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第第十十届届华华为为杯杯全全国国研研究究生生数数学学建建模模竞竞赛赛 

题 目： 基于遗传算法的变循环航空发动机 

       部件级建模与优化 

摘       要： 
本文研究了题目中的所有问题，对问题一、二中的双涵道（涡扇）模式和

问题三中的单涵道（涡喷）模式分别建立了相应模式下的部件模型和整机气动

热力学模型，利用遗传算法能解决高复杂性、多变量非线性方程问题的优点，

本文基于遗传算法对各个模型进行求解与优化，并最终获得了相应结果。 

针对问题一： 
首先，作出风扇的特性曲线图；对图进行分析可知：对于某一特定换算转速

下，当压比函数值不断减小时，流量逐渐趋近平稳；当压比函数值一定时，换算

转速越大流量就越大，当压比函数值增大到一定程度后流量会减小。  
其次，分别对进气道、风扇和 CDFS 进行建模，运用二次线性插值获得对应

的流量和效率代入模型，用牛顿迭代法反解出口总温；结果如下表 1 所示： 
表 1 问题一的数值结果 

        参数名称 
 
部件名称 

出口总温 出口总压 出口流量 功 功率 

风扇 379.2843 1.3057 19.0477 135391.2 2578893.0 

CDFS  420.3160 1.7973 17.1330 41573.3 712275.6 

针对问题二： 
此问题是发动机处于双涵（涡扇）工作模式的研究，首先，对此模式下发动

机各个部件进行了建模，之后根据气动热力学过程对各部件模型进行整合建成整

机模型，确定非线性方程组。 
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其次，根据发动机的平衡方程确立非线性方程组的求解约束条件： 
1 | ( - * ) / * |CL TL mL TL mLERR N N N                    （1） 
2 | ( - * ) / * |CH CDFS TH mH TH mHERR N N N N            （2） 

' '
41 41 413 | ( - ) / |ERR Wg Wg Wg                        （3） 

' '
45 45 454 | ( - ) / |ERR Wg Wg Wg                        （4） 

61 62 625 | ( - ) / |ERR p p p                            （5） 
' '
8 86 | ( 8 - ) / |ERR A A A                             （6） 

2 21 13 21 137 | ( - - ) / ( ) |a a a a aERR W W W W W                （7） 
最后，采用遗传算法解非线性方程。但由于遗传算法为仿生算法，每次运行

程序的结果可能不尽相同，但是每次运算的误差是保证在 10%以内的，这保证了

模型及结果的有效性。求解结果如下表 2 所示： 
表 2 非线性方程组的求解结果 

变量名称 Hn  CLz  CDFSz  CHz  4T  THz  TLz  

求解结果 0.9157 0.3332 0.6367 0.5835 1551.490 0.6620 0.8939 

针对问题三： 

此问题中发动机处于单涵模式工作状态，本问题其实是在发动机最优性能的

条件下，通过调节规律 4tT const ，求出三个导叶角的最优组合值。首先，在性

能最优的条件下，从发动机设计全局出发，建立单涵模式下发动机性能最优模型。

通过对实际情况的考虑，把发动机的单位推力最大化作为评价标准，模型求解结

果如下表 3 所示： 
表 3 发动机性能最优时各变量取值 

变量

名称 Hn  CLz  CDFSz  CHz  4T  THz  TLz  C  TL  NL  

求解

结果 0.997 0.958 0.045 0.032 1700 0.025 0.020 8.431 3.296 0.888 

对于第三大问中的问题（2）由于能力有限，没能达到较好的收敛效果，变

量较多导致结果跳变较大，最后决定每次合理的确定三个所求量中的两个来对

第三个进行求值，以获得不同马赫数下的变量，进而得出变化规律。如下图所

示： 
 
 
 

 
（a）推力随 aM 变化规律    （b）CDFS 导叶角度变化 

 
 
 
 
 
 
 

（c）低压涡轮导叶角变化  （d）喉管面积随 aM 变化规律 
图 1 单涵模式发动机性能最优几何变量随马赫数的变化规律 

关键词：变循环航空发动机，部件级建模，遗传算法，双涵模式，单涵模
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1. 问题重述 

1.1 提出问题 
随着战争多样性的发展，就迫使战斗机向多任务、宽包线作战领域迈进。而

航空发动机又是战斗机的核心部件与动力源泉，可谓是战斗机的心脏，因此针对

多任务、宽包线战斗机的研究着重在发动机的研究。由飞机/发动机设计原理可

知，对于持续高马赫数飞行任务，需要高单位推力的涡喷循环，反之，如果任务

强调低马赫数和长航程，就需要低耗油率的涡扇循环。双涵道变循环发动机可以

同时具备高速时的大推力与低速时的低油耗。这一发展趋势，促使研究者提出变

循环发动机（variable cycle engine，简称 VCE）的概念，将两者的优势合二为一

[1]。由于变循环发动机的内在性能优势，一出现便受到了各航空强国的重视，

并且也是目前航空发动机的重要研究方向。 
GE 公司对此推进系统的研究已经进行了几代发动机的更新，取得了很大的

进步。首先，GE 公司的第 1 代 VCE 是采用可调面积涵道引射器（VABI）的 VCE。 
1976 年 2 月，在一台修改过的 YJ101 发动机上进行了双涵道变循环发动机试验。

它是一种采用了后 VABI 的低涵道比涡扇发动机。其次，GE 公司的第 2 代 VCE
的编号为 GE21，它的风扇被分成前、后 2 段，后段与高压压气机相连，由高压

涡轮驱动，因此称其为核心驱动风扇级（DFS），并且每段风扇有自己的涵道。

第三，F120 是用于美国空军先进战术战斗机 F-22 的候选发动机，通用电气公司

编号为 GE33，这就是第三代 VCE 的先进发动机。它是美国空军和海军在

1983-1990 年主持的 ATEGG 洗进涡轮发动机燃气发生器、JTDE 联合技术验证等

一系列计划的产物。这些计划致力于发展最终构成 F120。第四，可控压比发动

机（OPE）是通用电气公司和艾利逊公司联合研究的第 4 代 VCE，他是在 F120
的技术基础上发展的。第五，在 VAATE 分研究计划自适应通用发动机技术

（ADVENT）计划下，正在开发和验证自适应循环发动机。自适应循环发动机吸

取了可控压比发动机的技术，并在发动机外围增加 1 个从主风扇出来的单独外流

道和 1 个“转子叶片上的风扇（FLADE）”。FLADE 是接在风扇外围的 1 排短的

转子叶片，前面有可调静子叶片，通过打开或关闭 FLADE 的可调静子，可以调

整发动机总的空气流量，这就是第五代 VCE[2]。 
本问题就是针对第二代 VCE 和第五代 VCE 提出的，其基本构造和工作原理

如下： 
（1）基本构造 
双涵道变循环发动机的基本构造见图 1.1、图 1.2，其主要部件有：进气道、

风扇、副外涵道、CDFS 涵道、核心驱动风扇级（CDFS）、主外涵道、前混合器、

高压压气机、主燃烧室、高压涡轮、低压涡轮、后混合器、加力燃烧室、尾喷管。

双涵道模式下，选择活门和后混合器（后 VABI）全部打开；单涵道模式下，选

择活门关闭，后混合器关小到一定位置。  
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图 1.1 变循环发动机的基本构造 

 
图 1.2  双涵道变循环发动机结构示意图 

各部件之间的联系如图 3 所示，变循环发动机为双转子发动机，风扇与低压

涡轮相连，CDFS、高压压气机与高压涡轮相连，如图 3 下方褐色的线所示。蓝

色的线表示有部件之间的气体流动连接（图 3 中高压压气机后不经过主燃烧室的

分流气流为冷却气流，在本题中忽略不计）。 

 
图 1.3 变循环发动机工作原理图 
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（2）工作原理 
变循环发动机有两种工作模式，分别为涡喷模式和涡扇模式。首先，发动机

在亚音速巡航的低功率工作状态，风扇后的模式转换活门会因为副外涵与风扇后

的压差而打开，使更多空气进入副外涵，同时前混合器面积开大，此时打开后混

合器，增大涵道比，降低油耗，此时为发动机的涡扇模式。第二，发动机在超音

速巡航、加速、爬升状态时，前混合器面积关小，副外涵压力增大，选择活门关

闭，迫使绝大部分气体进入核心机，产生高的推力，此时为发动机的涡喷模式。 
1.2 问题要求 

一、（1）请画出附录4中风扇特性数据表中流量随压比函数值变化的图形。

（2）设在发动机飞行高度 11H km ，飞行马赫数 0.8Ma  的亚音速巡航点，导

叶角度均设置为0°，风扇和CDFS的物理转速都为0.95，风扇和CDFS的压比函数

值都为0.5 ,求风扇和CDFS的出口总温、总压和流量。 

二、设在发动机飞行高度 11H km ，飞行马赫数 0.8Ma  的亚音速巡航点，

采用双涵道模式，导叶角度均设置为0°，选择活门完全打开，副外涵道面积设为

1.8395e+003 ，后混合器出口总面积设置为2.8518e+004，尾喷管喉道面积

8 9.5544e+003A  ， =0.85Ln 。请运用或设计适当的算法求解由发动机7个平衡方

程（1），（2），（3），（4），（5），（6），（7）组成的非线性方程组。要求陈述算法

的关键步骤及其解释，尽可能讨论算法的有效性。 

三、（1）设在发动机飞行高度 11H km ，飞行马赫数 1.5Ma  的超音速巡航

点，发动机采用单涵道模式，将选择活门面积设置为0，风扇导叶角度、高压压

气机导叶角度、高压涡轮导叶角度均设置为 0 ，后混合器面积设置为

2.8518e+004。请问发动机CDFS导叶角度、低压涡轮导叶角度和喷管喉道面积3
个量为多少时，发动机的性能最优?  

