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摘要：为了实现飞机与发动机之间良好的协调与匹配，基于飞 / 发一体化设计软件 AEDsys，通过约束分析、任务分析、参数循环

分析、性能循环分析和安装性能分析等环节，对涡扇发动机总体设计进行了系统分析。针对性能循环分析中的备选发动机决策问

题，提出了基于多输入多输出约简迭代最小二次支持向量回归机（MRR-LSSVR）的备选发动机代理模型构建方法，用于映射发动机设

计参数与性能之间的关系，并通过可行序列二次规划（FSQP）算法自动优化出最佳的发动机设计循环参数组合，克服了 AEDsys 软件

中发动机参数选择环节较为依赖设计经验、效率低的缺陷。
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Abstract: In order to realize the coordinating and matching between aircraft and aeroengine袁based on the integrated aircraft/engine
AEDsys software, the overall design of turbofan engine was systematically analyzed through constraint analysis, mission analysis, parametric
cycle analysis, performance cycle analysis and installed performance analysis etc. Aiming at the issue of candidate engine decision making
in performance cycle analysis, a method of constructing the candidate engine surrogate model based on Muti-input Muti-output Recursive
Reduced Least Squares Support Vector Regression was proposed which created a mapping between the engine design parameters and
performance. Then, was optimized the best combination of engine design cycle parameters automatically by using Feasible Sequential
Quadratic Programming (FSQP) algorithm. It overcomes the defects of engine parameter selection in AEDsys software, which depends too
much on the design experience and has relatively low efficiency.
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0 引言

随着现代空战作战环境的日趋激烈，对战斗机作

战性能、飞行范围等提出了更高的要求，使得飞机和发

动机在结构、气动性能等方面具有紧密的耦合联系[1-2]。

为了更好地实现飞机与发动机之间的协调匹配，开展

飞 / 发一体化设计具有重要意义。自 20 世纪 60 年代

涡扇发动机出现以后，GE 和 PW 公司先后开展了飞 /

发一体化设计的研究和实践，对于提升飞机性能取得

了很好的效果[3-4]。国外的发动机设计体系已经较为完

善，目前较为流行的发动机设计方法中包括基于

AEDsys 软件的飞 / 发一体化设计[5]。《Aircraft Engine

Design》[6] 一书中详细介绍了该设计方法，其配套的

AEDsys 是由华盛顿大学和美国空军学院联合开发的

开放性飞 / 发一体化设计软件，与 NASA 先进的航空

发动机设计理念紧密结合，具有相对完善的设计流程

以及可信的仿真精度，在国外航空院校和科研机构已

得到了较为广泛的应用[7]。而国内从 20 世纪 90 年代

开始才逐渐关注飞 / 发一体化设计的概念。目前成熟

的设计体系仍延续传统的设计方法，即飞机和发动机
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双方根据协调约定的指标参数独立设计。为了保证飞

