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基于直二元喷管形面尺寸的涡扇发动机参数
优化设计研究 *
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摘 要：为了在设计阶段提升带直二元喷管涡扇发动机的总体性能，开展了基于直二元喷管形面尺

寸的涡扇发动机参数优化的研究。首先，建立了带直二元喷管的涡扇发动机模型，提出了发动机正后向

排气系统红外辐射特征的计算方法，分析了直二元喷管尺寸对发动机性能参数的影响；其次，提出了基

于序列二次规划算法的设计参数多目标优化方法，优化的目标包括高单位推力、低油耗和低红外辐射强

度；最后，基于以上模型，利用序列二次规划算法对在设计点非加力情况下的涡扇发动机设计参数进行

多目标优化。仿真结果表明：在设计点上，相较于不带直二元喷管的涡扇发动机，带直二元喷管的涡扇

发动机具有更好的红外性能，并且通过算法优化后，带直二元喷管的涡扇发动机具有更好的性能参数。
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Optimization Design of Turbofan Engine Parameters Based on
Straight Two-Dimensional Nozzle Profile
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（Jiangsu Province Key Laboratory of Aerospace Power System，College of Energy and Power Engineering，

Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China）

Abstract： In order to improve the overall performance of turbofan engines with straight two-dimensional
nozzle at design stage，optimization design of turbofan engine parameters based on straight two-dimensional noz⁃
zle profile dimensions was carried out. Firstly，a turbofan engine model with straight two-dimensional nozzle was
established，and the infrared radiation characteristic of the forward backward exhaust system of the engine was
calculated. The influence of the dimension sizes of the straight two-dimensional nozzle on the engine performance
parameters was analyzed. Secondly，a multi-objective optimization method of design parameters based on sequen⁃
tial quadratic programming algorithm was proposed. The optimized objectives include high specific thrust，low fu⁃
el consumption and low infrared radiation. Finally，based on the above model，the sequential quadratic program⁃
ming algorithm was used to carry out the multi-objective optimization of the design parameters of turbofan engine
without afterburning at design point. The simulation results show that，compared with the turbofan engine without
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straight two-dimensional nozzle，the turbofan engine with straight two-dimensional nozzle has better infrared per⁃
formance at design point，and the turbofan engine with straight two-dimensional nozzle has better performance
parameters after optimization by the algorithm.

Key words：Turbofan engine；Design parameters；Straight two-dimensional nozzle；Sequential quadrat⁃
ic programming；Multi-objective optimization