（2）试研究发动机飞行高度 11H km ，飞行马赫数从 1.1Ma  变化到

1.6Ma  ,发动机特性最优时，CDFS导叶角度、低压涡轮导叶角度,尾喷管喉道面

积随飞行马赫数的变化规律。此时发动机采用单涵道模式，将选择活门面积设置

为0，风扇导叶角度、高压压气机导叶角度、高压涡轮导叶角度均设置为 0，后

混合器出口总面积设置为2.8518e+004，后混合器内、外涵道面积可调（即不受

附录1后混合器给定的内、外涵道面积值的约束）。 

2. 基本假设与符号说明 

2.1 基本假设 
1.变循环航空发动机中的气流在流经各部件时按准一维定常流动处理； 

2.变循环航空发动机模式严格的分为涡扇模式和涡喷模式两种；并且假设在

涡扇模式时推力保持不变即加速度为零，在涡喷模式下加速度保持不变； 

3.此发动机在进行模式转换时，选择活门和前、后混合器的控制具有同步性； 
4.变循环航空发动机的选择活门在实现开启/关闭的过程中不受空气流量的影

响，并且在关闭时没有气流泄露。 
5.忽略燃烧延迟的影响，并且由于雷诺数对发动机的各个部件都有不同程度

的影响，是一个较有深度的研究方向，但其影响是一个非常复杂的机理，为简化

计算，本题忽略雷诺数对部件特性的影响； 
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6.在发动机压缩和膨胀等整个热力循环过程中，忽略工质与发动机部件之问

的热量交换；不考虑气流流动的摩擦阻力、摩擦换热以及进、排气流动损失。 
7.在后混合器处，忽略筒体冷却气流对气流总体积的损失； 

8.在发动机设计过程中，湿度修正方法较为复杂，本文暂不考虑湿度对发动

机的循环过程以及发动机的性能参数产生影响。 
2.2 符号说明 

H  飞行高度 
fuW  供油量 

Ma  飞行马赫数 
b  燃烧效率 

T  总压 
uH  燃料热值 

sT  静压 h  焓 

P  总压   熵 

sP  静压 N  功率 

Z  压比函数值 L  功 

  导叶角 A  横截面积 

hn  高压转子物理转速   密度 

,h corn  高压转子换算转速 CP  
平均等压比热 

ln  低压转子物理转速   速度系数 

,l corn  低压转子换算转速 
mk  流量系数 

pr  增压比   气体绝热指数 

  效率 F  总推力 

cW
 

换算流量 
M  机械效率 

aW  空气流量 
sF  单位推力 

gW  燃气流量 H  飞行高度 
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bf  油气比   

文中下标符号： 

f  风扇 cor  换算值 

cc CDFS in  部件进口 

ch  高压压气机 out  部件出口 

th  高压涡轮 map  特性图插值数据 

tl  低压涡轮 h  高压轴 

b  燃烧室 l  低压轴 

 

3. 问题一：对风扇与 CDFS 的相关求解 

3.1 问题分析 
由变循环发动机为双转子发动机，风扇与低压涡轮相连；CDFS、高压压气

机与高压涡轮相连（部件间的具体联系如问题重述中的图 1.3 所示）。针对附录 4
中数据表中的风扇特性数据，直接用 MATLAB 调用，并用公式把增压比转化成

压比函数值，作出散点图和线图，得出流量与压比函数值变化的图形。 
从图 1.1 中可知一个完整的变循环发动机包括进气道、风扇、外涵道、压气

机、燃烧室、高压涡轮、低压涡轮、混合室、喷管等模块，这些模块各自独立并

且通过气流的流向相互联接。在对风扇与 CDFS 的相关求解时，可以基于气动热

力过程，对风扇和 CDFS 分别建立模型，进而求解。 

3.2 不同转速下流量与压比函数值变化曲线 
附件 4 中风扇特性数据是此发动机在不同增压比下的流量与效率值。设压气

机某换算转速所对应的增压比数据（见附录 4）的最大值为 maxpr ,最小值为 minpr ，

则定义该换算转速对应的压气机增压比 pr 的压比函数值 zz为： 

min

max min

zz= pr pr
pr pr




                               （3-1） 

即压气机增压比的标准化变量，也就是压比函数值。 
首先用 MATLAB 的对数据进行读取，用公式（3-1）对增压比所在列的数据

进行变换，然后出散点图如图 3.1（a）所示，线图如图 3.1（b）所示。 
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（a）风扇压比函数值与流量的变化散点图 

   
（b）风扇压比函数值与流量的变化连线图 

3.1 风扇压比函数值与流量的变化关系 

从图中可以看出，对于某一特定换算转速下，当压比函数值不断减小时，流

量逐渐趋近平稳；当压比函数值一定时，换算转速越大流量就越大；这些特征均

符合发动机的气动工作原理，可知附件 4 中的数据是有效的。 

3.3 进气道、风扇模型建立与求解 
对风扇主要依据气动热力学进行建模，由于飞机发动机中气动热力学的连续

性，在建立风扇模型之前必须先建立进气道的模型，进而得到风扇进口截面的气

动热力学参数。 

3.3.1 建立进气道模型 
进气道是发动机气流经过的第一个部件，其作用是为发动机提供与之相匹配

的空气流量。在已知发动机飞行高度H 、飞行马赫数Ma的情况下，对进气道可

建立如下气动热力学模型： 

（1）计算标准大气条件下环境压力 0p （静压），环境温度 0T （静温）。 

当高度H km 11 时： 
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5.2553

0

0

1.01325 1
44.308

288.15 6.5

Hp

T H

        
   

             （3-2） 

其中，高度H 的单位为 km ，温度的单位为K ，压力的单位为 bar。 

（2）进气道进口的总温总压： 
2

0

2
0

  

T T Ma

p p Ma











      


      

0

1

0

1
1

2

1
1

2

                （3-3） 

 :气体绝热指数，纯空气 =1.4 ，燃气 =1.33 。 

（3）计算进气道总压恢复系数： 

i
1.35

i

1 1.0

1 1.0 0.075( 1)
a

a a

M

M M





 


   

：

：
             (3-4) 

（4）计算进气道出口总温总压: 

i

     T T
p p 

 

 

 


 
1 0

1 0

 

                       (3-5) 

3.3.2 建立风扇模型 
由变循环发动机的结构原理可知，风扇是对气流进行初步增压，并且进气道

的出口截面即为风扇的进口截面，所以风扇进口截面的参数等于进气道的出口截

面的参数，在此基础上对风扇进行建模如下： 
（1）由物理转速计算风扇的换算转速： 

*
, ,

, *
,

f in d
f cor f

f in

T
n n

T
                           (3-6) 

式中， fn 为实际物理转速； *
, ,f in dT 和 *

,f inT 分别为设计点进口总温和实际进口总温，

风扇的设计点进口总温 *
, ,f in dT 可取为 288.15，实际进口总温 *

,f inT 即进气道的出口

总温T 
1 。 

（2）计算风扇增压比、效率和流量： 

由于风扇的增压比 fpr 、效率 f 和换算流量 fW 分别是其换算转速和压比函

数值及导叶角 的函数，如式3-7所示： 

     
,

,

,

( , , )
( , , )    
( , , )   

f f cor

f f cor

f f cor

pr pr n zz
n zz

W W n zz


  



 
 
 

                     （3-7） 

风扇增压比、效率和换算流量的具体求法如下： 
①附录 4 给出了风扇的特性数据。利用线性插值法计算出风扇的换算转速为

corn 、压比函数值为 zz 时的特性图上的增压比 ,f mappr 、效率 ,f map 和换算流量

,f mapW 。 
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②将①求的特性图上的增压比 ,f mappr 、效率 ,f map 和换算流量 ,f mapW 代入

（3-8），修正后得到风扇的增压比、效率和换算流量： 

         

,

,

2

,

( 1)(1 ) 1
100

(1 )              
100

(1 )                
100

pr
f pr f map

w
f W f map

f f map

k
pr C pr

kW C W

k
C 






  


   


  



 


            (3-8) 

式中 pr wk k k、 、 分别是增压比、效率和换算流量的修正系数。风扇的 pr wk k k、 、

这三个值均分别取 1，1，0.01；风扇的导叶角变化范围： -5 15  ；并且风

扇模型中 2.3894prC  ； =0.4950WC ； 1.0684C  。 
（3）计算风扇出口参数： 
①风扇出口总压： * *

, ,f out f in fp p pr  ； 

②计算风扇出口理想总温： *
, ,f out eiT ：首先，计算进口熵： *

, ,( )f in f inT  ，进

口焓： *
, ,( )f in f inh h T ；其次，由风扇的出口理想熵： , , , , lnf out ei f in ei f

R pr
M

   ，

这里 1M ，R 是气体常数；由风扇出口理想熵 *
, , , ,( )f out ei f out eiT  ，计算风扇出

口理想焓： *
, , , ,( )f out ei f out eih h T ；最后，根据公式 , , ,

, ,

f out ei f in
c

f out f in

h h
h h







计算风扇出口焓

,f outh ；由风扇出口焓 *
, ,( )f out f outh h T 求风扇出口总温： *

,f outT 。 
③计算风扇流量： 

                  
* *
, , ,

1 * *
, , ,

f in d f in
g f

f in f in d

T p
W W

T p
                        (3-9) 

其中 *
, , =1.01325f in dp 。 

④计算风扇功和功率： 

          , ,

1

f f out f in

f g f

l h h
N W l
 

  
                       (3-10) 

3.3.3 求解风扇出口参数 
对于以上模型已知发动机飞行高度 11H km ，飞行马赫数 0.8Ma  的亚音速

巡航点，导叶角度均设置为 =0°，风扇的物理转速为 fn =0.95，风扇的压比函数

值为 fzz = 0.5。求解过程中在算法方面，主要涉及到二维线性插值算法求得换算

速度为 ,f corn =1.0316 时的风扇的流量和效率，在解温度与焓组成的超越方程时编

写了牛顿迭代的 MATLAB 程序进行求解，对模型和算法的融合采用了 MATLAB
编程集成（具体程序详见附件问题一文件夹），通过求解即可得到风扇的出口总

温、总压以及流量如表 3-1 所示。 
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表 3-1 风扇的出口截面参数 
        参数名称 
截面位置 

