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要!以某型民用涡扇航空发动机概念设计为例"集成了总体方案)包括热力循环分析$质量评估$噪

声评估$氮氧化物排放评估%$风扇)包括气动设计$强度分析%$低压涡轮)包括气动设计$强度分析%

!

个子系

统"以设计点耗油率$整机质量$飞越状态总声功率级$进近状态总声功率级和燃烧室氮氧化物排放量为优化

目标"进行了基于多目标的整机多学科设计优化)

+,U

%的研究!对比研究了单学科可行)

S,.

%$协作优化

)

WU

%和不对称子空间优化 )

G*U

%

!

种典型的优化策略及其在整机
+,U

中的应用"探讨了整机
+,U

的建模

方法$子系统间数据传递及解耦方式!结果表明#

!

种策略优化效率相当"优化时间最大相差
E#"5

*

WU

策略

与
G*U

策略在整机
+,U

应用中优化效果较好"综合评价指标分别降低了
$)F"(

和
$)F&(

!

关
!

键
!

词!概念设计*

+,U

策略*

S,.

策略*

WU

策略*

G*U

策略
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航空发动机设计是一项极为复杂的系统工

程"涉及气动$热力$传热$结构$强度$振动$寿命

等众多学科领域!这些学科间存在复杂的耦合关

系"且学科间性能指标存在严重冲突!传统的发

动机设计方法主要凭借设计者经验来平衡各学科

指标的冲突"只能设计出基本满足要求的方案"不

能设计出系统整体最优方案&

'

'

!而多学科设计优

化)
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92
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%

技术被认为是改善传统设计方法"设计先进的低

成本$高综合性能航空发动机的最佳手段&

"

'

!

+,U

最 早 由
*27/<5H@H?95_/C*27/<5_/

提

出&

!

'

"随后快速发展!

+,U

技术的研究主要集

中在系统分解$系统建模$

+,U

策略$

+,U

优化

算法等方面!其中"

+,U

策略是目前最活跃的

研究方向"其主要研究如何确定一个大系统的各

层及各个子系统(学科之间的寻优逻辑"以及它们

之间的数据交换和处理方式等&

"

'

!为解决不同的

多学科设计优化问题"提高优化效率$收敛精度"

多种
+,U

策略先后被提出"主要包括单级优化策

略)
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截至目前"

+,U

技术已广泛应用于多个行

业"在航空发动机领域"已有很多针对关键零件

+,U

的研究成果"如#压气机转子叶片$涡轮转

子叶片$机匣等&

'$C'!

'

*也有部分针对部件
+,U

的

研究成果"如#涡轮级叶片$涡轮盘叶等&

'#C'-

'

*还有

关于发动机总体
+,U

的研究成果&

'&C'F

'

!然而"

针对发动机整机
+,U

的研究甚少!

整机
+,U

包括总体方案$压气机$燃烧室和

涡轮等部件的协同优化"相比传统的发动机设计方

法"整机
+,U

具有明显优势!传统设计方法需在

概念设计阶段调研国内外技术水平发展现状及趋

势"进而确定热力循环参数和设计点部件性能指标

的选择范围!部件性能指标选择过高"则面临较高

技术风险*选择过低"则整机性能相对较差!而整机

+,U

方法在发动机概念设计阶段集成了较高保真

度的部件设计程序"可在该阶段考虑部件的实际设

计能力"作为设计者选取总体参数时的参考依据!

整机
+,U

优化规模比较庞大"为了更好地

实现整机
+,U

"本文将研究
+,U

策略在整机

+,U

中的应用!考虑到
+,.

策略需进行完整

的系统分析)

;8A6/4/5@/
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%*

W**U

策略$

NLS**

策略需进行灵敏度分析*

GQW

策略

对一致性约束的形式要求较高"故上述
#

种策略

很难直接应用于整机
+,U

!因此"本文重点研

究了
S,.

策略$

WU

策略和
G*U

策略"并以某型

民用航空发动机概念设计优化为例"以设计点耗

油率$整机质量$飞越状态总声功率级$进近状态

总声功率级和燃烧室氮氧化物排放量作为优化目

标"建立了基于
S,.

