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摘要：为了在设计初期快速实现飞 /机发动机一体化设计，确定 1套系统的飞机 /发动机性能匹配方法和流程，开发飞机 /发

动机性能匹配计算程序，对某型飞机 /新研发动机性能匹配特性进行分析。根据确定的新研发动机方案，针对新研发动机 /原喷管

性能匹配问题进行计算分析。结果表明：通过研究分析为新研发动机设计提供了牵引性设计指标，确定了发动机循环参数，可为后

续方案的迭代和优化提供借鉴。
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Abstract: In order to realize the integrated design of aircraft / engine quickly in the early stage of design 袁a method and process of

performance matching of aircraft / engine was determined. An aircraft / engine performance matching calculation program was developed to
analyze the performance matching characteristics of an aircraft / new engine. According to the new engine scheme 袁the performance
matching problem of the new engine / original nozzle was calculated and analyzed. The results show that the research and analysis provide
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0 引言

纵观飞机的发展过程，发动机性能的不断提高对

飞机性能的改进一直起着决定性作用，同时飞机的发

展又促进了发动机的发展。飞机的种类繁多，根据不

同的用途，对发动机的要求也各不相同。要成功地设

计出高性能的现代飞机，需要考虑飞机性能要求以及

飞机与发动机的相互影响，进行飞机和发动机之间的

协调和匹配[1-2]。开展飞机 /发动机的匹配研究能够在

飞机方案设计阶段为发动机的选型提供指标支持，提

出飞机对发动机的性能需求。同时，通过性能匹配与

优化，使飞机 /发动机的性能达到最优 [3-4]。

Daniel 等 [5-9]进行飞机 / 发动机性能匹配评估研

究；Mattingly等 [10]发展基于飞机 / 发动机一体化设计

的基本理论，为实现飞发一体化研究奠定了基础。基

于以上理论基础，国内开展了多项不同研究背景下的

飞 /发一体化研究。陈玉春等[11-12]完成基于一体化设

计技术的多用途战斗机用涡扇发动机循环参数优化

研究，建立飞航导弹 /涡扇发动机一体化设计的优化

设计模型，并给出了算例和分析；张冬青等 [13]采用飞

机 /发动机一体化分析方法，开展 2种典型组合循环

发动机方案总体性能对比研究。以上研究都获得了有

意义的结论，但仅适用于特殊的应用场景。

面对飞行器的任务和配装发动机不同，以及考虑

到飞机和发动机研制初期适用于工程的思路。本文建

立了 1 套基于一体化设计技术的飞机 /发动机性能

匹配评估模型，并开发了相应的计算程序，对某型飞
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机与新研发动机进行性能匹配分析。

1 飞机 /发动机性能匹配方法与流程

飞机 / 发动机性能匹配技术的核心是在已知飞

机作战和使用需求的前提下，从一体化角度通过任务

分析和约束分析、发动机设计点主要热力循环参数

（涡轮前温度 TTIT、涵道比 RBP、总增压比 ROP、风扇

压比 RFP等）的多目标优化分析和选择、飞机 /发动

机性能的迭代分析和评估，确定出飞机和发动机的优

选技术方案。飞机 /发动机性能匹配评估流程如图 1

所示。

1.1 约束分析

约束分析的目的是确定满足飞机战术技术要求的

可行域，从中选出初步设计的飞机起飞推重比和翼载。

确定起飞推重比与翼载解空间的主要设计手段

是求解由飞机受力分析得到的“主控方程”

TSL
W TO

= 茁
琢 q(CD+CDR)

茁(W TO /S)
+ 1

V·
d(h+ V 2

2g )