机和发动机的相容性，发动机不得不留有一定的调整

空间，使得飞机和发动机的匹配难以达到最优[3]。近年

来，各大航空院校和航空发动机研制单位在飞 / 发一

体化设计的基础理论和仿真等方面也开展了一系列

探索，并获得了很多有意义的研究进展。张辉介绍了

飞 / 发一体化设计的概念和研究内容，以 YF-22 飞机

和 YF-119 发动机为实例进行了探索，但只涉及了设

计流程的一部分，缺乏完整的应用和讨论[8]；陈玉春简

要介绍了飞 / 发一体化模型，侧重于研究多用途战斗

机 / 涡扇发动机一体化优化问题的约束边界问题，但

选取的航段较少，并未讨论任务分析计算得到的总燃

油消耗对循环参数选取的影响，使得研究结果不够全

面[9]。因此，国内航空业界急需借鉴并深入研究国外先

进的设计方法。另外，AEDsys 设计中也有不足之处，

即在航空发动机设计流程[10-11]的发动机选择环节，需

要设计者人工地从大量的备选发动机中选出满足约

束条件的最佳发动机设计循环参数组合，这需要大量

的时间和丰富的设计经验，极大降低了设计效率。

因此，本文提出并设计了 1 种基于备选发动机代

理模型的优化选择方法，即首先构建备选发动机集合

的代理模型，然后运用最优化算法自动搜索最佳发动

机设计参数组合。备选发动机代理模型输入为任意备

选发动机设计参数组合，输出为对应关键飞行条件下

的性能。由于飞行任务段的离散性，备选发动机集合

具有稀疏样本、多参数维度、强非线性等特点。支持向

量回归机具有非线性拟合能力强，实时性高，泛化能

力强等优点[12]，尤其是结合了约简技术[13]、迭代策略[14]

以及标准最小二乘支持向量回归机[15]的多输入多输

出约简迭代最小二乘支持向量回归机（MRR-LSSVR）

算法[16-17]，不仅能利用较少的训练样本实现高精度的

预测，还实现了稀疏性，进而提高实时性。相比常规的

神经网络算法，MRR-LSSVR 更适合于备选发动机集

合稀疏性的特点，因此，本文基于 MRR-LSSVR 构建

了备选发动机模型。同时，由于在备选发动机中搜索

最佳的发动机设计组合是典型的非线性约束优化问

题，并借助基于可行序列二次规划（FSQP）算法[18]进行

求解。

本文以某型战斗机为例，根据飞机的招标书

（RFP），基于 AEDsys 设计软件通过约束分析、任务分

析[19]、参数循环分析[20]、性能循环分析[21-22]和安装性能分

析，得到其涡扇发动机的相关设计参数，完整地给出了

基于 AEDsys 的先进航空发动机设计流程，并针对性

能循环分析中的发动机设计参数选择环节，提出并建

立了基于 MRR-LSSVR的备选发动机代理模型，建立

了备选发动机设计参数与性能之间的函数关系，并基

于 FSQP算法优化筛选出了最佳发动机设计组合。

1 飞机设计点的初步选择

飞 / 发一体化设计是将飞机和发动机作为一个

系统来考虑飞机和发动机的设计，因此需要先根据飞

机的任务剖面[22]、性能要求以及武器装备等相关技术

指标，通过约束分析和任务分析，初步确定飞机的起

飞重量 W TO，海平面推力 TSL 和机翼面积 S，其中任务

剖面如图 1 所示。

1.1 约束分析

约束分析就是将飞机在各飞行阶段的技术指标

通过约束分析的基本方程转换为推力载荷和机翼载

荷的约束关系，对应的约束关系就构成了 1 个满足飞

行技术要求的“解空间”，设计者可以从中选取 1 个满

足要求的海平面推力载荷 TSL /W TO 与机翼载荷 W TO/S
的组合。经推导得到的约束分析基本方程

TSL

WTO
= 茁
琢 { qS

茁W TO
[K1

n茁
q

W TO

S蓸 蔀 2 +
K2

n茁
q

W TO

S蓸 蔀+CD0+CDR]+ 1
V

ddt [h+ V 2

2g ]} （1）

式中：茁 为飞机的瞬时重力比；琢 为安装推力变化率；

q 为动压；n 为载荷因子；CD0 为零升力时的阻力系数；

CDR 为附加阻力系数；K1、K2 为飞机升阻力系数关系

式的常系数。

在该战斗机的飞行剖面中，选取以下 7 个飞行阶

段的性能指标作为约束关系：（1）无障碍起飞；（2）超

声速突防和脱离冲刺；（3）战斗盘旋 1；（4）战斗盘旋

2；（5）水平加速；（6）无反推力着陆；（7）最大马赫数飞

图 1 战斗机的任务剖面
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行，得到的约束如图 2 所示。