出口总温（ *
,f outT ） 出口总压（ *

,f outP ） 出口流量（ *
,f outW ） 

风扇出口截面 379.2843 1.3057 19.0477 

3.4 CDFS 模型建立与求解 
此变循环发动机可以进行单涵道和双涵道两种模式的转换，核心驱动风扇

级 CDFS 就是在双涵模式下工作的，此时对于整个发动机来说为涡扇工作模式。 
3.4.1 建立核心驱动风扇级 CDFS 模型 

核心驱动风扇级 CDFS 能够对风扇中出来的气流进行再次增压，并且 CDFS
进口截面的参数等于风扇的出口截面的参数，具体建模过程如下所示： 

（1）由物理转速可计算核心驱动风扇级 CDFS 的换算转速： 
*

, ,
, *

,

c in d
c cor c

c in

T
n n

T
                          (3-11) 

式中， cn 为核心驱动风扇的实际物理转速； *
, ,c in dT 和 *

,c inT 分别为设计点进口总温和

实际进口总温，CDFS 的设计点进口总温 *
, ,c in dT 可取为 288.15，实际进口总温 *

,c inT

即可取风扇的出口总温为 *
,f outT 。 

（2）计算 CDFS 的增压比、效率和流量： 

由于CDFS的增压比 cpr 、效率 c 和换算流量 cW 分别是其换算转速和压比函

数值及导叶角 的函数，如式3-12所示： 

     
,

,

,

( , , )
( , , )    
( , , )   

c c cor

c c cor

c c cor

pr pr n zz
n zz

W W n zz


  



 
 
 

                     （3-12） 

CDFS 增压比、效率和换算流量的具体求法如下： 
①附录 4 给出了 CDFS 的特性数据。利用线性插值法计算出 CDFS 的换算转

速为 ,c corn 、压比函数值为 zz 时的特性图上的增压比 ,c mappr 、效率 ,c map 和换算流

量 ,c mapW 。 
②将①求的特性图上的增压比 ,c mappr 、效率 ,c map 和换算流量 ,c mapW 代入

（3-10）修正后得到 CDFS 的增压比、效率和换算流量： 

,

,

2

,

( 1)(1 ) 1
100

(1 )              
100

(1 )                
100

pr
c pr c map

w
c W c map

c c map

k
pr C pr

kW C W

k
C 






  


   


  



 


              (3-13) 

式中 pr wk k k、 、 分别是 CDFS 的增压比、效率和换算流量的修正系数，这三个值

均分别取 1，1，0.01；CDFS 导叶角变化范围：-5 35  ；并且 CDFS 模型中

0.3059prC  ； =0.1500WC ； 1.0999C  。 
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（3）计算CDFS的出口参数： 
①CDFS出口总压： * *

, ,c out c in cp p pr  ； 

②计算CDFS出口理想总温： *
, ,c out eiT ：首先，计算进口熵： *

, ,( )c in c inT  ，进

口焓： *
, ,( )c in c inh h T ；其次，由CDFS的出口理想熵： , , , , lnc out ei c in ei c

R pr
M

   ，

这里 1M ，R 是气体常数；由CDFS出口理想熵 *
, , , ,( )c out ei c out eiT  ，计算CDFS

出口理想焓： *
, , , ,( )c out ei c out eih h T ；最后，根据公式 , , ,

, ,

c out ei c in
c

c out c in

h h
h h







计算CDFS出口

焓 ,c outh ；由CDFS出口焓 *
, ,( )c out c outh h T 求CDFS出口总温： *

,c outT 。 
③计算CDFS流量： 

                  
* *
, , ,

2 * *
, , ,

c in d c in
g c

c in c in d

T p
W W

T p
                        (3-14) 

其中 *
, , =3.5464c in dp 。 

④计算CDFS功和功率： 

          , ,

2

c c out c in

c g c

l h h
N W l
 

  
                       (3-15) 

3.4.2 求解 CDFS 出口参数 
对于以上模型已知发动机飞行高度 11H km ，飞行马赫数 0.8Ma  的亚音速

巡航点，导叶角度均设置为 =0°，CDFS 的物理转速为 fn =0.95，压比函数值为

czz = 0.5。求解过程中在算法方面，主要涉及到二维线性插值算法求得换算速度

为 ,c corn =1.0316 时 CDFS 的流量和效率，在解温度与焓组成的超越方程时编写了

牛顿迭代的 MATLAB2 程序进行求解，对模型和算法的融合采用了 MATLAB 编

程集成（具体程序详见附件 firstquestion 文件夹），通过求解即可得到 CDFS 的出

口总温、总压以及流量如表 3-2 所示。 
表 3-2 风扇的出口截面参数 

        参数名称 
截面位置 

出口总温（ *
,c outT ） 出口总压（ *

,c outP ） 出口流量（ *
,c outW ） 

CDFS 出口截面 379.2843 1.3057 19.0477 

3.5 问题一总结 
结合问题要求，首先对附录 4 风扇特性中的增压比变换成压比函数值，然

后对应流量数据作出变化曲线图，经过分析可知：对于某一特定换算转速下，

当压比函数值不断减小时，流量逐渐趋近平稳；当压比函数值一定时，换算转

速越大流量就越大；这些特征均符合发动机的气动工作原理，可知附件 4 中的

数据是有效的。 
其次，分别对进气道、风扇以及核心驱动风扇级 CDFS 依据航空发动机气

动热力学原理进行了建模，用 MATLAB 编写了二维线性插值算法、牛顿迭代法，

并且把模型转换成 MATLAB 语言与算法融合，进行求解，较好的满足了问题要

求，求解精度也较高。具体结果如下表所示： 
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表 3-3 问题一的数值结果 
        参数名称 
 
部件名称 

出口总温 出口总压 出口流量 功 功率 

风扇 379.2843 1.3057 19.0477 135391.2 2578893.0 

CDFS  420.3160 1.7973 17.1330 41573.3 712275.6 

4. 问题二：双涵模式下发动机非线性方程组的求解 

4.1 问题分析 
由于此问题中发动机飞行高度 11H km ，飞行马赫数 0.8Ma  的亚音速巡航

点，即此时变循环发动机是采用的双涵道模式，并且导叶角度设置为 0°，选择

活门完全打开，具体结构如下图 4.1 所示。 

 
图 4.1 变循环发动机双涵道工作模式 

此问题涉及到整个发动机的气动热力学过程，需要对各部件依据气动热力学

原理进行建模，列出 7 个平衡方程组成的非线性方程组，使其在发动机共同工作

点下，得出有效解。对于此必须寻求理想的非线性平衡方程组求解方法，以扩大

模型的收敛范围，提高模型的收敛速度，这也一直是航空发动机非线性数学模型

的重要研究内容。本文运用遗传算法对发动机非线性数学模型进行求解，实现了

模型在整个发动机包线范围内的收敛，并获得了较为可靠的解。 

4.2 双涵模式下各部件模型建立[3] 
针对此问题的求解，主要是对整个气动热力学过程的建模，本文将热力学过

程分为逐级相连的部件内热力学过程，这就需要就各个部件进行建模，对于问题

一中已经建立了的进气道、风扇和 CDFS 的模型，在此不再重述，下面将分别对

高压压气机、燃烧室、高压涡轮、低压涡轮、涵道、加力燃烧室、尾喷管等部件

进行建模。 

4.2.1 高压压气机模型建立 
高压压气机能够对风扇中出来的气流进行大幅度增压，并且高压压气机进

口截面的参数等于 CDFS 的出口截面的参数，具体建模过程如下所示： 
（1）由高压压气机物理转速可计算其换算转速： 

*
, ,

, *
,

ch in d
ch cor ch

ch in

T
n n

T
                           (4-1) 
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式中， chn 为高压压气机的实际物理转速； *
, ,ch in dT 和 *

,ch inT 分别为设计点进口总温和

实际进口总温，高压压气机的设计点进口总温 *
, ,ch in dT 可取为 288.15，实际进口总

温 *
,ch inT 即可取 CDFS 的出口总温为 *

,c outT 。 
（2）计算高压压气机的增压比、效率和流量： 

由于CDFS的增压比 chpr 、效率 ch 和换算流量 chW 分别是其换算转速和压比

函数值及导叶角 ch 的函数，如式4-2所示： 

,

,

,

( , , )
( , , )    
( , , )   

ch ch cor ch ch

ch ch cor ch ch

ch ch cor ch ch

pr pr n zz
n zz

W W n zz


  



 
 
 

                       （4-2） 

高压压气机增压比、效率和换算流量的具体求法如下： 
①附录 4 给出了高压压气机的特性数据。利用线性插值法计算出高压压气机

的换算转速为 ,ch corn 、压比函数值为 chzz 时的特性图上的增压比 ,ch mappr 、效率

,ch map 和换算流量 ,ch mapW 。 
②将①求的特性图上的增压比 ,ch mappr 、效率 ,ch map 和换算流量 ,ch mapW 代入

（4-2）修正后得到高压压气机的增压比、效率和换算流量： 

     

,

,

2

,

( 1)(1 ) 1
100

(1 )              
100

(1 )                
100

pr
ch pr ch map

w
ch W ch map

ch ch map

k
pr C pr

kW C W

k
C 






  


   


  



 


                (4-3) 