dt蓸 蔀 （1）

式中：TSL/W TO为起飞推重比；W TO /S 为机翼载荷；茁 为
瞬时质量比；琢为推力比；q 为动压；CD、CDR为阻力系

数；V 为飞行速度；h为飞行高度。
式（1）可相应简化，从而提供不同航段下的 TSL

/W TO和 W TO /S的关系式。
1.2 任务分析

任务分析是在约束分析的基础上，通过整个飞行

剖面的计算，确定飞机起飞总质量、发动机最大安装

推力和机翼面积，从而对所研究的飞机和发动机有量

级的初步共识。

飞机起飞总质量 W TO为

W TO=W P+W E+W F （2）

式中：W P为负载质量，包括投放载荷和永久载荷；W E

为飞机空质量，利用文献 [5]中 Roskam 模型进行预

估；W F为燃油质量，为使用燃油质量和余油储备燃油

质量之和，使用燃油质量与各航段的燃油因子有关，

可根据各航段的飞行条件和耗油率计算燃油因子，例

如巡航或作战 /待机任务段燃油因子为

fi=W i/W i=dxp -驻T·C
L/D蓸 蔀 （3）

式中：W i为第 i个航段的飞机质量；驻T为飞行时间；
C 为发动机安装耗油率，利用文献 [5]进行预估；L/D
为飞机升阻比。

1.3 循环分析

发动机设计点循环分析的目的在于估算出发动

机性能参数（主要是推力和耗油率）和设计极限（最大

的允许涡轮温度和最大转速、极限流量等）、飞行状态

（高度和马赫数等）与设计选择（压气机压比、风扇压

比、涵道比、涡轮前温度等）之间的关系。以发动机性

能指标为前提，计算分析比较得出设计点参数的取值

可行范围。

发动机非设计点循环分析是根据给定的设计点

参数，通过所有重要航段的飞行性能计算，确定整个

工作包线内所有工作状态的发动机性能。

1.4 飞机性能计算

飞机性能计算，主要是在发动机循环参数和设计

点选定后，估算当前飞机性能[14-15]，并与飞机设计任务

书相比较，评估发动机是否满足飞机设计任务要求。

若满足要求则可进行具体设计，否则仍须重复上述分

析，直至满足方案要求。

1.5 综合评估

综合评估是对已经得到的 1 组可行设计方案进

行分析，以判断该设计方案是否达到了某些特定的性

能要求。最后在综合考虑各种因素要求的前提下得到

最佳设计方案，以供飞机、发动机进行具体设计。

2 算例与分析

2.1 确定飞机的起飞推重比和翼载

为获得可匹配某飞机的新研发动机方案，需依据

图 1 飞机 /发动机性能匹配评估流程

飞机设计任务书

预估动力
装置性能

任务分析：确定飞机起飞总重量

约束分析：确定飞机推重比和翼载
预估飞机气动数据

电子样机
物理统计

飞机机体设计
几何
重量
气动力

发动机设计点循环分析

设计点热力参数
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飞机气动力特性曲线

进排气损失

功率和引气提取

稳定性评估

飞机效能评估

飞机综合评估
效能
成本

否

是

是

最优飞机 /发动机技术方案？

输出飞机 /发动机技术方案

内为发动机模块
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图 4 起飞推重比与翼载解空间

表 1 质量组成参数

估算质量 /t

168

78.5

72.2

17.2

质量类型

设计最大起飞质量

使用空机质量

燃油质量

负载质量

质量系数

1.0

0.47

0.43

0.10

表 2 典型约束航段的约束条件

航段名称

起飞

巡航

实用升限

作战

着陆

序号

1

2

3

4

5

约束条件

大气条件：ISA、ISA＋15

起飞滑跑距离：不大于 2450 m

11 km，Ma=0.75，爬升率：不小于 1.5 m/s

15 km，Ma=0.85，爬升率：不小于 0.5 m/s

11 km Ma=0.85，爬升率：不小于 0.5 m/s

大气条件：ISA、ISA＋15

起飞滑跑距离：不大于 1800 m

飞机对新研动力的要求进行多约束条件分析，而飞机

对新研动力的具体要求，必须通过一体化计算的方法

来获得。

起飞推重比和翼载是飞机总体设计首要确定的

参数，也是确定发动机优选方案的重要参考指标。本

文利用“飞机 /发动机性能匹配仿真平台”进行约束

分析、任务分析，确定飞机的最大起飞质量及组成。

某型飞机的典型任务剖面如图 2所示。设计约束

如下：负载质量：17.2 t（投放载荷 17 t，永久载荷 0.2 t）；

作战半径：4500 km；起飞滑跑距离：2450 m；着陆滑

跑距离：1800 m。

根据上述飞机典型任务剖面，计算得到各航段燃