1 引 言

随着现代红外探测技术的发展与红外制导武器

在军事上的应用，红外制导导弹已经成为了对飞机

生存能力最有力的威胁之一［1-2］，因此，红外隐身技

术显得越来越重要［3］，低红外也成了除了推力和耗

油率外发动机设计过程中一个需要重视的因素。红

外隐身技术，就是利用一系列措施，降低或改变目标

的红外辐射特征，从而实现目标对于红外探测器的

低可探测性［4］。发动机的红外辐射主要来源于排气

系统，特别是 3~5μm波段，降低排气系统红外辐射

强度将可以大大提升飞机的生存率［5-6］。近年来，国

内对该项技术进行了不少研究。高翔开展了飞行器

及其排气系统的红外辐射特性研究，发展了红外数

值计算方法，并在此基础上研究了气溶胶隐身技术

和 S弯遮挡技术等红外抑制技术的特点［7］。吉洪湖

等［8］研究了降低排气系统腔体表面温度和发射率抑

制红外辐射的规律。在本文中，为得到具有较好红

外 性 能 的 发 动 机 ，采 用 了 安 装 直 二 元 尾 喷 管 的

措施［9］。

目前，主流的涡扇发动机总体设计包括约束分

析、任务分析、循环参数分析、循环性能分析和安装

性能分析［10-12］。其中，循环参数分析的目的是根据最

高涡轮温度、最高部件效率等设计限制，高度、马赫

数等飞行条件以及压缩系统总压比、涵道比等设计

参数选择来评估发动机的性能参数，即推力、耗油

率等［13］。

序列二次规划算法（SQP方法）是在拉格朗日-
牛顿法的基础上，借鉴无约束优化问题的拟牛顿算

法发展起来的约束优化问题的一种求解方法［14-15］。

在解决约束优化问题的时候，Wilson使用了牛顿法

求拉格朗日条件的解，并将该问题转化为一个二次

规 划 的 最 小 解 的 问 题 ，从 而 首 次 提 出 了 SQP 算

法［16-18］。航空发动机设计参数的选择，就是一个非

线性规划问题，可以通过使用序列二次规划方法，在

保持整体收敛性的同时得到一组具有超线性收敛性

的解［19-21］。

与传统涡扇发动机的设计指标不同，本文还考

虑了发动机的红外隐身性能［22］。然而，降低红外辐

射强度往往会来推力的严重损失，甚至可能会使发

动机无法正常工作。因此，从发动机设计阶段开始

考虑红外性能的影响具有十分重要的研究价值。在

本文中，分别建立了外涵引气冷却中心锥与尾喷管

壁面和带直二元喷管的涡扇发动机模型，分析了冷

却系数以及直二元喷管尺寸对发动机单位推力、耗

油率和红外辐射强度的影响，最后根据 SQP算法的原

理对发动机设计参数进行了多目标优化仿真，得到

了最优的设计参数组合。

2 带直二元喷管的涡扇发动机

飞机的红外辐射强度是评估其隐身能力的重要

指标。随着红外制导导弹及红外探测系统的研究进

步，如何降低飞机红外辐射成为了提高飞机隐身能

力的一大难关。在飞机的运行过程中，由于其发动

机的排气系统是其主要的红外辐射源之一，排气系

统的红外抑制显得尤为重要，降低红外强度的技术

与方法亟待发展并应用。

2.1 带直二元喷管的涡扇发动机模型

在轴对称涡扇发动机的排气系统的红外辐射

中，低压涡轮出口、中心锥和尾喷管扩张段内壁的红

外辐射占了很大一部分，其模型如图 1所示。

在图 1中，1～9分别代表了发动机的各个截面，

c1和 c2分别代表了从高压压气机出口引出冷却高压

涡轮入口和低压涡轮入口的两股冷却气。为降低飞

机发动机排气系统的红外辐射强度，本文采用了安

装直二元喷管的方法。相较于传统的轴对称喷管，

直二元喷管往往具有更好的红外隐身能力。因此在

发动机总体设计阶段可以考虑是否安装异形喷管来

达到低红外的设计目的。

直二元喷管形状如图 2所示。图 2（a）为立体图，

Fig. 1 Axisymmetric turbofan engine model
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图 2（b）为剖视图。在图 2（a）中，W表示直二元喷管