策略$

WU

策略和
G*U

策略

的整机
+,U

研究平台"并分析了
!

种优化策略

在整机
+,U

中的适用性!

A

!

物理模型

某民用大涵道比涡扇航空发动机由
'

级风

扇$

!

级增压级$

'$

级高压压气机$

'

个环形燃烧

室$

"

级高压涡轮和
&

级低压涡轮组成"见图
'

!

图
'

!

某涡扇航空发动机示意图

./

0

)'

!

SAA8561?6/292>?68172>?9?<12C<9

0

/9<

该涡扇航空发动机规模过于庞大"故本文采

用简化模型进行优化!因风扇设计水平对民用航

空发动机整机噪声影响最大"低压涡轮与风扇共

"'I'
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SP



!

第
F

期 闫
!

成等#基于
+,U

策略的民用航空发动机概念设计研究

转速"两者具有一定耦合关系"故简化的优化模型

直接包含了风扇子系统与低压涡轮子系统!对于

整机
+,U

"总体方案子系统必不可少"故简化模

型也直接包含了总体方案子系统!综上"简化模

型共包括总体方案$风扇和低压涡轮
!

个子系统!

对于其他子系统"则通过合理规定相关参数等措

施来处理!

下文中"

!

个子系统中所涉及物理量的上标

)

>

%表示风扇计算得到的参量*上标)

6A

%表示低压

涡轮计算得到的参量*下标表示发动机的工作状

态#)

$

%表示巡航安装状态"即设计点状态")

'

%表

示标准天起飞状态")

"

%表示高温起飞状态")

!

%表

示高温高原起飞状态")

#

%表示最大爬升状态")

-

%

表示
LQU

)

A?94/9

0

?946?_<2>>

%起飞状态")

&

%表

示
LQU

爬升状态")

E

%表示
LQU

进近状态")

F

%

表示
LQU

慢车状态")

I

%表示飞越状态")

'$

%表

示进近状态")

''

%表示考核风扇与低压涡轮强度

的红线状态!

A"A

!

总体方案子系统

为了适应市场需求"民用航空发动机在设计

时"除了需要满足耗油率$推力$质量等性能指标"

还需特别关注噪声$排放等绿色环保指标!为了

突出绿色环保特性"本文确定了
-

个总体方案优

化目标"分别是#设计点耗油率
L

>@

)

$

%

$整机质量

B

<

$飞越状态总声功率级
,

D

)

I

%

$进近状态总声功

率级
,

D

)

'$

%

和燃烧室氮氧化物排放指数
M

<

"

XU[

!这

些优化目标的值在数量级上差别较大"因此"以初

始方案作为基准"进行归一化处理!

为了达到这些指标"需要选择多个参数"如涵

道比$各部件效率$风扇及压气机增压比$空气流量

等!结合前期已开展的总体方案设计经验"本文选

择了设计点涵道比
$)

$

%

$风扇外涵压比
/

>

)

$

%

$内涵

与增压级压比
/

@A

)

$

%

$高压压气机压比
/

@:

)

$

%

$燃烧室

总压恢复系数
0

7

)

$

%

$燃烧室出口总温
2

#

)

$

%

$风扇效

率
#

>

)

$

%

和低压涡轮效率
#

6A

)

$

%

作为总体方案设计变

量"其他参数则通过相关设计准则及经验来选取!

在选取设计点参数时"还要兼顾各典型工作

状态的参数限制"本文结合材料工艺水平$冷却水

平以及热障涂层技术等"选择了
&

个总体方案的

约束条件"分别是#标准天起飞状态燃烧室出口总

温
2

#

)

'

%

$高温起飞状态燃烧室出口总温
2

#

)

"

%

$高

温高原起飞状态燃烧室出口总温
2

#

)

!

%

$最大爬升

状态燃烧室出口总温
2

#

)

#

%

$设计点高压涡轮落压

比
/

6:

)

$

%

$设计点低压涡轮落压比
/

6A

)

$

%

!