在飞机设计点的初步选择过程中，要遵循推力载

荷尽可能小和机翼载荷尽可能大的原则。因为推力载

荷越小发动机尺寸就越小，机翼载荷越大所需的机翼

面积就越大。同时，由设计经验可知，选择接近最小推

力载荷的机翼载荷，可以降低飞机超声速飞行时的燃

油消耗；并且选择无需过于精细，以防止设计点在设

计过程中被修正后不在解空间内。综上选取设计点

为：TSL /WTO=1.25，W TO /S=3.06 kN/m2。

1.2 任务分析

在得到飞机的推力载荷 TSL/W TO 和机翼载荷后

W TO/S，本节将通过任务分析计算飞机在各飞行阶段

的燃油消耗，由此估算出飞机的总起飞重力 W TO，从

而进一步确定飞机的海平面推力 TSL 和机翼面积 S。
飞机的起飞重力 W TO 由装载重力 W p、空机重力

W E 和 所 需 的 燃 油 重 力 W F 3 部 分 构 成 ，即

W TO=W P+W E+WF。其中，装载重力 W P 由招标书（RFP）

规定，并被分为 2 部分，一部分是可消耗的装载重力

W PE，另一部分是永久的装载重力 W PP，而空机重力 W E
是由飞机的基本结构和附加的永久性装备组成的。且

W E/W TO 主要由飞机的种类和大小决定，随 W TO 变化

缓慢，因此可以通过经验公式来估算

祝= W E
W TO

=f（WTO） （2）

所需的燃油重力 W F 会在飞机的整个飞行过程

中被逐渐消耗。考虑到在飞行过程中除了需要投放可

消耗的装载重力 W PE 外，飞机重力的减少都是由燃油

的消耗所引起的，即

dWdt =- dWFdt =-TSFC·T （3）

改写后

dW
W =-TSFC T

W dt （4）

式中：T 为安装推力；TSFC 为安装推力单位耗油率。

而 TSFC 可以根据 TSFC=（C1+C2M） 兹姨 （C1 和 C2

是可以由任务种类和有无开加力确定的常数）进行

估算。因此任务分析的重心就要放在计算每个飞行

阶段前后飞机的“重力比”上，即

W final
W initial

=W f
W i

=
i j
仪≤1 （5）

其中：W f 和 Wi 分别为飞机在任务段结束和任务段开

始时的重力。从数学角度对该式分 2 类进行讨论，积

分后计算得到飞机燃油消耗的计算模型：A 类（推力

作功的一部分转换为机械能）

W f
W i

=exp - TSFC
V（1-u）驻（h+ V 2

2g0
）嗓 瑟 （6）

其中：u=（D+R）/T。以下情况都属于 A 类：（1）以恒定

的速度爬升；（2）水平加速；（3）爬升和加速；（4）起飞

加速。B 类（推力作功全部耗散）

W f
W i

=exp -TSFC
D+R
W蓸 蔀 驻t嗓 瑟 （7）

以下情况都属于B 类：（5）恒定的速度巡航；（6）恒

定的速度盘旋；（7）最佳巡航马赫数和海拔高度；（8）待

机；（9）暖机；（10）起飞抬前轮；（11）恒定的能量高度下

机动。

根据飞机的招标书（RFP），借助 AEDsys 设计软

件，可以直接计算出飞机在各阶段的燃油消耗以及 茁
（飞机重力与总起飞重力之比）的变化，如图 3 所示并

见表 1。

假设飞机要执行的飞行任务有 n 个阶段，且在 j
阶段需要投放有效载荷 W PE，整个过程的燃油消耗是

图 2 约束

WTO

S /（kN/m2）

图 3 各任务阶段下的燃油消耗
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W F，则 W TO 可以表达为