出口截面宽度，H表示直二元喷管出口截面高度，两

者之比即为宽高比 R。在图 2（b）中，α 2D表示收敛角，

β表示扩张角。本文带直二元喷管的涡扇发动机模

型如图 3所示。

带直二元喷管的涡扇发动机模型与轴对称涡扇

发动机模型的区别在于采用了直二元喷管，即在 7截
面 到 9 截 面 的 区 别 。 整 体 气 流 流 量 分 布 如 图 4
所示。

图 4中 ṁC为内涵核心流流量，ṁ c1为从高压压气

机出口处引气用来冷却高压涡轮转子及导向器的引

气流量，ṁ c2是从高压压气机出口处引气用来冷却低

压涡轮转子及导向器的引气流量，ṁ b 为放气流量。

定义两股流量系数为 ε1 和 ε2，其大小为引气流量与

内涵核心流流量之比。

由于直二元喷管的几何结构复杂，安装后红外

辐射强度计算较为困难，本文选择使用的是简化的

计算方法，即先计算相同尺寸轴对称排气系统的红

外辐射强度，再通过轴对称排气系统与直二元排气

系统之间的经验关系确定直二元排气系统的红外辐

射特征。

影响直二元排气系统红外辐射强度的主要尺寸

因素有宽高比（R）、收敛角（α 2D）和扩张角（β），假设直

二元排气系统红外辐射强度为 I2D，其计算式为

I2D = I0·C 2D·χR·χα·χβ （1）
式中 I0为轴对称排气系统的红外辐射强度，C 2D 为基

准直二元排气系统和轴对称排气系统的红外辐射强

度之间的比例系数，χR，χα，χβ分别为目标直二元排气

系统与基准直二元排气系统的红外辐射强度在宽高

比、收敛角、扩张角影响下的比例系数。需要注意的

是，选取的轴对称喷管和基准直二元喷管均要与目

标直二元喷管的尺寸相同。在本文中，选取宽高比

为 5.32，收敛角为 25°，扩张角为 5.25°的直二元排气

系统作为基准直二元排气系统模型，此时 C 2D的值为

0.8476。
比例系数 χR代表了在除了宽高比（R）之外，其他

尺寸均一致的情况下的目标直二元排气系统与基准

直二元排气系统红外辐射强度之比。基于部分实验

数据，通过线性插值的方式将比例系数 χR 拟合成关

于宽高比 R的线性插值函数

χR = χR,i + LR,i(R - Ri) （2）
式中 LR，i为对宽高比 R大小进行插值时的一阶均差，

插值的各个系数如表 1所示。

Table 1 Linear interpolation of χR

i

0
1
2
3

Ri
3.49
4.34
5.00
5.32

χR，i

1.0801
1.0488
1.0266
1.0000

LR，i
-0.0368
-0.0336
-0.0830
-0.0578

Fig. 2 Straight two-dimensional nozzle diagram

Fig. 4 Airflow diagram

Fig. 3 Turbofan engine model with straight two-

dimensional nozzle
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根据插值结果，可以绘制出宽高比在 3.49~6，较
为准确的拟合曲线，如图 5所示。