本文对总体方案软件
M?56817

进行了二次开

发"使其能够实现后台形式的批处理运算"因此可

以通过优化平台调用"实现自动化计算"进行设计

点和非设计点性能计算!此外"在程序中设置了

合理的迭代"比如通过迭代空气流量来获得所需

的推力!

本文利用自行开发软件进行了发动机质量评

估$氮氧化物排放评估和噪声评估!总体方案计

算流程如图
"

所示!图中
1

表征发动机年代技术

水平系数*

?

"

"

2

"

"

E"

分别为风扇进口流量$总

温$总压*

?

"#

为增压级出口流量*

2

!

"

E!

分别为高

压压气机出口总温$总压*

2

-

为低压涡轮出口总

温*

2

F

"

5

F

分别为核心喷管出口总温$流速*

2

'F

"

5

'F

分别为外涵出口总温$流速*

?

>

为燃油流量*

8

'

为低压转速*

N

为推力!

图
"

!

总体方案计算流程
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风扇子系统

总体方案设计与风扇设计存在较强的耦合关

系"如#总体方案计算得到的风扇进口总温$总压和

转速等作为风扇的设计输入"风扇计算得到的设计

点进口流量$外涵压比$效率及飞越状态进口流量$

外涵压比与总体方案分配的设计指标需相互匹配!

这里的设计指标指总体方案得到的设计点进口流

量
?
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%
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$

%

$外涵压比
/

)
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%

>

)

$

%

$效率
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>

%
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$

%

$飞越状态进口物

理流量
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$外涵压比
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因此"本文定义
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为风扇计算得到的
?

)

>

%

"

)

$

%

"

/

)

>

%

>

)

$

%

"

#

)

>

%

>

)

$

%

"

?

)

>

%

"

)

I

%

"
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与总体方案分配的设计指标
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$

%

"
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)

I

%

"

/

>

)

I

%

%的差!这些指标的

值在数量级上差别较大"因此采用加权法求差"

O

>

的表达式如式)

'

%所示
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为达到这些指标"根据风扇设计经验"确定了

风扇叶片的气动设计与造型参数作为设计变量"共

!!

个"分别是#环量分布控制点位置
P

@/1

)

7

%

$环量分

布系数
6

)

7

%

$积叠轴周向偏移控制点位置
P

56?

)

9

%

$积

叠轴周向偏移量
"

56?

)

.

%

$叶片攻角展向控制点位置

P

/9@

)

I

%

$叶片最大厚度分布展向控制点位置
P

627

)

I

%

"

其中
7e'

"1"

F

*

9

e'

"1"

#

*

.e'

"

"

"

!

*

Ie'

"1"

-

!

红线转速是发动机所有工作状态工作时都不

能超过的最大物理转速!根据风扇强度设计准

则"可知该转速下强度问题较严重!因此选择约

束条件为红线状态的风扇叶片叶根最大等效应力

0

>

)

''

%

不超过材料许用应力!

风扇计算流程如图
!

所示!

图
!

!

风扇计算流程
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低压涡轮子系统

总体方案设计与低压涡轮设计也存在较强的

耦合关系"如#总体方案计算得到的设计点低压涡

轮进口总温
2

#-

)

$

%

$总压
E#-

)

$

%

$流量
?

#-

)

$

%

$功率

P

6A

)

$

%

$转速
8

'

)

$

%

和进近状态低压涡轮进口总温

2

#-
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$总压
E#-
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$流量
?

#-

)
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%

$功率
P

6A

)

'$

%

$转速

8

'

)

'$

%

作为低压涡轮的设计输入"低压涡轮计算得

到的设计点的落压比$效率及进近状态的落压比

与总体方案分配的设计指标需相互匹配!这里的

设计指标指总体方案得到的设计点的落压比

/

6A

)

$

%

$效率
#

6A

)

$

%

及进近状态的落压比
/

6A

)

'$

%

!