W TO=
W PP+W PE

j n
仪

1 n
仪-祝

（8）

将飞机在各阶段的燃油消耗代入该式，再结合上

文约束分析得到的海平面推力载荷和机翼载荷，通过

迭代确定的飞机设计点见表 2。

2 涡扇发动机的相关设计参数

通过约束分析和任务分析得到符合招标书

（RFP）要求的飞机设计点后，将通过参数循环分析、

性能循环分析（包括非设计点计算的迭代求解方案、

发动机设计参数的选择）和安装性能分析来进一步得

到涡扇发动机的相关设计参数。

2.1 参数循环分析

为了得到涡扇发动机的相关设计参数，必须以参

数循环分析为开端，原因如下：（1）发动机性能分析在

远离参考点的“非设计”处，只有在参考点和发动机的

尺寸被确定后才能进行；（2）参数循环分析相对于性

能循环分析更简单和省时，通常能得到可以直接使用

的数学最优解；（3）最重要的是参数循环分析可以确

定发动机设计参数的取值范围，使发动机在每个飞行

条件下都具有较好的性能。

在进行发动机设计组合的选择之前，必须要明

确，最终的发动机通常会工作在非设计点并且在不同

工作点的性能不同，因此在进行参数循环分析时，必

须考虑到非设计点的情况，即保证在所有飞行条件下

发动机的设计参数都在其自身最好的范围内。

同时，对于 1 个给定的发动机设计任务，寻找合

适的性能组合是极其困难的，设计分析过程非常复

杂，必须借助计算机才能快速而准确地进行求解，而

AEDsys 设计软件的 ONX 程序采用传统的输入参数

并提供所有必要的发动机性能输出，可以大大提高设

计效率。

尽管在参数循环中需要考虑到非设计点的情况，

但并没有必要考虑所有的飞行条件，为了缩小设计点

组合的范围，通常关注于对推力和燃油消耗要求较高

的关键飞行条件。本文在仔细分析招标书（RFP）后，选

取了以下 4 个飞行条件：（1）起飞，飞行高度为 609.6

m，进口气流温度为 310.9 K；（2）亚声速巡航爬升，马

赫数为 0.9，飞行高度为 12.8 km；（3）超声速突防和脱

离冲刺，马赫数为 1.5，飞行高度为 9144 m；（4）超声

速加速，马赫数为 1.2，飞行高度为 9144 m。借助

AEDsys 设计软件的 ONX 程序，选择最大压比限制后

计算得到的关于压气机压比和涵道比的综合结果分

别如图 4、5 所示。

在招标书（RFP）中，要求战斗机需要在 0.9<Ma0<

1.8 和 9.1~13.7 km 的飞行包线内具有较好的性能，因

飞行阶段
Wf /Wi

26 卸去永久装载 0.91577

燃油使用 /

N

0

W /W TO

0.61072

序号 名称

1 暖机 0.9895 0.9895 1120.9

2 起飞加速 0.99577 0.98532 444.8

3 起飞抬前轮 0.99837 0.98371 173.5

4 加速 0.99346 0.97727 689.4

5 爬升 / 加速—部分 1 0.99269 0.97013 760.6

6 爬升 / 加速—部分 2 0.99368 0.96401 653.9

7 爬升 / 加速—部分 3 0.99415 0.95836 600.5

8 亚声速巡航 0.9736 0.93306 2699.9

9 下降 1.00000 0.93306 0

10 作战空中巡逻 0.96747 0.90270 3242.6

11 加速—部分 1 0.99557 0.89871 427.0

12 加速—部分 2 0.99429 0.89358 547.1

13 加速—部分 3 0.99371 0.88796 600.5

14 超声速突防 0.93821 0.83310 5858.0

15 发射 AMRAAMs 0.96739 0.80593 0

16 Ma=1.6/5 g盘旋 0.97527 0.78600 2126.1

17 Ma=0.9/5 g盘旋 0.97737 0.76822 1899.3

18 加速—部分 1 0.99547 0.76474 369.2

19 加速—部分 2 0.99417 0.76028 475.9

20 加速—部分 3 0.99305 0.75500 564.9

24 亚声速巡航 0.96990 0.68918 2281.8

25 备用燃油 0.96765 0.66689 2379.7

21
发射 AIM-9Ls 和

一半的 ammo
0.96374 0.72762 0

22 脱离冲刺 0.97950 0.71271 1592.4

23 急速上升 0.99700 0.71057 226.8

表 1 各飞行阶段重力比的变化和燃油消耗

参数

W p/N
W E/N
W F/N

数值

11832

65166

29759

表 2 战斗机的设计参数

参数

W TO/N
TSL/N
S/m2

数值

106757

133447

34.84
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此将涡扇发动机的设计点选在Ma=1.5 /10.7 km。