分析插值图 5可以得到：对于直二元排气系统，

随着宽高比的增加，红外辐射强度降低。

比例系数 χα 代表了在除了收敛角（α 2D）之外，其

他尺寸均一致的情况下的目标直二元排气系统与基

准直二元排气系统红外辐射强度之比。将比例系数

χα拟合成关于收敛角 α 2D的线性插值函数，有

χα = χα,i + Lα,i(α 2D - αi) （3）
式中 Lα，i 为对收敛角 α 2D 大小进行插值时的一阶均

差，插值的各个系数如表 2所示。

根据插值结果，可以绘制出收敛角在 15°~45°，较
为准确的拟合曲线，如图 6所示。

分析插值图 6可以得到：对于直二元排气系统，

随着收敛角的增大，红外辐射强度持续降低。

比例系数 χβ代表了在除了扩张角（β）之外，其他

尺寸均一致的情况下的目标直二元排气系统与基准

直二元排气系统红外辐射强度之比。将比例系数 χβ
拟合成关于扩张角 β的线性插值函数，即

χβ = χβ,i + Lβ,i( β - βi) （4）
式中 Lβ，i为对扩张角 β大小进行插值时的一阶均差，

插值的各个系数如表 3所示。

根据插值结果，可以绘制出扩张角在 2°~15°较为

准确的拟合曲线，如图 7所示。

分析插值图 7可以得到：对于直二元排气系统，

随着扩张角的增大，红外辐射强度小幅度波动。

采用直二元喷管确实可以显著地降低发动机排

气系统的红外辐射，但是它同时会引起发动机尾喷

管的总压损失，进而影响发动机的单位推力、耗油率

与红外辐射。总压比的大小与喷管的宽高比（R）、收

敛角（α 2D）和扩张角（β）有关。目标直二元喷管的总

压比为

π n,2D = π 0,2D·ςR·ςα·ςβ （5）
式中 π 0，2D为具有与目标喷管相同尺寸的基准直二元

喷管的总压比，ςR，ςα 和 ςβ 分别表示目标喷管与基准

喷管的总压比在宽高比、收敛角和扩张角影响下的

比例系数。

选择宽高比为 3.49，收敛角为 25°，扩张角为 9°的
直二元喷管作为基准直二元喷管模型，此时喷管的

总压比为 π 0，2D = 0.9668。剩余的比例系数可由以下

Fig. 5 Relationship between R and χR

Table 2 Linear interpolation of χα

i

0
1
2

αi
15.00
25.00
38.42

χα，i

1.0156
1.0000
0.9844

Lα，i
-0.00156
-0.00116
-0.00059

Fig. 6 Relationship between α 2D and χα

Table 3 Linear interpolation of χβ

i

0
1
2
3

βi

2.00
3.24
5.25
9.00

χβ，i

0.9743
1.0238
1.0000
1.0156

Lβ，i
0.0400
-0.0119
0.0042
-0.0055

Fig. 7 Relationship between β and χβ
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经验公式求得

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ςR = 0.9974 - 4.573 × 10-3R +2.067 × 10-3R2 - 1.643 × 10-4R3
ςα = 1.0245 - 7.157 × 10-4α 2D -1.970 × 10-5α 2D 2 + 3.646 × 10-7α 2D 3
ςβ = 0.9764 + 1.177 × 10-2 β -