因此"本文定义
O

6A

为低压涡轮计算得到的

/
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与总体方案分配的设计指标
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%的差!采用加权法求差"
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的

表达式如式)
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%所示
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低压涡轮气动计算采用一维计算程序"根据

试验设计方法"以对上述指标影响最大为准则"选

择了
'!

个低压涡轮设计变量"分别是#末级转子

叶片叶高
Q

7

$叶尖半径
=

6

$

&

级功分配比
$

>@

和
-

级反力度
N

2;

0

!

其他参量则需在一定范围内选取"比如#对于

涡轮级数"若级数少"则质量少$成本低$维修性

好$可靠性高"但级负荷重"效率水平低*对于进口

马赫数"若马赫数选择过大则会造成涡轮损失增

加"从而降低涡轮效率"过小则增加过渡段逆压梯

度水平"增大过渡段设计难度*对于各叶片排间距

系数"若间距过小会加强上游尾迹与下游叶片的

干涉"可能导致下游叶片排内部损失增大"若间距

过大"将导致流道沿程损失以及涡轮质量增大!

本文根据设计经验"合理选取这些参数!

根据低压涡轮叶片强度问题和出口气动问题"

选择约束条件为设计点出口气流角
'

286

在偏离轴向

d-%

范围内"红线温度状态末级转子叶片的叶根拉

伸应力
0

6A

)

''

%

不大于叶片材料的许用应力!

低压涡轮计算流程如图
#

所示!

图
#

!

低压涡轮计算流程
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!

数学模型

C"A

!

基于
PLQ

策略

S,.

策略是一种单级优化策略"原理可参考
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图
-

!

S,.

策略在设计变量中引入了耦合变量"

以便解耦"使得各学科)子系统%能独立进行仿真

分析*在约束条件中引入了一致性约束"以便在最

优点满足各个学科)子系统%可行"一致性约束条

件是指系统提出的方案与子系统提出的方案之差

等于
$

或者小于某一较小的值!图中的
<

表示共

享设计变量"

:

表示局部设计变量"

;

9

7

表示耦合变

量"

;7

)

<

"

:

"

;

9

7

%表示学科
7

的状态变量"

O

7

表示一

图
-

!

S,.

策略过程
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致性约束量"下同!

针对该民用航空发动机概念设计"建立基于

S,.

策略的数学模型"如下!这里的
G

'

"

G

'"

表

示约束中所涉及物理量的上下限数值"下同!
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F

个总体方案设计变量$

!!

个风扇设

计变量$
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个低压涡轮设计变量
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可见"

!

个子系统的设计变量$约束条件均集

中在同一优化器"进行集中优化!图
&

为基于

S,.

策略的航空发动机概念设计流程!优化时"

总体方案子系统每进行一次仿真分析"风扇$低压

涡轮子系统便)并行%进行一次仿真分析!总体方

案子系统将计算得到
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等传递至风扇或低压涡轮子系统"作为两者

的设计输入*将计算得到的
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基于
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策略的航空发动机概念设计流程
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%

等传递至风扇和低压涡轮子系统"作为两者

的设计指标*将计算得到的
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)
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"

,
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)
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"
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XU[

传递至优化器"作为优化目标*将计算得到

的
2

#
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传递至优化

器"用于约束条件中!风扇$低压涡轮子系统将计

算得到的
0

>

)

''

%

"

'

286

和
0

6A

)

''

%

传递至优化器"用于约

束条件中*将计算得到的
O

>

和
O

6A

传递至优化器"

用于一致性约束条件中!优化过程中"

O

>

和
O

6A

不

断减小"直至满足一致性约束条件"进而实现系统

解耦!

C"C

!

基于
HN

策略

WU

策略是一种两级优化策略"包括一个系

统级优化器和若干个子系统级优化器"其原理可

参考图
E

!

WU

策略中"系统级优化嵌套子系统级

优化!系统级优化器使该系统在满足一致性约束

的条件下使系统最优!子系统级优化器在满足本

子系统约束的条件下"使系统级与该子系统级给

出的优化方案之差最小!图中的
O

.