从图 4 中可见，随着马赫数 Ma0 的增加，可用的

仔c 在减小，而在 Ma=1.5/10.7 km 处，选取压气机压比

的范围为 15<仔c<25，可以保证在其他飞行条件下提

供所需的 仔c。

从图 5 中可见，在设计点处，涵道比 琢 的范围相

对较小，为 0.3<琢<0.4。由经验可知，燃烧室的出口温

度 Tt4 和加力燃烧室的出口温度 Tt7 受限于飞机的材

料和冷却能力。

考虑飞机在各飞行条件下的性能要求，并在非安

装推力单位耗油率 S 和非安装单位推力 F/m0 之间权

衡后，初步确定的发动机关键设计参数的范围见表 3。

2.2 非设计点计算的迭代求解方案

性能循环分析包括非设计点计算的迭代求解方

案和发动机设计参数的选择。其中非设计点计算的迭

代求解方案为求解备选发动机在关键飞行阶段下的

性能提供了途径，并有利于得到发动机性能随设计条

件变化的趋势。

由于性能循环与参数循环不同是间接问题，为了

确定非设计点发动机性能，必须确定以下 24 个因变

量的值：进口流量 m0、涵道比 琢、风扇的压比 仔f、风扇

的焓比 子f、低压压气机的压比 仔cL、低压压气机的焓比

子cL、高压压气机的压比 仔cH、高压压气机的焓比 子cH、燃

烧室的油气比 f、混合器 1 的焓比 子m1、高压涡轮的压

比 仔tH、高压涡轮的焓比 子tH、混合器 2 的焓比 子m2、低压

涡轮的压比 仔tL、低压涡轮的焓比 子tL、掺混室的压比

仔M、掺混室的焓比 子M、掺混室的涵道比 琢'、核心流在

掺混室入口的马赫数 Ma6、风扇外涵流在掺混室入口

的马赫数 Ma16、掺混室出口的马赫数 Ma6A、加力燃烧

室油气比 fAB、尾喷管喉道的马赫数 Ma8、尾喷管出口

的马赫数 Ma9。

选取燃烧室油气比 f、掺混室的涵道比 琢'、核心流

在掺混室入口的马赫数 Ma6、尾喷管喉部马赫数 Ma8、

进口流量 m0 等 5 个初猜值，使其通过含有 24 个因变

量方程的迭代流程，就可以求解出非设计点处 24 个

因变量的值，从而进一步计算出发动机在非设计点的

性能，具体的迭代求解方案如图 6、7 所示。

AEDsys 设计软件中的“Engine Test”部分使用该

迭代方案进行非设计点计算，并与用于参数循环分析

图 4 压气机综合结果

图 5 涵道比综合结果

下限

1.2

9144

3

15

0.3

0.35

上限

1.6

13716

5

25

0.4

1777.8

2000

0.45

设计参数

Ma0

h/m
仔f

仔c

琢
Tt4/K

Tt7/K

Ma6

表 3 设计参数的范围

图 6 迭代方案流程（第 1 部分）
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=
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计算的 ONX 部分紧密配合，是极其强大的设计工具，