1.367 × 10-3 β 2 + 3.935 × 10-5 β 3

（6）

2.2 涡扇发动机排气系统红外辐射特征计算

在研究涡扇发动机红外性能的时候，需要考虑

包括涡轮、中心锥、尾喷管扩张段内壁等在内的高温

部件产生的辐射。本文考虑的是处于发动机排气系

统正后向的红外辐射强度，计算方程如下

I = μ∑A iεI_i
π ∫

λ

Mλbb( )Ti dλ （7）
式中 μ是考虑燃气的红外辐射而对总红外辐射进行

的一个修正，根据经验通常取其值为 1.08，i表示在排

气系统正后向可以观测到红外辐射特征的截面，这

些截面包括中心锥、涡轮、外涵道和尾喷管，Ai表示截

面对于排气系统出口的投影面积，εI_i表示截面的材

料发射率，Ti表示截面的表面温度，Mλbb(T )为普朗克

公式

Mλbb(Ti) = 2πhc2λ5
· 1
ehc/ (λkT ) - 1 （8）

式中 h为普朗克常数，c为光速，λ为红外辐射的波长，

k为玻尔兹曼常数。排气系统的红外辐射能量主要

集中在中波波段，其波长为 3～5μm。

2.3 带直二元喷管的涡扇发动机数值模拟分析

接下来将根据以上模型研究非加力情况下，各

尺寸大小分别对单位推力 F s，耗油率 S以及红外辐射

强度 IR的影响。

表 4为某轴对称涡扇发动机的一组设计参数及

性能参数，其中 Ma0为飞行马赫数，h为飞行高度，π f
为风扇压比，π c为压缩系统总压比，α为涵道比，T t4为

燃烧室出口温度。由于采用了低压压气机和风扇一

体的设计，风扇压比大小与低压压气机大小一致。

除此之外，压缩系统总压比的大小为低压压气机压

比与高压压气机压比之积。以表 4的性能参数作为

基准点进行无量纲化，研究非加力情况下发动机安

装直二元喷管对性能参数的影响。

选择的尺寸范围如表 5所示，分析结果如图 8
所示。

由图 8可知，相较于基准轴对称排气系统，直二

元排气系统在非加力情况下具有较低的红外辐射性

能，但是会降低发动机的单位推力并提高耗油率。

在图 8（a）中，当宽高比 R = 7时，具有较高的总压恢

复系数，因此该处的单位推力会出现一个峰值，图 8
（b）中耗油率也会下降到一个极小点。同理扩张角 β

对应的曲线也存在一个单位推力和耗油率的极值

点。在图 8（c）中，扩张角 β对应的曲线出现了两个红

外辐射的峰值，第一个峰值是因为总压恢复系数的

增加，并由于比例系数 χβ的影响导致峰值出现靠前，

另一个则是因为在该处的比例系数 χβ在该点产生了

一个峰值，使红外辐射增强。

3 基于SQP算法的多目标优化

在涡扇发动机设计的初步阶段需要由设计者选

择一组设计参数，合适的设计参数可以降低参数修

改次数从而简化设计流程。设计参数的选择是一个

非线性规划问题，可以通过最速下降法、非线性最小

二乘法、序列二次规划等方法求解。其中序列二次

规划算法是目前求解非线性约束优化问题的一种最

有效的方法。与其他的优化算法相比，它具有收敛

性好、边界搜索能力强、计算效率高等优点。通过使

用序列二次规划方法，可以在保持整体收敛性的同

时得到一组具有超线性收敛性的解。本文进行的设

计 参 数 多 目 标 优 化 是 针 对 设 计 点 处 性 能 参 数 的

优化。

3.1 SQP优化算法的基本原理

与单目标优化不同，多目标优化往往不会使每

个目标达到最优，但是会得到一个兼顾所有目标的

Table 4 Fiducial values of turbofan engine parameters

Engine parameter
Ma0
h/m
π f
π c
α

T t4 /K
ε1
ε2

F s / (N·s/kg )
S/ (kg/ (N·h ) )
IR/ (W/sr )

Fiducial value
1.45

10972.8
3.8
20
0.4

1777.8
0
0

705.95
0.1122
8889.19

Table 5 Range of straight two-dimensional nozzle sizes

Dimension size
R

α2D/（°）
β/（°）

Maximum
8.5
45
15

Minimum
2.5
15
3
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最优解。在发动机设计参数选择的过程中，很难直

接找到一个让人信服的最优点。因此，需要通过

优化算法来帮助我们从可以选择的范围中选择出

一组最优的设计参数。由于优化结果要同时体现

对单位推力、耗油率和红外辐射强度的考虑，故设

置目标函数 J为三者的线性加权和，这样做可以在

得到最优解的同时，也可以简化计算。同时，需要

对发动机设计参数进行上下限的约束以表示可选

范 围 。 涡 扇 发 动 机 设 计 参 数 优 化 的 公 式 如 下 式

所示

min J = -ω 1
F s
F s i
+ ω 2

S
Si
+ ω 3

IR
IRi

s.t.

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

π f min ≤ π f ≤ π f max ,π c min ≤ π c ≤ π c max ,
αmin ≤ α ≤ αmax ,T t4 min ≤ T t4 ≤ T t4 max ,
ε1min ≤ ε1 ≤ ε1max ,ε2min ≤ ε2 ≤ ε2max ,
Rmin ≤ R ≤ Rmax ,
α 2D min ≤ α 2D ≤ α 2D max , βmin ≤ β ≤ βmax