7

表示子系统

7

优化得到的
O

7

的最优值!

图
E

!

WU

策略过程
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针对该民用航空发动机概念设计"建立基于

WU

策略的数学模型"如下#

系统级优化模型可表述为
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个总体方案设计变量
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风扇子系统级优化模型可表述为
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个风扇设计变量
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低压涡轮子系统级优化模型可表述为
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个低压涡轮设计变量
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可见"

!

个子系统的设计变量$约束条件分散

至
!

个优化器"进行独立优化!图
F

为基于
WU

策略的航空发动机概念设计流程!可见"系统级

优化嵌套子系统级优化"总体方案子系统每进行

一次仿真分析"风扇$低压涡轮子系统便)并行%进

行一次子系统级优化)即需进行多次仿真分析"得

到子系统级最优解%!总体方案子系统通过仿真

分析"得到设计点与非设计点的各项性能参数"将
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等传递至系统级优化器"作为系统

级优化目标*将
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等传递至系统级

优化器"用于系统级约束条件中*将
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等传递至风扇$低压涡

轮子系统"作为两者的设计输入或设计指标!风

扇子系统通过子系统级优化"在
0

>

)

''

%

满足约束的

条件下"计算得到
O

>

的最优值
O

.

>

"并传递到系统

级"用于系统级的一致性约束条件中!低压涡轮

子系统通过子系统级优化"在
'

286

和
0

6A

)

''

%

满足约

束的条件下"计算得到
O

6A

的最优值
O

.

6A

"并传递到

系统级"用于系统级的一致性约束条件中!优化

过程中"

O

.

>

和
O

.

6A

不断减小"直至满足一致性约

束条件"进而实现系统解耦!

C"!

!

基于
,JN

策略

G*U

策略是一种两级优化策略!文献&

I

'针

对飞机机翼优化问题中气动学科仿真分析耗时远

大于结构学科仿真分析耗时的情况"在
+,.

策

略的基础上提出
G*U

策略"使每次系统分析时"

耗时较长的气动学科只进行一次仿真分析"耗时

较短的结构学科则进行一次优化)即进行多次仿

真分析"得到结构学科的最优解%"结果表明#相比

+,.

策略"

G*U

策略减少了系统级迭代次数"故

提高了计算效率!本文将该思想应用于
S,.

策

略"得到一种新的策略"亦称为
G*U

策略"其原

理可参考图
I

!

G*U

策略可看为
S,.

策略与
WU

策略的混

合策略"主要针对多个学科)子系统%间仿真分析

一次耗时相差极大的特殊问题!在该民用航空发

动机概念设计中"低压涡轮子系统仿真分析一次
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图
F

!

基于
WU

策略的航空发动机概念设计流程

./

0

)F

!

W29@<

3

68?A4<5/

0

9

3

12@<552>?<12C<9

0

/9<7?5<429WU561?6<

0=

图
I

!

G*U

策略过程

./

0

)I

!

Z12@<552>6:<G*U561?6<

0=

耗时)

$)"FE5

%远大于风扇子系统仿真分析一次耗

时)

$)$'E5

%"因此可利用
G*U

策略的优势!建立

基于
G*U

策略的数学模型"如下!

系统级优化模型可表述为

;/9

!

L

>@

)

$

%

"

B

<

"

,

D

)

I

%

"

,

D

)

'$

%

"

M

<

"

XU[

>/94

!

F

个总体方案设计变量$

'!

个低压涡

轮设计变量

5)6)

!/

6:

)

$

%

&

#

'

"

/

6A

)

$

%

&

#

"

"

2

#

)

'

%

&

#

!

"

2

#

)

"

%

&

#

#

"

2

#

)

!

%

&

#

-

"

2

#

)

#

%

&

#

&

"

#

F

&'

286

&

#

I

"

0

6A

)

''

%

&

#

'$

"

O

>

&

#

''

"

O

6A

&

#

'"

风扇子系统级优化模型可表述为

;/9

!

O

>
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>/94

!

!!