式中 pr wk k k、 、 分别是高压压气机的增压比、效率和换算流量的修正系数，这三

个值均分别取 1，1，0.01；高压压气机导叶角变化范围： -5 15  ；并且高

压压气机模型中 0.9119prC  ； =0.38462WC ； 1.0719C  。 
（3）计算高压压气机的出口参数： 
①高压压气机出口总压： * *

, ,ch out ch in chp p pr  ； 

②计算其出口理想总温： *
, ,ch out eiT ：首先，计算进口熵： *

, ,( )ch in ch inT  ，进

口焓： *
, ,( )ch in ch inh h T ；其次，由出口理想熵： , , , , lnch out ei ch in ei ch

R pr
M

   ，这里

1M ，R 是气体常数；由出口理想熵 *
, , , ,( )ch out ei ch out eiT  ，计算高压压气机出口

理想焓： *
, , , ,( )ch out ei ch out eih h T ；最后，根据公式 , , ,

, ,

ch out ei ch in
c

ch out ch in

h h
h h







计算高压压气机

出口焓 ,ch outh ；由CDFS出口焓 *
, ,( )ch out ch outh h T 求高压压气机出口总温： *

,ch outT 。 
③计算高压压气机流量： 

                 
* *

, , ,
3 * *

, , ,

ch in d ch in
g ch

ch in ch in d

T p
W W

T p
                       (4-4) 

其中 *
, , =4.8860ch in dp 。 
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④计算高压压气机功和功率： 

          , ,

3

ch ch out ch in

ch g ch

l h h
N W l
 

  
                       (4-5) 

4.2.2 主燃烧室模型建立 
主燃烧室能够把空气流和燃油融合燃烧，提高气流温度。设主燃烧室的进口

总温 *
3inT 、总压 *

3inp 、空气流量 3a inW 的三个进口截面参数为高压压气机的出口截

面对应参数；主燃烧室出口温度 *
4T 。 

（1）根据公式 4 3

3
b

b u

h hf
H h





求出主燃烧室出口油气比，其中， 3h 和 4h 分别

主燃烧室进出口焓，燃烧效率 =0.99b ，燃油热值 =42900000uH ； 

（2）由 4 3 1
b

b

f
fh h Hair Hst    ，可算出主燃烧室出口温度 *

4T ；其中

6 4 2 -3 3

-6 4 -9 5 -13 6 -17

7

-0.30183674 10 0.10489652 10 - 0.23284057 0.45288431 10
-0.31308477 10 0.11341362 10 - 0.21298087 10 0.16363600 10

;

Hair T T T
T T T

T

        

        


6 3 2 3

5 4 9 5 12 6

16 7

0.11152575 10 0.31020206 10 2.9961197 0.27934788 2
0.18746407 10 0.73499597 10 0.15062602 10 0.12510984
10

Hst T T e T
T T T

T

  



          

         

 

 

（3）燃油流量 3f a bW W f  ； 

（4）出口总压 * *
4 3in bp p  ，主燃烧室总压恢复系数 =0.98b 。 

4.2.3 高压涡轮模型建立 
高压涡轮部件作用是使高温气流在其中膨胀做功，以带动核心驱动风扇级和

高压压气机。高压涡轮进口总温 *
41,inT 、总压 *

41,inp 、涡轮的压比函数值 41zz 、物理

转速 41n 、涡轮导叶角度 41 。 
（1）求涡轮换算转速 

          
*

41, ,
41,cor 41 *

41,

 in d

in

T
n n

T
                           （4-6） 

其中 *
41, , =1850in dT K。 

高压涡轮的增压比 41,cpr 、效率 41,c 和换算流量 41,cW 分别是其换算转速和压比

函数值及导叶角 41 的函数。 

           
41, 41, 41 41

41, 41, 41 41

41, 41, 41 41

( , , )
( , , )    
( , , )   

c cor

c cor

c cor

pr prc n zz
n zz

W W n zz


  



 
 
 

                    （4-7） 

（2）涡轮的增压比、效率和换算流量的求法如下： 
①附录 4 分别给出了高压涡轮、低压涡轮的特性数据。利用线性插值法计算

出涡轮的换算转速为 41,corn 、压比函数值为 41zz 时的特性图上的增压比 41, ,c mappr 、
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效率 41, ,c map 和换算流量 41, ,c mapW 。 
②将①求的特性图上的增压比 41, ,c mappr 、效率 41, ,c map 和换算流量 41, ,c mapW 代入

（4-7）修正后得到涡轮的增压比、效率和换算流量： 

   

41, 41, ,

41, 41, ,

2

41, 41, ,

( 1)(1 ) 1
100

(1 )              
100

(1 )                
100

pr
c pr c map

w
c W c map

c c map

k
pr C pr

kW C W

k
C 






  


   


  



 


               (4-8) 

41,pr 41, 41,wk k k 、 、 分别是高压涡轮增压比、效率和换算流量的修正系数，这三个值

均分别取 1，1，0.01；高压涡轮导叶角变化范围： 41-5 15  ，高压涡轮变比

系数 1.5342, 13.2121, 1.0121pc WC C C   。 
（3）根据高压涡轮换算流量计算涡轮流量： 

                   
* *

41, , 41,
41, * *

41, 41, ,

in d in
g

in in d

T p
W W

T p
  41,ｃ                      （4-9） 

其中 *
41, , =28.7297in dp 。 

（4）高压涡轮出口总压 * *
45, 41, 41,/out in cp p pr  

（5）高压涡轮出口总温 *
outT 根据公式（4-10）求出。 

         
/*

45,
4, *

41,

1 1 /
Cp R

out
c

in

T
pr

T



  

        
41,c                （4-10） 

其中高压涡轮平均等压比热 1.2988e+003CP  ，R 为气体常数。 
（6）求高压涡轮进口焓 *

41, 41,( , )in in bh h T f ，其中 bf 为涡轮进口油气比； 

（7）求高压涡轮出口焓 *
45, 45,( , )out out bh h T f ； 

（8）高压涡轮功和功率： 

       45, 41, 45,

45, 41, 45,

T in out

T g T m

l h h
N W l 

 
  

                     （4-11） 

其中， =0.99m 为涡轮机械效率。 

4.2.4 低压涡轮模型建立 
低压涡轮部件作用是使高温气流在其中膨胀做功，由于该发动机是双轴发动

机，低压涡轮还要以带动前面级风扇。低压涡轮进口总温 *
44,inT 、总压 *

44,inp 、涡

轮的压比函数值 44zz 、物理转速 44n 、涡轮导叶角度 44 。 
（1）求涡轮换算转速 

                        
*

44, ,
44,cor 44 *

44,

 in d

in

T
n n

T
                        （4-12） 
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其中 *
44, , =1504.5in dT K。 

高压涡轮的增压比 44,cpr 、效率 44,c 和换算流量 44,cW 分别是其换算转速和压

比函数值及导叶角 44 的函数。 

           
44, 44, 44 44

44, 44, 44 44

44, 44, 44 44

( , , )
( , , )    
( , , )   

c cor

c cor

c cor

pr prc n zz
n zz

W W n zz


  



 
 
 

                    （4-13） 

（2）低压涡轮的增压比、效率和换算流量的求法如下： 
①附录 4 分别给出了低压涡轮的特性数据。利用线性插值法计算出涡轮的换

算转速为 44,corn 、压比函数值为 44zz 时的特性图上的增压比 44, ,c mappr 、效率 44, ,c map
和换算流量 44, ,c mapW 。 

②将①求的特性图上的增压比 44, ,c mappr 、效率 44, ,c map 和换算流量 44, ,c mapW 代入

（4-13）修正后得到低压涡轮的增压比、效率和换算流量： 

   

44, 44, ,

44, 44, ,

2

44, 44, ,

( 1)(1 ) 1
100

(1 )              
100

(1 )                
100

pr
c pr c map

w
c W c map

c c map

k
pr C pr

kW C W

k
C 






  


   


  



 


               (4-14) 

44,pr 44, 44,wk k k 、 、 分别是涡轮增压比、效率和换算流量的修正系数，这三个值均

分别取 1，1，0.01；低压涡轮导叶角变化范围： 41-5 15  ，低压涡轮变比系

数 0.7902, 0.3881, 1.0061pr WC C C   。 
（3）根据涡轮换算流量计算涡轮流量： 

                  
* *

44, , 44,
44, * *

44, 44, ,

in d in
g

in in d

T p
W W

T p
  44,ｃ                      （4-15） 

其中 *
44, , =11.3371in dp 。 

（4）涡轮出口总压 * *
5, 44, 44,/out in cp p pr  

（5）涡轮出口总温 *
5,outT 根据公式（3-31）求出。 

         
/*

5,
44, *

44,

1 1 /
Cp R

out
c

in

T
pr

T



  

        
44,c                （4-16） 

其中高压涡轮平均等压比热 1.2988e+003CP  ，R 为气体常数。 
（6）求涡轮进口焓 *

44, 44,( , )in in bh h T f ，其中 bf 为涡轮进口油气比； 

（7）求涡轮出口焓 *
5, 44,( , )out out bh h T f ； 

（8）涡轮功和功率： 
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        5, 44, 5,

5, 44, 5,

T in out

T g T m

l h h
N W l 

 
  

                     （4-17） 

其中， =0.99m 为涡轮机械效率。 

4.2.5 涵道模型建立 
如下图4.2所示，涵道包括主涵道、副外涵道以及CDFS涵道。 

 
图 4.2 变循环发动机局部简图 

三种涵道的模型均为：已知涵道进口总温 *
inT 、总压 *

inp 、流量 ,a inW 、总压恢

复系数 duct 。 
* *

* *

, ,

       

  

out in

out in duct

a out a in

T T
p p
W W


 
 
 