（9）

式中 F s代表发动机的单位推力，S代表耗油率，IR代

表红外辐射强度，F s i，Si，IRi分别代表各性能参数的基

准值（通常为优化前的数值），目的是为了将各性能

参数无量纲化，以此简化目标函数，ω 1，ω 2，ω 3分别代

表各性能参数的权重（均为非负值），由于需求高单

位推力，故单位推力前需要加一个负号。令 x k =
[π f，π c，…，α 2D，β ]（9个设计参数），对应的 18个约束

为 gi( x k )，目标函数 f ( x k ) = J，均为二阶连续可微，则

优化问题即可简化成一个典型的带不等式约束的优

化问题，如下式所示

min f ( )x k

s.t. gi( )x k ≤ 0, i = 1,2,…,18 （10）

利用拉格朗日-牛顿法可以将上述不等式约束

问题转化成一个二次规划（QP）问题

min f ( )x k + ∇f ( )x k
T
d + 12 dT∇2xx L ( )x k ,λ k d

s.t. ∇gi( )x k
T
d + gi( )x k ≤ 0, i = 1,2,…,18

（11）

式中 d为搜索方向，当 d = 0时，x k便为该优化问题的

K-T点，否则令 x k + 1 = x k + d。∇2xx L ( x k，λ k )为拉格朗

日函数的二阶导数矩阵。因为该导数矩阵的非正定

性将会影响算法的稳定性，可以用其近似阵 B k 代替

∇2xx L ( x k，λ k )，并随着迭代对 B k + 1进行校正。二次规划

中的常数项 f ( x k )可以直接删去。下面介绍一下 SQP
方法的主要步骤：

（1）选取初始可行点 x0 ∈ R8，初始对称正定矩阵

B 0。令 k=0；
（2）求解 QP问题：

min ∇f ( )x k
T
d + 12 dTB kd

s.t. ∇gi( )x k
T
d + gi( )x k ≤ 0, i = 1,2,…,18

（12）

得到 QP问题最优解 d k；

（3）若 d k = 0，则算法终止，x k即为原规划问题的

K-T点；否则，令 x k + 1 = x k + αkd k。αk为迭代步长，是

通过以某罚函数作为效益函数的非精确搜索方法得

到的；

Fig. 8 Relationship between dimension sizes and

performance parameters without afterburning



基于直二元喷管形面尺寸的涡扇发动机参数优化设计研究第 43 卷 第 8 期 2022 年

210072-7

（4）修 正 B k，得 到 正 定 的 B k + 1，令 k=k+1，返 回

步骤（2）。

在上述算法中，若要算法全局收敛，那么矩阵 B k

则必须要维持正定。本文选取初始对称正定矩阵 B 0
为单位矩阵，并使用 BFGS公式校正 B k，具体方法参

考文献［15］。

3.2 带直二元喷管的涡扇发动机多目标优化

根据上述算法原理，接下来就要进行设计参数

的多目标优化。选择飞机设计点的马赫数与飞行高

度为 1.45Ma/10.9728km，同时，由于飞机往往只有在

起飞、加速爬升、冲刺脱防等情况下发动机需要开启

加力模式，而在这些情况下不需要考虑低红外辐射，

即考虑低红外辐射的情况往往是非加力的情况，因

此选取的设计点也均是非加力情况下的。在参数

设计的时候，并没有考虑发动机具体尺寸以及外部

阻力的大小。为了方便非设计点的数据计算，可以

预先选择一个空气流量。本文选取空气流量大小

为 90.72kg/s。根据目前小涵道比发动机的结构、冷

却效果以及材料技术等因素，限制设计参数范围，例

如 π f，π c，α，T t4 等 。 设 计 参 数 的 范 围 选 择 如 表 6
所示。

其中，风扇压比与低压压气机压比一致，并且对

压缩系统总压比大小进行了限制。同时，为防止燃

烧室出口温度过低以及冷却引气过多而导致单位

推力不足，对该截面温度和冷却系数进行了最低

限制。

在选定限制范围之后，需要选择一组满足优化

限制的初始值以开始进行迭代优化，本文选择的迭

代初始值，以及其对应的性能参数大小如表 7所示。

在这个初始设计参数下，若不安装直二元喷管

（即安装轴对称喷管），则初始点的单位推力大小为

568.57N·s/kg，耗油率为 0.1068kg/（N·h），红外辐射强