个风扇设计变量

5)6)

!0

>

)

''

%

&

#

E

可见"

G*U

策略综合了
S,.

策略与
WU

策略

的特点"将总体方案和低压涡轮子系统的设计变

量$约束条件集中至系统级优化器"将风扇子系统

的设计变量与约束条件分散至子系统级优化器!

图
'$

为基于
G*U

策略的航空发动机概念设

计流程!优化过程中"总体方案子系统每进行一

次仿真分析"低压涡轮子系统便进行一次仿真分

析"风扇子系统则进行一次子系统级优化!总体方

案子系统计算得到
L

>@

)

$

%

"

B

<

和
2

#

)

'

%

"

2

#

)

"

%

等"分别

作为系统级优化目标和约束条件*计算得到风扇和

低压涡轮子系统的设计输入量和设计指标量"分别

传递至风扇和低压涡轮子系统!低压涡轮子系统

将计算得到的
'

286

"

0

6A

)

''

%

和
O

6A

传递至系统级优化

器"用于系统级约束条件中!风扇子系统通过子系

统级优化"在
0

>

)

''

%

满足约束的条件下"计算得到
O

>

的最优值
O

.

>

"传递到系统级"用于系统级的一致性

约束条件中!优化过程中"

O

6A

和
O

.

>

不断减小"直

至满足一致性约束条件"进而实现系统解耦!

图
'$

!

基于
G*U

策略的航空发动机概念设计流程

./

0

)'$

!

W29@<

3

68?A4<5/

0

9

3

12@<552>?<12C<9

0

/9<7?5<429G*U561?6<

0=

!

!

系统求解

针对多目标优化问题"通常采用两种处理方

法!第
'

种是单目标转换法"特点是+先决策后优

化,"该方法依赖于设计者的设计经验与偏好!第

"

种是非劣解法"特点是+先优化后决策,"该方法

F'I'
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不考虑设计者的偏好"得到一组非劣解供设计者

最终决策!

借助
S5/

0

:6

软件分别建立基于
S,.

"

WU

和

G*U

策略的航空发动机概念设计平台"选择基于

非劣解法的多目标遗传算法)

X*MGC

(

%处理系

统级多目标优化问题"选择序列二次规划算法

)

XLZaL

%处理子系统级单目标优化问题!

采用计算平台为
TZ F̂"$

台式工作站)配置

"$

个主频为
")FMTH

的
S96<A

)

J

%

j<92

)

J

%

WZO

K-C"&F$<

"安装内存为
&#MN

%!

#

!

结果分析

优化结束时"

!

种优化策略对应的优化时间

及各子系统仿真分析次数如表
'

所示!可见"

!

种优化策略对应的
!

个子系统仿真分析次数相差

较大"这是因为#

S,.

策略采用单级优化"

!

个子

系统仿真分析次数相同*

WU

策略采用嵌套优化"

故风扇$低压涡轮仿真分析次数远大于总体方案

仿真分析次数*

G*U

策略可视为
S,.

与
WU

的混

合策略"故总体方案$低压涡轮仿真分析次数相

同"远小于风扇仿真分析次数!本文模型中"总体

方案子系统仿真分析一次耗时
#)$&5

)其中
M?5C

6817

计算设计点$非设计点性能耗时
!)$F5

"并行

执行质量评估$噪声评估$氮氧化物排放评估"耗

时
$)IF5

%"远大于低压涡轮子系统仿真分析一次

耗时)

$)"FE5

%"低压涡轮子系统仿真分析一次耗

时远大于风扇子系统仿真分析一次耗时)

$)$'E

5

%"因此
!

种优化策略总的优化时间相当"最大相

差
E#"5

!

通过优化"

S,.

策略得到
&!&

个可行解"包括

!E

个
Z?1<62

解*

WU

策略得到
!"$

个可行解"包

括
F#

个
Z?1<62

解*

G*U

策略得到
EF"

个可行解"

包括
'!!

个
Z?1<62

解!