具有收敛速度快、计算精度高等优点，可以有效地提

高设计效率。

2.3 发动机设计参数的选择

在确定非设计点的迭代求解方案后，下面进行发

动机设计参数的选择。在传统的发动机设计过程中，

设计者需要逐台计算备选发动机在关键飞行条件下

的性能，并根据设计经验人工选择出最佳的设计组

合，往往需要耗费大量的时间和精力，而结果也不一

定能满足要求。因此本文设计了基于 MRR-LSSVR 的

备选发动机代理模型，基于 MRR-LSSVR 算法构建发

动机设计参数与性能之间的函数关系，可在优化设计

过程中用于对目标函数进行求解。

2.3.1 MRR-LSSVR 算法

备选发动机代理模型必须具备较高的精度和较

强的泛化能力，尽管神经网络等机器学习方法具有很

强的非线性拟合能力，但容易陷入局部极值和过拟合

现象，并且泛化能力低，而支持向量回归机克服了这

些缺点，能够很好地反应输入与输出之间的关系。

在支持向量回归机中，RR-LSSVR 算法表现尤为

出众。而 MRR-LSSVR 在继承 RR-LSSVR 优点的基

础上，考虑了输出变量对支持向量选择的综合影响，

可以有效地提高支持向量机的稀疏性，从而减小算法

的复杂度。以 m 个输入参数、n 个输出参数、N 个训练

样本为例，RR-LSSVR 的算法复杂度为 O (2mnN)，而
MRR-LSSVR 的算法复杂度为 O(2mN)，因此这里采

用 MRR-LSSVR 算法建立代理模型，下面将简要介绍

该算法。

对于 1 个多输入 / 多输出系统，假设给定的训练

集为（xi,yi）嗓 瑟 i=1N
，其中 xi 为输入向量，N 为训练样本规

模，yi=[yi,1,yi,2,…,yi,M]为输出向量，M 为输出变量的数

量，得到模型

min
wm,ei,m

J（wm,ei,m）= 1
2

M

m=1
移wm

T wm+
酌
2

M

m=1
移 N

i=1
移ei,m

2

s.t.yi,m=wm
T 渍m（xi）+bm+ei,m （9）

（i=1，2，…，N；m=1，2，…，M）
式中：wm 为模型复杂度；bm 为补偿；ei,m 为实际输出与

预测值的偏差；酌∈R+ 为正则化参数；渍（·）为非线性

映射。

使用约简技术[11]，令 wm=
i∈S
移琢i,mk（xi,·），代入式

（9），其中 S 为选择子集索引的集合，得到

minL（bm,琢m）=
1
2

M

m=1
移琢m

T K琢m+

酌
2

M

m=1
移 M

i=1,i沂S
移 yi,m-

j沂S
移琢i,m渍m

T
（xj）渍m（xj）-bm蓸 蔀 2（10）

式中：Ki,j=k（xi,xj）,i,j∈S。
根据 KKT（Karush-Kuhn-Tucker）条件对式（10）

进行计算，得到模型

fm（x）=
j沂S
移琢i,mk（xi，x）+bm，（m=1，2，…，M） （11）

迭代策略[12]用于选取子集{（xi，yi）}i∈S，以上就是

MRR-LSSVR 算法。

2.3.2 基于 MRR-LSSVR

的备选发动机代理模型

备选发动机代理模

型主要包含 2 个方面的

内容，一方面是备选发动

机样本的选取；另一方面

是设计参数与性能函数

关系的拟合，代理模型构

建流程图如图 8 所示。

为了得到大量的备

选发动机样本，必须先选

定 1 台基准发动机，选取

的基准发动机的设计参

数组合见表 4。

备选发动机设计组

图 7 迭代方案流程（第 2 部分）

图 8 构建代理模型的流程
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合可直接选取，只需每次变换基准发动机的设计选择

