈ）） ０．６０３　 ０．５８４

２２ 收敛步数 ４７０　 ７６０

４　结　论

针对ＤＥ算法求解多维复杂优化问题容易陷
入局部最优问题，本文在ＤＥ算法基础上，引入了
三次变异算子、种群熵初始变量法以及精英保留
策略，由此建立了自适应三次变异差分算法．最
后，将该算法运用到了航空发动机循环参数优化
设计计算中，优化结果表明：ＳＴＴＶＤＥ算法具有
较强的全局搜索能力，以及较快的收敛速度，可以
有效地解决该类问题，为实际工程运用与决策提
供了理论依据．
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