对于多目标优化问题"目标之间往往存在一

定的矛盾"因此需要确定一个综合指标"方可衡量

各策略的优劣!本文以归一化后的
L

>@

)

$

%

"

B

<

"

,

D

)

I

%

"

,

D

)

'$

%

"

M

<

"

XU[

之和作为一个综合评价指标

)用
R

8;

表示%"以该综合评价指标最小作为最优

方案的决策标准"得到
!

种优化策略分别对应的

最优方案)下文简称为
!

种最优方案%!

表
A

!

!

种优化策略对应的优化时间及各子系统仿真分析次数

F)?*-A

!

H%(.&74(

9

847-)(348-')84%(.%+-)0=.&?.

>

.8-70%''-.

/

%(34(

9

8%8='--%

/

8474<)84%(.8')8-

9

4-.

优化策略
仿真分析次数

总体方案子系统 风扇子系统 低压涡轮子系统

!

个子系统

仿真分析总次数
优化时间(

5

S,. !&$' !&$' !&$' '$F$! '#&"$

WU #F' "$!$&" #E"'$ "-$E-! '-$!'

G*U '&$' &'!-&# '&$' &'&E&& '-!&"

!!

表
"

列出了总体方案的初始方案及
!

种最优

方案!与初始方案相比"

S,.

策略优化得到的

L

>@

)

$

%

降低了
')#!(

"

B

<

提高了
-)'-(

"

,

D

)

I

%

降低

了
$)!E(

"

,

D

)

'$

%

降低了
$)!!(

"

M

<

"

XU[

降低了

")""(

"但
R

8;

提高了
$)'&(

*

WU

策略优化得到

的
L

>@

)

$

%

降低了
")''(

"

B

<

提高了
')I$(

"

,

D

)

I

%

降

低了
$)#!(

"

,

D

)

'$

%

降低了
$)'!(

"

M

<

"

XU[

降低了

!)!-(

"

R

8;

降低了
$)F"(

*

G*U

策略优化得到的

L

>@

)

$

%

降低了
')I'(

"

B

<

提高了
')$#(

"

,

D

)

I

%

降低

了
$)"-(

"

,

D

)

'$

%

降低了
$)"$(

"

M

<

"

XU[

降低了
")

II(

"

R

8;

降低了
$)F&(

!

分析结果知"涵道比对整机质量影响相对较

大*风扇效率与低压涡轮效率对耗油率及氮氧化

物排放量影响较大*而涵道比与排气速度直接相

关"排气速度与风扇压比对噪声影响较大"故涵道

比与风扇压比直接影响噪声水平!因此"

!

种最

优方案对应的
$)

$

%

变大"将促使
B

<

变大*

#

>

)

$

%

和

#

6A

)

$

%

有一定提升"促使
L

>@

)

$

%

和
M

<

"

XU[

减小*

$)

$

%

变

大"导致排气速度减小"同时
/

>

)

$

%

也有相应减小"

促使
,

D

)

I

%

和
,

D

)

'$

%

变小!

对比
!

种优化策略"

S,.

策略优化得到的
B

<

增加过多"故相比初始方案"综合评价指标
R

8;

有

所提高!因此"针对本文研究对象"

S,.

策略优化

效果较差"

G*U

策略与
WU

策略优化效果较好"

且两者效果相当!分析原理知"

S,.

策略属于单

级优化策略"将
!

个子系统的设计变量集中至同

一优化器"设计变量总数达到
-#

"优化规模过大"

导致寻优效果变差!

WU

策略属于两级优化策

略"将
!

个子系统的设计变量分散至
!

个优化器"

其中系统级设计变量仅有
F

个"风扇子系统级设

I'I'
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计变量共
!!

个"低压涡轮子系统级设计变量共

'!

个!

WU

策略将大规模的优化问题分解为多个

较小规模的优化问题"使之协同优化"从而提高寻

优效果!

G*U

策略综合了
S,.

策略和
WU

策略

的特点"将总体方案和低压涡轮子系统的共
"'

个

设计变量集中至系统级优化器"将风扇子系统的

!!