                        （4-18） 

其中总压恢复系数 0.98duct  。

 4.2.6 混合器模型建立 
已知混合器两股掺混气流掺混前的总压、总温、流量、面积的条件下。计算

过程如下： 

（1）内涵气流根据流量公式
*
61

61 61 61*
61

( )g m
pW k A q
T

 求出 61( )q  和 61 ，其中

内涵出口面积 61= 5.3061e+003A ， *
61p 为内涵出口总压， *

61T 为内涵出口总温； 

（2）外涵气流根据流量公式
*
62

62 62 62*
62

( )g m
pW k A q
T

 求出 62( )q  和 62 ，其中

外涵出口面积 62 = 2.3212e+004A ， *
62p 为外涵出口总压， *

62T 为外涵出口总温； 
（3）计算内涵静压 *

61 61 61( )p p    ，计算外涵静压 *
62 62 62( )p p    ； 

（4）由下列公式（4-19）求出混合器出口总温 *
6T 、总压 *

6p 、流量 6gW 。 *
6T

是由（4-19）的第二个公式求出的。 
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61 62 6

61 61 62 62 6 6
* * *
61 61 61 62 62 62 6 6 61 62

*
6

6 6 6*
6

                                                   
                                        

( ) ( ) ( )( )

( )           

g g g

g g g

g m

W W W
W h W h W h
p f A P f A p f A A

pW k A q
T

  



 
 

  

                                 









    （4-19） 

其中： 6 61 62A A A  ， 6h 为后混合器出口焓， 61h 为后混合器内涵出口焓， 62h 为

后混合器外涵出口焓， 61gW 为后混合器内涵出口流量， 62gW 为后混合器外涵出口

流量，气动函数 ( )f  、 ( )q  的定义见附录3。 

4.2.7 加力燃烧室模型建立 
加力燃烧室是对气流的再次加热膨胀，一般在涡扇模式下不加力，在涡喷模

式下加力。 

                         

* *
6 6 6
* *

6 6

6 6

      
out in

out in

g out g in

P P
T T
W W

  
 
 

                         （4-20） 

其中 *
6inP 、 *

6outP 分别为进出口总压， *
6inT 、 *

6outT 分别为进出口总温， *
6g inW 、 *

6g outW
分别为进出口流量， 6 =1 为总压恢复系数。 

4.2.8 尾喷管模型建立 

从加力燃烧室出来的气体进入尾喷管，可知尾喷管进口总温 *
7,inT 、总压 *

7,inp 、

流量 7,gW 、大气环境压力 0p ，由于本文采取的是拉瓦尔喷管，则经过此尾喷管

每个截面的流量相同，具体结构如下图4.3所示。 
 
 
 
 
 

 

图4.3 拉瓦尔喷管示意图 
（1）计算尾喷管喉道面积 8A ，出口面积 9A 。假设尾喷管始终处于临界或超

临界状态，即速度系数 8 =1 。 

①由流量公式
*
8

8 8 8*
8

( )g m
pW k A q
T

 计算出 8A ； 

② 9 0p p ，计算出 *
9 9 9( ) /p p   ，并求出 9 ； 

③由流量公式
*
9

9 9 9*
9

( )g m
pW k A q
T

 计算出 9A ； 

④判断 9

8

A ar
A

 （这里 3ar  ），如果是，则 9 83A A ，利用流量公式重新计

算 9 。 
（2）计算尾喷管出口静温 *

9 7 9( )T T   ； 

7
8

9
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（3）尾喷管出口气流速度  *
9 9 92nzc h h  ,其中： 0.98nz  ，焓 *

9h 和焓 9h

分别由尾喷管出口总温和静温求出。 

4.3 双涵模式下发动机整机建模与求解 
在 4.2 节中已详细对该变循环发动机的各个部件进行了建模，其主要依据是

发动机工作的气动热力学原理。由于此问题是对发动机的非线性平衡方程组进行

求解，在此基础上结合题中所给的 8 9.5544e+003A  ， =0.85Ln 调节规律下，对发

动机整机非线性方程组进行建模求解。 
4.3.1 对整机模型的数学方程描述 

由发动机处于飞行高度 11H km ，飞行马赫数 0.8Ma  的亚音速巡航点，基

于各部件的模型，现在对整机模型的数学方程进行提炼，以完整简练的表达出发

动机整机运作时的气动热力学方程，由于各个部件是逐级衔接的，所以对每一个

完整衔接的只需给出部件的出口参数即可，具体参数方程如表 4-1 所示。 
表 4-1 整机模型的数学方程 

进口截面： 
进口总温： 1 1( )T f H  

进口总压： 1 2 ( , )P f H Ma  

进气道参数 

出口截面： 

出口总温： 2 1T T  

总压恢复系数： 1 3( )f Ma   

出口总压： 2 1 1P P  

风扇参数 

物理转速： ln  

换算转速：

*
2,

,
2

d
l cor l

T
n n

T
  

压比函数值： fZ  

导叶角： f  

风扇特性： 4 ,( , , )f l cor f fpr f n Z   

           5 ,( , , )f l cor f ff n Z   

换算空气流量： , 6 ,( , , )f cor l cor f fW f n Z   

出口总压： 21 2 fP P pr  

出口总温： 21 7 2 2( , , , )f fT f T P pr  

出口流量： 8 , 2 2( , , )f f corW f W T P  

风扇消耗功： 9 2 2( , , , )f f f fL f T P pr W  



 

 19 

CDFS 参数 

物理转速： hn  

换算转速：

*
21,

,
21

d
c cor h

T
n n

T
  

压比函数值： cZ  

导叶角： c  

风扇特性： 10 ,( , , )c h cor c cpr f n Z   

            11 ,( , , )c c cor c cf n Z   

换算空气流量： , 12 ,( , , )c cor c cor c cW f n Z   

出口总压： 25 21 cP P pr  

出口总温： 25 13 21 21( , , , )c cT f T P pr  

出口流量： 14 , 21 21( , , )c c corW f W T P  

风扇消耗功： 15 21 21( , , , )c c c cL f T P pr W  

压气机参数 

物理转速： hn  

换算转速：

*
25,

,
25

d
h cor h

T
n n

T
  

压比函数值： hZ  

导叶角： h  

风扇特性： 16 ,( , , )h h cor h hpr f n Z   

            17 ,( , , )h h cor h hf n Z   

换算空气流量： , 18 ,( , , )h cor h cor h hW f n Z   

出口总压： 3 25 hP P pr  

出口总温： 3 19 25 25( , , , )h hT f T P pr  

出口流量： 20 , 3 3( , , )h h corW f W T P  

风扇消耗功： 21 3 3( , , , )h h h hL f T P pr W  

燃烧室参数 

燃烧效率： 0.99b   

总压恢复系数： 0.98b   

出口总压： 4 3 bP P  

油气比： 22 3 4( , , )b bf f T T   

主供油量： fu h bW W f  

出口燃气流量： th h fuW W W   
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高压涡轮参数 

物理转速： hn  

换算转速：

*
4,

,
4

d
th cor h

T
n n

T
  

压比函数值： thZ  

导叶角： th  

涡轮特性： 23 ,( , , )th h cor th thpr f n Z   

            24 ,( , , )th th cor th thf n Z   

出口燃气流量： 25 ,( , , )th th cor th thW f n Z   

出口总温： 45 26 4( , , )th thT f T pr   

出口总压： 45 27 4( , )thP f P pr  

低压涡轮参数 

物理转速： ln  

换算转速：

*
45,

,
45

d
tl cor l

T
n n

T
  

压比函数值： tlZ  

导叶角： tl  

涡轮特性： 28 ,( , , )tl tl cor tl tlpr f n Z   

            29 ,( , , )tl tl cor tl tlf n Z   

出口燃气流量： 30 ,( , , )tl tl cor tl tlW f n Z   

出口总温： 5 31 45( , , )tl tlT f T pr   

出口总压： 5 32 45( , )tlP f P pr  

前混合器参数 CDFS 涵道 

出口总温： 125 24T T  

出口总压： 125 24P P  

出口流量： 125 24 3W W W   

出口面积： 125 608.4252A   

气动函数： 125 33 125 125 125 125( , , , )f W A P T   

出口静压： *
125 125 125sP P   
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副外涵道： 

出口总温： 25 21T T  

出口总压： 225 21P P  

出口静压： 225 125s sP P  

出口面积： 225 1839.5A   

空气流量： 125 34 225 225 225 225( , , , )sW f A P P T  

主涵道： 

空气流量： 15 125 225W W W   

出口面积： 15 125 225A A A   

出口总温： 

15 35 125 125 225 225 125 225( , , , , , , , )c hT f W W T P T P A A  

出口总压： 

15 36 125 125 225 225 125 225( , , , , , , , )c hP f W W T P T P A A  

内涵道： 

出口总温： 61 5T T  

出口总压： 61 5P T  

出口面积： 61 5306.1A   

出口静压： 61 37 15 61 61 61( , , , )sP f W P T A  

外涵道： 

出口总温： 62 15T T  

出口总压： 62 15P T  

出口面积： 62 23212A   

出口静压： 62 38 62 62 62( , , , )s tlP f W P T A  

后混合器参数 

混合出口： 

出口流量： 6 61 62W W W   

出口总温： 6 39 15 5 5 15 15 61 62( , , , , , , , )tlT f W W T P T P A A  

出口总压： 6 40 15 5 5 15 15 61 62( , , , , , , , )tlP f W W T P T P A A  

收扩喷管参数 

燃气总温： 9 8 7 6T T T T    

燃气总压： 9 8 7 6P P P P    

燃气流量： 9 8 7 6W W W W    

出口静压： 9 0s sP P  

喉部面积（临界条件下）： 8 41 8 8 8( , , )A f W P T  

出口面积： 9 42 9 9 9 9( , , , )sA f W P T P  

出口速度： 9 43 9 9 9( , , )Sc f T P P  

上述方程即为此变循环发动机处于飞行高度 11H km ，飞行马赫数 0.8Ma 
的亚音速巡 航点的气 动热力 学方程。 问题中已经 给出调节 规律为
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8 9.5544e+003A  ， =0.85Ln ，在此条件下还必须确定发动机的共同工作方程，才