油因子以及瞬时质量比，如图 3所示。

依据第 1.2节计算模型，可得飞机的最大起飞质

量 W TO=168 t，见表 1。

通过飞机的受力分析，选取典型约束航段求解第

1.1节的式（1），计算起飞推重比和翼载所满足的解空

间，并在解空间里选取合理的起飞推重比和翼载。其

中典型约束航段的约束条件见表 2。

本文利用“飞机 /发动

机性能匹配仿真平台”约

束分析模块进行计算，确

定起飞推重比和翼载,如图

4所示。

选取图 4 目标点为起

飞推重比 TSL/W TO=0.24、机

翼载 W TO/S=4067 N/m2，从而确定飞机起飞推力需求为

Fto=（T/W）×W TO/Ne=98.98 kN （4）

考虑到某型飞机安装因素（功率提取、引气、进排

气损失等）会引起较大的性能损失，假设起飞时安装

损失为 15%，则所需发动机提供的台架推力为

Fto，Required=98.98×1.154=114.22 kN （5）

2.2 发动机循环参数选取

2.2.1 发动机巡航性能指标

选取巡航状态作为发动机设计的目标状态，以

巡航单位推力与巡航耗油率作为发动机设计的目

标参数。

2.2.1.1 巡航推力

Fer=W K-1+酌蓸 蔀 /Ne （6）

式中：Fcr为巡航推力；W 为巡航段飞机质量；K 为巡航
段升阻比；酌为巡航段爬升梯度；Ne为发动机数量。

假设巡航高度为 11 km，马赫数为 0.75，巡航升

阻比为 14.8，根据式（6）计算得飞机所需巡航推力为

26.46 kN，但考虑到发动机引气、功率提取等推力损

失以及未来载质量需求的增加，提出将安装推力增大

15%的要求，则发动机提供的巡航推力目标值为

29.45 kN。

2.2.1.2 耗油率

考虑到巡航耗油率对航程的影响及可达到的技

术水平，要求在原配装发动机巡航耗油率基础上降低

5%，则新研发动机巡航耗油率为 0.0679 kg/ (N·h)。

2.2.1.3 单位推力

考虑到尽可能降低新研发动机的换装成本，以及

与飞机原装进排气系统的接口尺寸兼容，假定进口尺

寸及流量与原配装发动机的相当，进口换算流量为

295 kg/s，则物理流量为 105 kg/s。得到巡航单位推力

为 289.49 m/s。

2.2.2 发动机设计点循环参数分析

发动机优选方案的选取根据发动机需求指标，进

行发动机主要热力循环参数（涵道比 RBP、风扇压比

图 2 飞机典型任务剖面 图 3 航段瞬时质量比

暖机
起飞

0 1

8
7

6
待机

着陆

下降

爬升

2

5 4

3
11 km 0.75Ma出航

13 km 0.75M出航

投放载荷 5 min

1.0
0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1

0

0.40

0.35

0.30

0.25

0.20

0.15

0.10

0.05

起飞（标准天）

起飞（热天）

巡航

实用升限
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目标值

翼载 /（N/m2）
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表 4 优选的发动机循环参数

计算优选值

2.5

2.42

2.5

39.2

1500～1600

循环参数

风扇内涵压比

风扇外涵压比

涵道比

总压比

燃烧室出口温度 /K

图 6 风扇压比对发动机性能的影响

（b）ROP=40

图 5 双轴混排涡扇发动机模型

进气道
1 22

风扇 压气机 燃烧室 高压涡轮 低压涡轮 混合室 喷管
6755

2225
外涵道

45454433

2121

2121

2.43%
7%

7%
5%

RFP、总压比 ROP、涡轮前温度 TTIT）对发动机性能

的影响分析，选取合适的 1组热力循环参数。

本文选取双轴混排

涡扇发动机进行建模分

析，发动机模型如图 5

所示。

发动机部件效率的

合适选取是进行热力循

环参数分析的基础。本文

参考文献 [10]，并考虑到

技术水平的发展，选取具

有前瞻性的部件效率，见

表 3。

（1）风扇压比的选

取。选取总压比为 35、40、45，涡轮前温度为 1400～

1600 K，涵道比为 2.0、2.5、3.0，风扇压比对发动机单

位推力及耗油率的影响如图 6所示。

从图中可见，当其他热力循环参数确定时，存在

着最优的风扇压比使得单位推力最大，耗油率最小。

且通过大量数据分析可知，过大或者过小的风扇压比