仔c，仔f 和 Tt4。每台备选发动机都需要借助 AEDsys 设

计软件确定整个任务中的燃油消耗 W F 和单位推力

F/m0。

在得到所有备选发动机的燃油消耗和单位推力

后 ， 对 获 得 的 数 据 进 行 归 一 化 处 理 ， 作 为

MRR-LSSVR 模型的训练数据，经过调试，选取 Gaus-

sian 核 k（xi,xj）=exp（-||xi-xj||2/2自2），核参数 自=1.3，正则

化参数 酌=230，筛选出优秀的支持向量。40 组测试数

据与预测值的对比如图 9、10 所示，表明建立的模型

完全符合精度要求。

由于在参数循环分析中只选取了关键的飞行条

件，以此确定的设计参数范围是粗略的，而性能循环

分析是更完整、更精细的全任务计算，因此需要适当

扩大设计参数的范围。

最佳发动机设计组合的选取属于典型的有约束

非线性规划问题，可以描述为

min
（仔c,仔f,Tt4）

J=W F

s.t
仔cmin≤仔c≤仔cmax

仔fmin≤仔f≤仔cf
Tt4min≤Tt4≤Tt4max

F/m0≥（F/m0）min

扇

墒

设设设设设设设缮设设设设设设设

运用序列二次规划算法（FSQP）求解得到的发动

机设计组合见表 5。

在初步确定发动机循环参数组合后，需要验证发

动机的工作包线能否覆盖战斗机所有的飞行条件，因

此借助 AEDsys 软件使发动机在军用推力条件下飞

行（如图 11 所示），结果表明该发动机能够满足战斗

机的飞行要求。

2.4 安装性能分析

在得到发动机的设计组合后，需要通过安装性能

分析估算发动机的安装损失，判断发动机能否满足招

标书（RFP）的任务要求，以此来修正发动机的相关设

计参数。

由于发动机的非安装推力只代表其理想性能，当

其安装到飞机上时，必然会在飞机外表面产生阻力，

这些阻力必须由发动机自身的推力来克服。而由进气

道和喷管产生的外部阻力在很多情况下不可忽视，因

此将其作为非安装推力 F的一部分表达为

图 9 单位推力的对比

图 10 总燃油消耗的对比

图 11 发动机的工作包线
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表4 基准发动机的设计参数
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表5 设计参数组合
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T=F-准inletF-准nozzleF （12）

其中

准inlet=Dinler/F
准nozzle=Dnozzle/F

在进行安装性能分析前，要选择对推力载荷要求

较高，进气道和喷管阻力较大的飞行阶段。本文选取

的关键飞行阶段为：（1）起飞；（2）超声速巡航；（3）

Ma=1.6/9144 m，5g 盘旋；（4）Ma=0.9/9144 m，2 个 5g
的盘旋；（5）水平加速；（6）最大马赫数下飞行。

所需的推力载荷见表 6。在借助 AEDsys 设计软

件计算出各个飞行阶段下发动机进气道、尾喷管的损

失系数和所需推力载荷后，发现亚声速 5g盘旋对推

力载荷的要求最高，该阶段所需的最大推力载荷为

1.31，因此保守地将发动机的最大可用推力载荷修正

为 1.32。

当最大可用推力载荷等于 1.32 时，对应的单发

设计质量流量为 93.67 kg/s，对应的双发设计流量为

46.86 kg/s。将单发和双发的海平面静态性能分别与

已 知 的 F100-PW-299 发 动 机 （ 单 发 ）和

F404-GE-400 发动机（双发）进行对比，见表 7。对比

后可知单发或双发都是可取的。在综合考虑后，为该

战斗机选取了双发，其对应的最大可用推力载荷为

1.32，对应的海平面静态推力为 70 460 N，设计质量

流量为46.86 kg/s。

由于最大可用推力载荷从 1.25 增加到 1.32，需

要对先前的数据进行修正，修正后得到的最终发动机

的设计参数及性能见表 8。

3 结论

以某涡扇发动机设计为实例，针对性能循环分析

的备选发动机决策问题，得到了以下结论：

（1）借助 AEDsys 设计软件，开展了飞 / 发一体化

设计，将飞机和发动机作为一个系统，依次通过约束

分析、任务分析、参数循环分析、任务循环分析和安装

性能分析得到了符合招标书要求的涡扇发动机相关

设计参数，以此引入了先进的航空发动机设计理念和

思路。

（2）针对设计流程的发动机选择阶段，提出了基

于 MRR-LSSVR 备选发动机代理模型的优化选择方

法，筛选出了满足约束条件的最佳发动机设计组合，

与传统的发动机设计参数选择阶段相比，节省了大量

的时间和精力，提高了设计效率。
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