个设计变量分散至子系统级优化器!

G*U

策

略利用了各子系统仿真耗时相差极大的特点"能

充分利用计算资源"同时减小优化问题的规模"进

而提高寻优效果!

考虑到初始方案是采用传统设计方法"经过

了多次改进获得的"这里能有新的改善"说明

G*U

策略与
WU

策略是一种改善传统设计方法"

设计高综合性能$低成本的先进航空发动机的比

较有潜力的方法"可作为整机
+,U

研究的优化

策略!

表
C

!

总体方案的初始方案及
!

种最优方案

F)?*-C

!

P(484)*.%*&84%()(38='--%

/

847)*.%*&84%(.%+%:-')**

/

-'+%'7)(0-

参数
初始

方案

S,.

策略
WU

策略
G*U

策略

最优方案 改进量(
(

最优方案 改进量(
(

最优方案 改进量(
(

综合评价指标
R

8;

-)$ -)$$F'

!

$)'& #)I-FF b$)F" #)I-&I b$)F&

优化

目标

设计点耗油率
L

>@

)

$

%

')$ $)IF-E b')#! $)IEFI b")'' $)IF$I b')I'

整机质量
B

<

')$ ')$-'- -)'- ')$'I$ ')I$ ')$'$# ')$#

飞越状态总声功率级
,

D

)

I

%

')$ $)II&! b$)!E $)II-E b$)#! $)IIE- b$)"-

进近状态总声功率级
,

D

)

'$

%

')$ $)II&E b$)!! $)IIFE b$)'! $)IIF$ b$)"$

氮氧化物排放指数
M

<

"

XU[

')$ $)IEEF b")"" $)I&&- b!)!- $)IE$' b")II

设计

变量

$

)

$

%

')$ ')$FF&

!

F)F& ')$-F#

!

-)F# ')$!!'

!

!)!'

/

>

)

$

%

')$ $)IE&- b")!- ')$$$$

!

$ $)IF$& b')I#

/

@A

)

$

%

')$ $)F&!E b'!)&! $)I#F# b-)'& $)I&E# b!)"&

/

@:

)

$

%

')$ ')$EI' E)I' $)IE#- b")-- ')$"#I ")#I

0

7

)

$

%

')$ ')$$#" $)#" ')$$"' $)"' ')$$&! $)&!

2

#

)

$

%

')$ $)IIE& b$)"# $)IIFI b$)'' $)IIIF b$)$"

#

>

)

$

%

')$ ')$'&! ')&! ')$!"& !)"& ')$"&' ")&'

#

6A

)

$

%

')$ ')$$"" $)"" ')$$!" $)!" ')$$!" $)!"

!!

注#本文对初始方案采用归一化处理

D

!

结
!

论

为了探索整机
+,U

技术"本文以某型民用

航空发动机概念设计优化为例"对比研究了
S,.

"

WU

和
G*U

三种典型的优化策略及其在整机

+,U

中的应用"探讨了整机
+,U

的建模方法$

子系统间数据传递及解耦方式"建立了基于
!

种

优化策略的多目标优化的整机
+,U

研究平台!

通过研究"得出结论#

'

%

!

种策略优化效率相当"优化时间最大相

差
E#"5

!

"

%

WU

策略与
G*U

策略可将大规模的优化

问题分解为多个较小规模的优化问题"使之协同

优化"从而提高寻优效果!它们在整机
+,U

应

用中优化效果较好"综合评价指标分别降低了

$)F"(

和
$)F&(

!

!

%整机
+,U

方法在发动机概念设计阶段

集成了较高保真度的部件设计程序"可在该阶段

考虑部件的实际设计能力"是一种改善传统设计

方法"设计高综合性能$低成本的先进航空发动机

的比较有潜力的方法!

需要指出的是"本文基于的整机
+,U

模型

仅包括总体方案$风扇$低压涡轮
!

个子系统!今

后"还需在本文方法的基础上纳入增压级$燃烧

室$高压涡轮等部件(子系统"以便更好地应用于

工程实际!
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