度为 4954.73W/sr。与不带直二元喷管的情况相比，

安装了直二元喷管的涡扇发动机单位推力降低了

0.8%，耗油率上升了 0.8%，红外辐射降低了 13.8%，

由此可以看出，带直二元喷管的发动机具有比较好

的红外隐身效果。

4 优化结果

4.1 设计点优化结果

将表 7中设计参数的初始值带入 SQP方法中进

行优化求解。分别设置四组不同的权重来进行高

单位推力、低油耗、低红外辐射的单目标优化以及

兼顾三者的多目标优化。多目标优化中，单位推

力、耗油率和红外辐射的权重分别设置为 0.5，0.2
和 0.3。 优 化 结 果 与 算 法 迭 代 次 数 的 关 系 如 图 9
所示。

图 9中各个曲线分别代表了不同性能参数权重

下的优化情况。迭代分析结果表明，以高单位推力

为单目标的优化在结束前的每一步迭代中，其单位

推力一直在增大，优化效果显著。以低耗油率和低

红外的单目标优化也同样在迭代中得到比之前更优

的情况。然而，高单位推力往往会伴随着高的耗油

率和红外辐射强度，低油耗和低红外情况下单位推

力下降过于明显。而在兼顾三者的多目标优化结果

中，虽然单位推力不及高单位推力单目标优化结果，

但是其耗油率以及红外辐射强度相较于高单位推力

有明显的下降。同时，其单位推力不至于与低油耗

和低红外一致过分降低。由目标函数迭代图 9（d）可

以得出，不论是单目标还是多目标优化，目标函数的

初始迭代速度较快，可以快速接近最优点，并且函数

大小一直在变小，说明算法具有很好的收敛性，优化

Table 7 Initial value of turbofan engine

Engine parameter
π f
π c
α

T t4 /K
ε1
ε2
R

α2D/（°）
β/（°）

F s / (N·s/kg )
S/ (kg/ (N·h ) )
IR/ (W/sr )

Initial value
4
24
0.40
1777.8
0.10
0.10
5
25
10

563.82
0.1077
4268.82

Table 6 Range of turbofan engine design parameters

Engine parameter
π f
π c
α

T t4 /K
ε1
ε2
R

α2D/（°）
β/（°）

Maximum
5
30
0.4

1777.8
0.2
0.2
6
45
15

Minimum
3
15
0.3

1500.0
0
0
3
15
2
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的结果正确可靠。带直二元喷管的发动机多目标优

化后的设计参数大小如表 8所示。

与带直二元喷管发动机的初始点相比，在多目

标优化后，单位推力上升了 6.5%，耗油率下降了

2.1%，红外辐射强度下降了 9.9%，优化结果较好。同

时，与无红外抑制措施的涡扇发动机相比，单位推力

上升了 5.6%，耗油率下降了 1.3%，红外辐射强度下降

了 22.4%。以表 8的设计参数建立 1号发动机模型，

接下来可以改变不同性能参数的权重，以求得满足

不同情况的发动机设计参数。

在表 9中，2号发动机各性能参数的权重分别为

0.8，0和 0.2，3号发动机各性能参数的权重分别为

0.5，0和 0.5。相较于 1号发动机，2号发动机降低了

耗油率和红外辐射的权重并增大了单位推力的权

重，优化结果显示单位推力，耗油率和红外辐射都得

到了一定的上升，3号发动机降低了耗油率的权重并

增大了红外辐射的权重，优化结果显示单位推力，耗

油率和红外辐射的大小都下降了。通过选择不同性

能参数的权重，可以在发动机推力和耗油率满足招

标书的同时，得到红外性能最优的设计参数，为发动

机设计点的选择提供参考。

4.2 非设计点优化结果

由于发动机往往不仅只在设计点工作，因此在

得到设计点的设计参数之后，需要将其应用于不同

任务段中，以探求其在非设计点情况下性能参数的

变化。基于不带直二元喷管，以及表 7，8中的发动机

设计点模型，分别计算与分析非设计点状态下的性

能参数。选取的非设计点有：

Fig. 9 Performance parameters of straight two-dimensional nozzle iteration diagram