能确定非线性方程组的解。发动机在平衡状态工作时，各部件之间必须遵循气动

力学和转子动力学的共同工作条件，形成这些条件约束的方程综合起来就是发动

机的共同工作方程。也就是说发动机各部件匹配工作时，受共同工作方程制约，

发动机的 7 个平衡方程如下： 
（1）低压轴功率平衡：      

0CL TL mLN N                          （4-21） 
其中 CLN 是风扇消耗功率， TLN 是低压涡轮发出功率， =0.99mL 为中间轴机械效

率。 
（2）高压轴功率平衡：      

  0CH CDFS TH mHN N N                        （4-22） 

CHN 和 CDFSN 分别是高压压气机和CDFS的消耗功率， THN 是高压涡轮发出功率，

=0.99mH  是高速轴的机械效率。 
（3）高压涡轮进口截面流量平衡： 

41 41 0g gW W                          （4-23） 
其中， 41gW 是高压涡轮进口截面气体流量，即主燃烧室出口气体流量和冷却空气

流量， 41gW  是通过高压涡轮特性数据线性插值得到的高压涡轮流量，这里忽略冷

却的空气流量。 
（4）低压涡轮进口截面流量平衡： 

   45 45 0g gW W                           （4-24） 

其中， 45gW 是低压涡轮进口截面流量，由主燃烧室出口气体流量和冷却空气流量

计算得到， 45gW  是通过低压涡轮特性数据线性插值得到的低压涡轮流量，这里忽

略冷却的空气流量。 
（5）后混合器静压平衡          

 61 62 0p p                          （4-25） 

61p 和 62p 分别是后混合器内、外涵道（主外涵道）的静压，二者应平衡。后混合

器见图2的6截面. 
（6）尾喷管面积平衡           

                        8 8 0A A                          （4-26） 
其中， '

8A 为给定的尾喷管8截面的面积，这里 '
8 9.4575e+003A  、 8A 为按附录1尾

喷管的有关公式计算出的尾喷管8截面的面积，二者应相等。 
（7）风扇出口流量平衡   

            2 21 13 0a a aW W W                        （4-27） 
其中，风扇出口的流量 2aW 分流为副外涵流量 13aW 和CDFS进口流量 21aW ，三者之

间应存在平衡关系。副外涵流量 13aW 是按附录1中前混合器的有关公式计算出的。 
方 程 （ 4-21~27 ） 中 的 变 量 , , , ,CL TL CH CDFS THN N N N N ，

' '
41 41 45 45 61 62 8, , , , , , ,g g g gW W W W p p A 2 21 13, ,a a aW W W 各量可分别由表4-1中的公式转化为

表4-2所列12个设计中需要给出的发动机各部件参数的函数。 
 



 

 23 

表4-2 发动机参数说明 

试给参数 说明 试给参数 说明 

Ln  低压转速（风扇、低压涡轮物理

转速） THZ  高压涡轮压比函数值 

Hn  高压转速（高压压气机、CDFS、
高压涡轮物理转速） TLZ  低压涡轮压比函数值 

CLZ  风扇压比函数值 L  风扇导叶角 

CDFSZ  CDFS压比函数值 CDFS  CDFS导叶角 

CHZ  高压压气机压比函数值 H  高压压气机导叶角 

*
4T  主燃烧室出口温度 CH  低压涡轮导叶角 

4.3.2 基于遗传算法求发动机非线性方程组 

通过发动机气动热力学原理建立非线性数学模型，航空发动机数学模型是其

性能数值仿真与控制系统设计与应用的基础与前提，而精度、收敛性与实时性（对

实时模型而言）是对模型可应用与否的最基本要求，也是历来发动机建模所追求

的目标。目前采用的各种迭代解法从理论上还不能克服模型不收敛的局限，因而

极大地制约了发动机性能数值仿真的发展[4]。 
4.3.2.1 基于遗传算法解发动机非线性方程组的可行性 

遗传算法提供了一种求解系统优化问题的通用框架，它不依赖所研究问题的

具体领域，运算通过种群的更新与迭代来搜索全局最优解，与其它优化算法相比，

对于复杂的工程问题求解具有较强的鲁棒性；仅利用目标函数取值信息，无需诸

如梯度及其它辅助信息，适合于大规模、高度非线性及无解析表达式的目标函数

优化问题;搜索能力强，从理论上证明可以完全收敛于全局最优解；采用群体搜

索，具有良好的并行性；采用随机化算子而不是严格的确定性运算，可以直接逼

近非线性、多约束、多目标优化问题的求解目标[5]。这些特点使得遗传算法应

用于像航空发动机研究一类的复杂工程问题时，能够表现出非凡的计算能力[6]。
对于此题的求解的多变量问题，并且变量之间还有内在隐性方程，基于遗传算法

的以上优点，对于解决此类问题较为方便，本文采取遗传算法对发动机非线性方

程组求解。 
4.3.2.2 基于遗传算法求解发动机非线性方程组 

航空发动机的工作过程是一个复杂的气动热力学方程，数学模型中所包含的

发动机平衡方程是一组系数不明确的隐式非线性方程组。下面将阐述把非线性方

程组融入到遗传算法中并求解的方法。 
（1）明确目标函数，确定评价函数；在对发动机的非线性方程组求解时，

可以发现发动机的各部件运作是以共同工作方程为基础的，因此，可以把共同工

作方程定为求解的约束条件，进而确定寻求最优解的评价函数。 
首先，对发动机的 7 个共同工作方程（式 4-28~4-34），做如下简单处理，并

把处理后的结果定义为求解误差： 
1 | ( - * ) / * |CL TL mL TL mLERR N N N                 （4-28） 
2 | ( - * ) / * |CH CDFS TH mH TH mHERR N N N N         （4-29） 

' '
41 41 41ERR3=|(Wg -Wg )/Wg |                      （4-30） 
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' '
45 45 454 | ( - ) / |ERR Wg Wg Wg                     （4-31） 

61 62 625 | ( - ) / |ERR p p p                         （4-32） 
' '
8 86 | ( 8 - ) / |ERR A A A                           （4-33） 

2 21 13 21 137 | ( - - ) / ( ) |a a a a aERR W W W W W             （4-34） 
把 7 个共同工作方程转换为如上误差形式，可定为非线性方程组的约束条件，当

以上七个值最小时可以认为是最优解，但是由于发动机线性方程组本身的约束性

比较强，让每个值同时达到最小值几乎是不可能的，所以考虑对全局寻求最优解，

则进一步定出全局评价函数为 f ，则有： 

1 2 3 4 5 6 71 2 3 4 5 6 7f ERR ERR ERR ERR ERR ERR ERR              （4-35） 
当 f 在遗传算法求解过程中收敛为最小值时，可以认为取到最优解。其中 1 ~ 6
为不同误差的权重，由于各个变量为独立变量，则可认为各权重均相等。 

（2）确定变量边界，定出编码位数；在遗传算法的求解过程中，由于遗传

算法对初始值敏感度不高，变量的范围不会影响到遗传算法的收敛性，但是一组

有效的变量范围，能够很大程度上提高计算效率。在遗传算法中，相同的编码长

度，变量范围越小，个体的分辨率越高，相应地计算精度也越高；如果计算精度

保持不变，则变量范围越小，个体编码长度相应地减少，算法的计算效率将会提

高，因此总是希望变量的变化范围越小越好。但是为了保证平衡方程的解满足一

定的精度要求，独立的分辨率额就不能太低，然而一味地追求高的分辨率，又会

降低整个模型的计算效率[4]。本题所取的变量取值范围、编码长度以及分辨率

如下表 4-3 所示。 
表 4-3 变量的取值范围、编码长度以及分辨率 

变量名称 取值范围 编码长度 分辨率额 

Hn  [0.8，1] 13 0.00002 

CLz  [0，1] 15 0.00006 

CDFSz  [0，1] 15 0.00006 

CHz  [0，1] 15 0.00006 

4T  [800，1800] 12 0.2695312 

THz  [0，1] 18 0.000006 

TLz  [0，1] 15 0.00006 

（3）提出自适应度函数，制定进化策略；由误差约束条件，可以提出自适

应度函数为： 

max max min( ) ( )P X ERR ERRX k ERR ERR             （4-36） 

其中
1

1
k

N



。 

由于本题的调节规律为 8 9.5544e+003A  ， =0.85Ln ，对应的个体编码长度为

80。并且本题属于多维长解码问题，对于此题来说，遗传算法在计算时采用轮盘

选择、简单交叉、均匀变异、进化方向算子进化策略，并且相应的进化参数的取

值情况为： 
0.88, 0.01, 0.4c m dP P P                  （4-37） 
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（4）接下来就是用 MATLAB2010b 来实现编程，程序的具体实现流程如图

4.4 所示。 

 
图 4.4 遗传算法解非线性方程组的流程图 

（5）对上述程序进行运行求解；由于遗传算法中种群迭代是随机赋予初值，

然后在全局进行交叉变异寻优，每次迭代都有获得全局最优解的可能，为了避免

陷入局部最优和单次全局最优范围小的可能，我们采用运行多次求解，根据发动

机工作原理，选取较为接近的一组数据也就是对多组结果进行人工选择干预。本

题多次经过 200 代的遗传变异，结果收敛，最后四组数据人工干预选取误差最小

的一组，进而得到飞行高度 11H km ，飞行马赫数 0.8Ma  的亚音速巡航点，调

节规律为 8 9.5544e+003A  ， =0.85Ln 时，遗传算法的自适应度变化趋势如下图

4.5 所示。 

 
图 4.5 非线性方程组的自适应度变化趋势 

求得的各个变量的值如下表 4-4 所示。 
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表 4-4 非线性方程的遗传算法求解结果 