使得内外涵气流能量不匹配，反映在内外涵出口总压

比（P16/P6）的值偏离 1.0，此时造成单位推力减小或者

耗油率增大。因此，在循环分析时，要考虑内外涵出口

总压比（P16/P6）保持在 1.0附近，使得方案最优。

综合图 6 中的计算数据及所需发动机单位推力

和耗油率需求，选取最优的风扇内涵压比为 2.5。

（2）其他循环参数的选取。确定风扇内涵压比为

2.5，迭代风扇外涵压比使

得内外涵气流能量（P16/P6）

达到最优。选取涵道比分

别为 2.0、2.5、3.0，总压比

为 29.4～49.0，涡轮前温度

为 1400～1700 K，各循环

参数对发动机性能的影响

如图 7所示。

基于第 2.2.1 节确定

的发动机耗油率与单位推

力指标（图 7 中红点），即

可确定发动机设计点的热

力循环参数，见表 4。

2.3 其他飞 /发性能匹配

第 2.2 节计算分析确

定了新研发动机的循环参数，得到满足飞机基本需求

指标的新研发动机方案。进一步判断该设计方案是否

表 3 部件多变效率和总压损失

选取值

0.908

0.878

0.908

0.945

0.995

0.918

部件特性

风扇内涵效率

风扇外涵效率

压气机效率

燃烧室总压损失

燃烧效率

涡轮效率

参考值

0.890

0.900

0.960

0.995

0.890

（a）ROP=35

涵道比 =2.0
涡轮前温度 =1400 K

涵道比 =2.0
涡轮前温度 =1600 K

涵道比 =2.5
涡轮前温度 =1500 K

涵道比 =2.5
涡轮前温度 =1500 K

涵道比 =2.5
涡轮前温度 =1400 K

涵道比 =2.5
涡轮前温度 =1600 K

涵道比 =3.0
涡轮前温度 =1400 K

涵道比 =3.0
涡轮前温度 =1600 K

涵道比 =3.0
涡轮前温度 =1500 K

总增压比 =35.0
35

33

31

29

27

25

23

21

19

17

15

0.079

0.077

0.075

0.073

0.071

0.069

0.067

0.065
1.4 1.6 1.8 2.0 2.2 2.4 2.6 2.8 3.0
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图 7 循环参数分析
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达到某些特定的性能要求，对飞机 /发动机匹配方案进

行综合评估。

考虑到低成本的换装新研发动机，需评估其与

飞机原装排气系统的性能匹配是否满足原位换装

的需求。

排气系统属于推进系统的重要部件，对发动机性

能和共同工作线有非常大的影响。发动机出口 /喉部

面积为

A 8=
W 8·R·Ts8

Ps8·V 8
（7）

式中：W 8为喷管出口燃气流量；R 为气体常数；Ts8为

喷管完全膨胀时出口喉部静温；Ps8为喷管完全膨胀

时出口喉部静压；V 8为喷管出口排气速度。

从式（7）中可见，喷管的喉部面积除与流量相关

外，还与气动热力参数密切相关，且喷管喉部面积对

发动机性能有很大影响。经过计算分析，一般混排涡

扇发动机喷管喉部面积增大，会使喷管进口压力降

低，风扇共同工作点向流量增加、压比降低方向移动，

风扇喘振裕度增大。喷管落压比减小，导致推力减小，

耗油率增大。

新研发动机和原配装发动机的热力循环参数差

异较大，很难保证其理想的喷管喉部面积一致。相较

原配装发动机，新研发动机喷管出口喉部面积初步理

论计算结果减小 4.7%，二者设计值的不匹配导致巡

航推力减小 6.7%，巡航耗油率增大 4.5%，起飞推力

减小 5.2%，起飞耗油率增大 3.8%。因此，若换装新研发

动机而不重新设计原装喷管，对飞机性能影响较大。

3 结束语

通过飞机 /发动机性能匹配分析，可以在方案初

期有效解决飞机 /发动机匹配问题，提高飞 /发性能匹

配，并能够提出优化的发动机性能指标要求，为飞机方

案设计提供依据。本文对飞机 /发动机性能匹配技术
进行了深入研究，建立了 1套系统的匹配方法和流程，

并利用飞机 /发动机性能匹配仿真平台完成了某型飞

机 /新研发动机性能匹配分析。通过分析得到新研发

动机的牵引性设计指标、循环参数，根据现有的飞机和

新研发动机方案，进一步分析新研发动机 /原配装喷

管等的性能匹配情况，对飞机 /发动机匹配方案进行

综合评估，为后续方案的收敛和优化奠定基础。
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