Table 8 Optimization result of turbofan engine with

straight two-dimensional nozzle

Engine parameter
π f
π c
α

T t4 /K
ε1
ε2
R

α2D/（°）
β/（°）

F s / (N·s/kg )
S/ (kg/ (N·h ) )
IR/ (W/sr )

Final value
4.38
30.00
0.30
1761.0
0.165
0.000
6.00
25.02
9.89
600.23
0.1054
3845.28
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（1）起飞，此时高度为 609.6m，飞行马赫数为 0.1，
开启加力燃烧；

（2）亚声速巡航，此时高度为 12823.6m，飞行马

赫数为 0.9，不开启加力燃烧；

（3）超声速巡航，此时高度为 9144m，飞行马赫数

为 1.5，不开启加力燃烧；

（4）水平加速，此时高度为 9144m，飞行马赫数为

1.4，开启加力燃烧；

（5）降落，此时高度为 3048m，飞行马赫数为 0.4，
不开启加力燃烧。

计算的结果如图 10所示。图 10中，将基准轴对

称涡扇发动机、带直二元喷管的涡扇发动机以及设

计参数优化后的带直二元喷管的涡扇发动机进行了

非设计点性能参数对比。与基准轴对称发动机相

比，带直二元喷管的发动机各任务段下单位推力和

耗油率无明显变化，红外辐射略微下降。与优化前

带直二元喷管的发动机相比，优化后的发动机耗油

率和红外辐射强度略微下降，单位推力略微上升。

尤其是在水平加速阶段，红外辐射降低了 11.8%。综

合结果分析，带直二元喷管的发动机若不通过优化，

其在各非设计点中的红外抑制效果并不如设计点明

显。通过算法优化后的发动机的红外抑制效果在高

红外任务段下较为明显。在实际应用中，发动机的

需求会随着任务段的变化而改变。例如在巡航状态

下，发动机的耗油率以及红外隐身性能较为重要，而

在起飞和加速状态下，发动机则需要更加高的推力。

由此可以看出，通过算法优化后的带直二元喷管的

涡扇发动机具有更加好的性能。

5 结 论

本文以带直二元喷管的涡扇发动机的设计参数

选择为例，利用 SQP算法对其进行多目标优化，得到

了以下结论：

（1）建立了带直二元喷管的涡扇发动机模型，分

析了直二元异形排气系统的尺寸大小对发动机单位

推力、耗油率和红外辐射的影响，相较于轴对称排气

系统，随着其宽高比、收敛角和扩张角的增加，可以

降低 10%~30%红外辐射强度，并且仅损失不到 2%
的单位推力，增加不到 2%的耗油率。

（2）利用 SQP算法进行了对带直二元喷管的发动

Table 9 Optimization result under different weights

Engine parameter
π f
π c
α

T t4 /K
ε1
ε2
R

α2D/（°）
β/（°）

F s / (N·s/kg )
S/ (kg/ (N·h ) )
IR/ (W/sr )

No.2
4.58
30.00
0.30
1777.8
0.000
0.000
5.38
25.01
9.98
707.29
0.1096
6261.34

No.3
3.00
30.00
0.30
1564.3
0.200
0.000
6.00
45.00
2.00
454.67
0.1007
1712.67

Fig. 10 Off-design point performance comparison diagram
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机总体性能的优化计算。在使用直二元喷管的发动

机中，通过改变设计参数的大小可以使单位推力增

加 6.5%的同时，降低 9.9%的红外辐射。并且选择不

同性能参数的权重可以得到不同的优化结果。

（3）利用 SQP算法优化后的发动机在其非设计点

仍具有高单位推力、低油耗和低红外辐射强度的优

点，但是并没有其在设计点表现得明显。因此，选取

合适的设计点（飞行状态）对设计参数的优化十分

关键。

致 谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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