变量名称 Hn  CLz  CDFSz  CHz  4T  THz  TLz  

求解结果 0.87542 0.246162 0.048769 0.417432 1243.687 0.429414 0.594714 

根据对发动机工作原理的理解，上面的数值在飞行高度 11H km ，飞行马

赫数 0.8Ma  的亚音速巡航点，调节规律为 8 9.5544e+003A  ， =0.85Ln 时是合理

的。 
注：遗传算法中种群迭代是随机赋予初值，每次运行解得的数值不尽相同，但是基本数

据趋势相同的。 

4.4 问题二总结 
本问题涉及到了发动机各部件的建模以及整机的建模求解，首先基于航空发

动机气动热力学原理对发动机双涵模式下的各个部件进行了建模。之后，在各部

件模型的基础上，建立了发动机非线性方程组。 
由于发动机非线性方程组的隐性并联机理，并且多个对变量的初猜值并不明

确，而遗传算法就是对初始值不太敏感，能够对全局进行仿生变异求解，所以选

择了遗传算法对发动机非线性方程组进行求解。在求解过程中发现遗传算法对此

问题求解很容易用 MATLAB 程序实现，由于遗传算法中种群迭代是随机赋予初

值，然后在全局进行交叉变异寻优，每次迭代都有获得全局最优解的可能，为了

避免陷入局部最优和单次全局最优范围小的可能，本文采用运行多次求解，根据

发动机工作原理及误差分析，选取较为接近的一组数据也就是对多组结果进行人

工选择干预。 
在遗传算法求解过程中，但是有时会出现效率比较低的情况。由于时间问题，

本文只是对发动机方程进行了编程的简化来提高求解效率，今后有机会应该从遗

传算法与发动机非线性方程组融合上下手，优化模型和算法。 

5. 问题三：单涵模式下发动机的性能最优模型与求解 

5.1 问题分析 
由于此问题中发动机飞行高度均为 11H km ，飞行马赫数均为 1Ma  的超

音速工作状态，即变循环发动机此时是采用的单涵道模式。本问题下两个小问

题均是对发动机性能的优化问题，对于发动机性能优化一般都是针对发动机的

耗油率、单位推力以及发动机设计质量的综合优化。对于本文的问题，结合和

实际情况进行分析可知，当变循环发动机采用单涵模式时一般是需要获得较大

的机动性能，此时需要优先考虑发动机的单位推力，耗油率在此只作为一个权

重较小的性能指标。比如战斗机进行起飞或战斗时的情况，一定是优先获得较

大的单位推力也就是机动性，才能短距起飞或战斗时操作灵活。 
针对问题 1 中发动机飞行高度 11H km ，飞行马赫数 1.5Ma  的超音速巡航

点，发动机采用单涵道模式，选择活门面积、风扇导叶角度、高压压气机导叶角

度、高压涡轮导叶角度均为0，后混合器面积 2.8518e+004 等变量均为已知，可

以认为发动机性能最优时，求解几何部件调节方式。本问题模型可参考问题二中

的各部件模型，对其中涵道以后的模型进行修改即可，最后基于遗传算法对发动

机性能优化求解。 
对于问题2中发动机飞行高度 11H km ，飞行马赫数从 1.1Ma  变化到

1.6Ma  ，发动机采用单涵道模式，选择活门面积、风扇导叶角度、高压压气机
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导叶角度、高压涡轮导叶角度均为0，后混合器出口总面积设置为2.8518e+004，
后混合器内、外涵道面积可调的情况时求解。本问题是发动机过渡态建模与优化

的问题，本问题可以基于问题1的模型，使马赫数设置为变量变化范围为

1.1~1.6Ma  ，在发动机性能最优时，CDFS导叶角度、低压涡轮导叶角度,尾喷管

喉道面积随飞行马赫数的变化规律。 

5.2 问题 1 模型建立与求解 
由于发动机在飞行高度 11H km ，飞行马赫数 1.5Ma  的超音速巡航点，发

动机采用单涵道模式，由于双涵模式变为单涵模式，是选择活门关闭，后混合器

关小到一定位置，就是涵道和混合器的变化，由于 3.3、3.4、4.2 节已经对双涵

道模式下的各部件进行了建模，现在只须对以上模型中的涵道、混合器模型加以

修改形成单涵模式下的整机方程；最后设置目标函数和评价函数，用遗传算法对

其进行求解。 
对前面已经确定的模型在此不再重述，下面建立单涵模式下改变的涵道模

型与混合器模型。 
5.2.1 问题 1 各部件模型 
5.2.1.1 涵道模型 

单涵模式下发动机的工作结构如下图 5.1 所示： 

 
图 5.1 单涵模式下发动机工作结构示意图 

由图中可知当发动机为单涵工作模式时，模式选择活门是关闭状态，后混合

器关闭到较小位置，此时副外涵没有气流通过，CDFS 涵道仅有少量气流通过，

气流方向如图 5.1 所示，可以忽略不计。则在单涵工作模式下的涵道模型只有主

涵道模型如下： 
已知主涵道进口总温 *

225,inT 、总压 *
225,inp 、流量 225,a inW 、总压恢复系数 duct 。 

* *
225, 225,
* *
225, 225,

225, 225,

       

  

out in

out in duct

a out a in

T T
p p
W W


 
 
 

                    （5-1） 

其中总压恢复系数 0.98duct  。

 5.2.1.2 混合器模型 
已知混合器两股掺混气流掺混前的总压、总温、流量、面积的条件下。计算
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过程如下： 

（1）内涵气流根据流量公式
*
61

61 61 61*
61

( )g m
pW k A q
T

 求出 61( )q  和 61 ，其中

内涵出口面积 61= 5.3061e+003A ， *
61p 为内涵出口总压， *

61T 为内涵出口总温； 
（2）计算内涵静压 *

61 61 61( )p p    ；  
（3）由下列公式（5-2）求出混合器出口总温 *

6T 、总压 *
6p 、流量 6gW 。 *

6T 是

由（5-2）的第二个公式求出的。 

                        

61 6

61 61 6 6

* *
61 61 61 6 6 6

*
6

6 6 6*
6

( ) ( )

( )

g g

g g

g m

W W
W h W h

p f A p f A
pW k A q
T

 











 


              （5-2） 

其中： 6 61A A ， 6h 为后混合器出口焓， 61h 为后混合器内涵出口焓， 62h 为后混

合器外涵出口焓， 61gW 为后混合器内涵出口流量， 62gW 为后混合器外涵出口流量，

气动函数
1 1

1 -11 -1 2
2 1( ) ( ) 1-q   

  
 （ ） ，  

1
12

1( ) ( ) ( )f q z

  

 。 

5.2.2 单涵模式下整机性能最优模型建立与求解 
5.2.2.1 整机性能最优模型建立 

此模型是基于之前的部件模型的融合，可以参考4.3节双涵模式下的整机模

型，并且去掉其中的CDFS涵道和副外涵道，最后融入一个发动机性能模型，即

可得到单涵模式下整机性能最优模型。此处只对发动机性能模型进行详细阐述。 
（1）计算单涵模式下发动机推力： 

9 9 0 9( )g aF W c W V p p A                      （5-3） 
其中 gW 是发动机总燃气流量，包括进口空气流量和燃油流量之和， aW 为总的空

气流量,V 是飞行速度，可以根据V Ma rRT 求得，其中T 是大气静温， 9p 是

尾喷管出口静压， 0p 是大气环境静压， 9A 是尾喷管出口面积， r 为气体绝热指

数，R 为气体常数。 
    （2）发动机单位推力： 
这是衡量发动机机动性的重要指标，公式如下： 

/ aFs F W                          （5-4） 
（3）发动机耗油率： 

3600 fW
sfc

F
                      （5-5） 

其中 fW 是主燃烧室的燃油流量，F 是推力。 

5.2.2.2 整机最优性能模型求解 
本题同样是多变量非线性方程组求解的问题，采用遗传算法对整机最优模型

求解，求解方法如下： 
（1）明确目标函数，确定评价函数；由于此题同样涉及到发动机非线性方
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程组，可以把共同工作方程变换形式（式 4-28~34）定为其中一种约束条件，又

由发动机处于单涵模式工作状态，一般情况下处于状态下的发动机优先考虑高机

动性，所以另外一种约束条件是单位推力和耗油率所形成的，综上所述确定寻求

最优解的评价函数如下： 
①共同工作方程约束条件生成的约束条件参照式 4-35； 
②对于单位推力和耗油率所形成的约束，由于是单涵模式追求高机动性，优

先考虑单位推力，本文为简化计算只对单位推力形成评价函数： 
max( )Sf F                         （5-6） 

（2）确定变量边界，定出编码位数；本题所取的变量取值范围、编码长度

以及分辨率如下表 5-1 所示。 
表 5-1 变量的取值范围、编码长度以及分辨率 

变量名称 取值范围 编码长度 分辨率额 

Hn  [0.8，1] 13 0.00002 

CLz  [0，1] 15 0.00006 

CDFSz  [0，1] 15 0.00006 

CHz  [0，1] 15 0.00006 

4T  [100，1850] 12 0.2695312 

THz  [0，1] 18 0.000006 

TLz  [0，1] 15 0.00006 

C  [-5，35] 15 0.00002 

TL  [-5，15] 13 0.00002 

NL  [0.5，1] 12 0.00002 

（3）提出自适应度函数，制定进化策略；由误差约束条件，可以提出自适

应度函数为： 

max max min( ) ( )P X ERR ERRX k ERR ERR              （5-7） 

其中
1

1
k

N



。 

本题属于多维长解码问题，对于此题来说，遗传算法在计算时采用轮盘选择、

简单交叉、均匀变异、进化方向算子进化策略，并且相应的进化参数的取值情况

为： 
0.88, 0.01, 0.4c m dP P P                   （5-8） 

（4）接下来就是用 MATLAB2010b 来实现编程，程序的具体实现流程如图

5.2 所示。 
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图 5.2 遗传算法寻求最优解的程序流程图 

（5）对上述程序进行运行求解；由于遗传算法中种群迭代是随机赋予初值，

然后在全局进行交叉变异寻优，每次迭代都有获得全局最优解的可能，为了避免

陷入局部最优和单次全局最优范围小的可能，我们采用运行多次求解，根据发动

机工作原理，选取较为接近的一组数据也就是对多组结果进行人工选择干预。本

题多次经过 200 代的遗传变异，结果收敛，最后四组数据人工干预选取误差最小

的一组，进而得到飞行高度 11H km ，飞行马赫数 1.1Ma  的亚音速巡航点，遗

传算法的求解此模型的自适应度函数如下图 5.3 所示。 

 
图 5.3 单涵模式下平衡方程的自适应度函数 

各个变量的值如下表 5-2 所示。 
表 5-2 发动机性能最优的遗传算法求解结果 

变量

名称 Hn  CLz  CDFSz  CHz  sF  THz  TLz  C  TL  NL  

求解

结果 
0.997 0.958 0.045 0.032 901.3 0.025 0.020 8.431 3.296 0.888 

根据对发动机工作原理的理解，上面的数值在飞行高度 11H km ，飞行马
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赫数 1.1Ma  的亚音速巡航点是合理的。 
注：遗传算法中种群迭代是随机赋予初值，每次运行解得的数值不尽相同，但是误差均

保持在 10%以内。 

5.3 对问题 2 的建模与求解 
5.3.1 问题 2 各部件模型及整机模型 

本题是单涵道发动机在马赫数从 1.1Ma  变化到 1.6Ma  ，发动机特性最优

时的 CDFS 导叶角度、低压涡轮导叶角度，尾喷管喉道面积随飞行马赫数的变化

规律。与问题 1 很类似，并且问题 1 已经对 1.1Ma  进行了求解，说明马赫数

为定值时模型的可用性。对于单涵道下的各个模型此处不再赘述。本文认为此

模型只是对问题 1 模型的 1.1Ma  到 1.6Ma  的定步长循环调用。 
5.3.2 问题 2 整机模型求解 

本问题模型是问题 1 模型的 1.1Ma  到 1.6Ma  的模型集合，在解决时考虑

对问题 1 中的模型定步长循环调用求解，由于问题 1 模型计算用时较长，考虑

到比赛时间问题，我们采取定步长为 0.1 从 1.1Ma  到 1.6Ma  循环调用求解。

由于能力有限，没能达到较好的收敛效果，变量较多导致结果跳变较大，最后

决定每次合理的确定三个所求量中的两个来对另外一个进行求值，以获得不同 
马赫数下的变量，进而得出变化规律。对于第三大问中的问题（2）由于能力有

限，没能达到较好的收敛效果，变量较多导致结果跳变较大，最后决定每次合

理的确定三个所求量中的两个来对第三个进行求值，以获得不同马赫数下的变

量，进而得出变化规律，最后效果仍不太好。如下图 5.4 所示： 
 
 
 
 

 
（a）推力随 aM 变化规律    （b）CDFS 导叶角度变化 

 
 
 
 
 
 
 

（c）低压涡轮导叶角变化  （d）喉管面积随 aM 变化规律 
图 5.4 单涵模式发动机性能最优几何变量随马赫数的变化规律 

5.4 问题三总结 
本章节是对变循环发动机单涵模式下问题的研究，在性能最优的条件下，

从发动机设计全局出发，建立单涵模式下发动机性能最优模型并用遗传算法进

行求解。通过对实际情况的考虑，当变循环发动机设置为单涵模式时，追求的

是发动机的高机动性。因此，我们把发动机的性能指标单位推力最大作为计算

结果的评价标准，把模型转换为数学方程描述，而后结合遗传算法求解。由于

遗传算法为仿生算法，每次运行程序的结果可能不尽相同，但是每次运算的误

差是保证在 10%以内的，这保证了模型及结果的有效性。但是由于变量过多，

作者水平有限，没有实现对模型的进一步优化。 
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6. 模型总结与展望 

6.1 总结 
本文研究了 A 题的全部问题，分别建立了双涵模式和单涵模式下的部件模

型和整机模型，利用遗传算法求解复杂非线性方程、多变量的优点，采用遗传算

法对不同模式下的模型进行求解，均获得了合理结果。 
针对问题一： 
首先，用 MATLAB2010b 编程对风扇特性数据进行提取，对增压比的数据进

行增压比函数值的 fzz 的求解，作出风扇的特性曲线图；对图进行分析可知：对

于某一特定换算转速下，当压比函数值不断减小时，流量逐渐趋近平稳；当压比

函数值一定时，换算转速越大流量就越大；这些特征均符合发动机的气动工作原

理，可知附件 4 中的数据是有效的。 
其次，分别对进气道、风扇和 CDFS 进行建模，由于风扇和 CDFS 的物理转

速均为 0.95，则对应的换算转速均为 1.0316，风扇和CDFS的压比函数值均为 0.5；
根据所给数据进行二次差值获得对应的流量和效率。此过程中用熵和焓反解出口

温度时编写了牛顿迭代程序对其进行求解（问题一程序见附件 firstquestion 文件

夹），具体结果如下 6-1 表所示： 
表 6-1 问题一的数值结果 

        参数名称 
 
部件名称 

出口总温 出口总压 出口流量 功 功率 

风扇 379.2843 1.3057 19.0477 1.3539 2.5789 

CDFS  420.3160 1.7973 17.1330 41573.3 712275.6 

针对问题二： 
首先，根据题给条件可知此问题是变比发动机处于双涵工作状态，也就是涡

扇模式；此问题是对发动机整体气动热力学过程的建模求解过程，本文对发动机

各个部件进行了建模，之后根据发动机工作气动热力学过程对各部件进行整合建

成整机模型，确定非线性方程组。 
其次，根据发动机的平衡方程确立非线性方程组的求解约束条件： 

CL TL TLERR1=|(N -N * )/N * |mL mL                    （6-1） 

CH CDFSERR2=|(N +N -N * )/N * |TH mH TH mH             （6-2） 
' '

41 41 41ERR3=|(Wg -Wg )/Wg |                       （6-3） 
' '

45 45 45ERR4=|(Wg -Wg )/Wg |                       （6-4） 

61 62 62ERR5=|(p -p )/p |                             （6-5） 
' '
8 8ERR6=|(A8-A )/A |                             （6-6） 

a2 a21 a13 a21 a13ERR7=|(W -W -W )/(W +W )|                （6-7） 
采用遗传算法解非线性方程，用 MATLAB2010b 编程（程序见附件

secondquestion 文件夹）求解结果如下表 6-2 所示： 
表 6-2 非线性方程组的遗传算法求解结果 
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变量名称 Hn  CLz  CDFSz  CHz  4T  THz  TLz  

求解结果 0.87542 0.246162 0.048769 0.417432 1243.687 0.429414 0.594714 

针对问题三： 

此问题中两个问题中发动机均处于单涵模式工作状态，在性能最优的条件

下，从发动机设计全局出发，建立单涵模式下发动机性能最优模型并用遗传算法

进行求解。通过对实际情况的考虑，当变循环发动机设置为单涵模式时，追求的

是发动机的高机动性。因此，我们把发动机的性能指标单位推力最大作为计算结

果的评价标准，把模型转换为数学方程描述，而后结合遗传算法求解。由于遗传

算法为仿生算法，每次运行程序的结果可能不尽相同，但是每次运算的误差是保

证在 10%以内的，这保证了模型及结果的有效性。 
针对问题（1）的求解结果如下表 6-3 所示： 

表 6-3 变量的遗传算法求解结果 
变量

名称 Hn  CLz  CDFSz  CHz  sF  THz  TLz  C  TL  NL  

求解

结果 
0.997 0.958 0.045 0.032 901.3 0.025 0.020 8.431 3.296 0.888 

针对问题（2），我们认为是对问题 1 的迭代运算，采取步长为 0.1 对问题 1
中的模型进行循环运算运行结果见图 5.4，可能有约束条件太少，跳变很严重。 

6.2 改进与展望 
本文分别对双涵模式和单涵模式下的变循环比发动机进行了建模求解，取

得了有效解，并且也领略了变循环发动机的独特优点，一旦技术走向成熟其将

会成为战斗机转型的有力支撑。在建模过程中，我们的模型得到了验证，但也

不能忽视所存在需要改进的问题，先分析如下： 
    （1）遗传算法求解时，特别是在解决复杂多维方程时存在很多优势，我们

没有充分发掘出来，比如在求解问题二中的非线性方程组时，效率还不太高，

我们只是从模型程序优化上提高了计算效率，在求解航空发动机非线性方程组

上，应从遗传算法的改进方面提高效率。 
（2）在问题三中第一问单涵模式下发动机优化问题的过程中，获得的全局

优化调节参数的误差还比较高，应该而且有机会更严格的控制误差，在航空发

动机性能优化问题中必须严格控制误差，提高发动机性能为飞机提供更强更稳

定动力。 
（3）对于问题三中第二问，由于遗传算法是对初值赋予随机值，本文对遗

传求解过程中没有较好的实现约束条件和评价函数的确定，导致较多变量每次

运行时都会出现值的跳变，还需要在发动机调节规律下，增多约束条件，限制

跳变概率。 
今后努力的方向： 
（1）发动机各部件属于精密工件，很可能一个小的变化就会导致整机的缺

陷，在发动机非线性方程组问题的解算中，我们需要尝试更多的算法，与航空

发动机相融合，使非线性方程解精度提高一个量级。 
（2）建立各种类型的航空发动机部件模型库，把程序模型与 3D 软件中的

模型实现有效对接，既可以通过 3D 构件设计也可以计算调用 3D 仿真，不断丰

富模型库，不断提高模型库精度使得数值与真实值逼近，当加入不同工况的影

响函数后，就可以虚拟进行发动机测试和设计工作，能减少很大的经济消耗。
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