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摘 要：将飞机气动特性、发动机性能以及进/排气系统安装损失等模块集成为飞机/发动机一体化计算模型。对比分析了

带CDFS的双外涵变循环发动机（CDFS VCE）、带FLADE的双外涵变循环发动机（FLADE VCE），以及同时带FLADE和CDFS
的三外涵变循环发动机（ACE）和混排涡扇发动机（MFTF）装于不加力超声速巡航战斗机的飞行性能。结果表明，相比于

MFTF，安装VCE后，飞机的起飞重量减少3%～4%，且FLADE VCE的性能最佳，ACE次之，CDFS VCE再次之。在亚声速巡

航状态，VCE进/排气系统的安装阻力较MFTF显著降低，安装耗油率降低2%～3%；在超声速巡航或超声速盘旋阶段，VCE
的性能优势不甚明显。
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飞机/发动机一体化设计是一个相对宽泛的概念，在不

同的时期有着不同的研究重点。二战前，飞机/发动机一体

化仅涉及推进器安装特性的修正。20世纪60年代左右，侧

重于进气道/排气管/飞机的相互影响和安装损失的预测研

究[1]。1973 年，在美国的超声速巡航飞机研究(Supersonic

Cruise Aircraft Research, SCAR)项目中，飞机/发动机一体化

设计被正式列为研究领域之一[2]，详细研究了超声速巡航

飞机与不同类型动力装置之间的设计约束与相互影响，飞

机/发动机一体化设计的研究内容得到了极大的补充，其重

要程度也得以体现。为此，1990年6月，美国工业界专门召

开了推进器/机体一体化会议，对SCAR项目中飞机/发动机

一体化设计方面的研究成果进行了总结。随后，在美国的

高速研究项目[3]、多任务战斗机技术[4~8]中，飞机/发动机一

体化设计技术得以进一步发展。20世纪末，飞机/发动机一

体化技术作为一种设计流程更是成为了美国航空航天局

（NASA）刘易斯/格伦研究中心的培训课程之一[9,10]。

国内方面，20世纪 90年代，北京航空航天大学开发了

飞机/发动机一体化评估平台[11]，但计算精度受当时的计算

机限制。21世纪初，西北工业大学分析了战斗机[12]和民用

飞机[13]对推进器的性能需求，并据此优化了涡扇发动机的

循环参数。

1 原理分析
在飞机和发动机的方案设计阶段，首先要明确飞机飞

行任务的主要性能指标及任务剖面。飞机与发动机的设计

参数互为设计输入与设计约束，为将飞机与发动机的设计

关系解耦，可将飞机/发动机一体化设计计算过程分为飞机

气动特性计算、飞机与发动机的约束分析、飞机飞行任务分

析、发动机性能计算、飞机与发动机重量（质量）评估、进/排

气系统安装损失等模块。再通过各个模块之间的参数传递

和迭代计算，实现飞机与发动机的一体化设计。

在约束分析中，根据飞机的主要指标要求，得出飞机机

翼载荷（W TO /S）和推力载荷（FSL /W TO）的约束关系，再由关

键飞行航段的约束边界进而确定W TO /S和FSL /W TO的可行
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解区域。

在任务分析中，通过计算各航段的燃油消耗量迭代出

飞机的起飞重量，再结合约束分析中选取的 W TO /S和
FSL /W TO，即可得到起飞重量W TO、发动机起飞推力FSL和机

翼面积S等飞机和发动机的关键设计参数。

根据发动机起飞推力FSL量级选取发动机进口流量大

小和发动机台数，继而选择发动机类型、循环设计参数，进

一步计算得到发动机的轮廓尺寸与详细重量。

计算不同飞行条件下发动机的安装特性，并将发动机

的性能参数、重量等参数返回至约束分析和任务分析中，更

新W TO /S和FSL /W TO的约束边界，重新计算得到飞机的飞行

性能，直至满足预先设定的任务要求。飞机/发动机一体化

设计计算流程和参数的传递如图1所示。

发动机性能计算[14]、发动机重量评估[15]、进/排气系统

安装损失计算[16～18]、飞机升阻特性[19]、约束分析[20]、任务分

析[20]的计算方法可参考相关文献。本文基于C++编程语言

开发了包含上述计算模块的飞机/发动机一体化设计计算

软件，用于飞机/发动机一体化设计的对比分析。

2 飞行性能指标及任务剖面
本文对比分析了带CDFS的双外涵变循环发动机、带

FLADE的双外涵变循环发动机、同时带FLADE和CDFS的

三外涵变循环发动机（Adaptive Cycle Engine, ACE）三种变

循环发动机以及混排涡扇发动机（Mixed Flow Turbine Fan,

MFTF）对不加力超声速巡航战斗机的设计及其飞行性能的

影响。

任务剖面如图 2所示，不加力超声速巡航战斗机的主

要性能指标见表1，任务剖面的详细描述见表2。假定飞机

的永久性有效载荷W PP = 100kg。
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图1 飞机/发动机一体化设计流程图

Fig. 1 Aircraft/Engine integrated design flow path

表 1 主要飞行性能指标

Table 1 Flight performances index

序号

1

2

3

4

5

6

7

航段名称

起飞

超声速巡航

最大速度飞行

超声速作战盘旋

亚声速作战盘旋

水平加速

着陆

详细描述

起飞距离LTO ≤ 457.2m，起飞速度

比 kTO = 1.2，H = 609.6m，无障碍物，

开加力

H = 9144m，Ma = 1.5，不加力

H = 12192m，Ma = 1.8，开加力

H = 9144m，Ma = 1.6，过载 n ≥ 5，
开加力

H = 9144m，Ma = 0.9，过载 n ≥ 5，
开加力

H = 9144m，由 Ma = 0.8 加 速 至

Ma = 1.6，加速时间 t ≤ 50s，开加力

着陆距离LTD ≤ 457.2m，着陆速度

比 kTD = 1.15，H = 609.6m，无障碍

物，无反推

图2 任务剖面

Fig. 2 Mission profile
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表2 任务剖面详细描述

Table 2 The description of mission profile

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

17

18

航段名称

1-2A:暖机

1-2B:起飞加速

1-2C:起飞抬前轮

2-3A:水平加速

2-3B:爬升加速

3-4:亚声速巡航

5-6:空战巡逻

6-7A:水平加速

6-7B:超声速突防

7-8A:投弹

7-8B:超声速作战
盘旋

7-8C:亚声速作战
盘旋

7-8D:水平加速

7-8E:投弹

8-9B:脱离冲刺

9-10:等能量高度
机动

10-11:亚声速巡航

12-13:待机

详细描述

H=609.6m，暖机时间 t1=60s，不加力

H=609.6m，由静止加速至起飞速度 VTO=kT0 •
Vstall，开加力

起飞抬前轮时间 t3=3s，开加力

H=609.6m，由起飞速度VTO加速至爬升速度
Ma=0.7，不加力

由2-3A航段爬升加速至H=12192m，Ma=0.9，
不加力

H=12192m，Ma=0.9，巡航航程R6=277.8km，
不加力

H=9144m，Ma=0.7，巡逻时间 t7=20min，不加力

H=9144m，由Ma=0.7加速至Ma=1.5，开加力

H=9144m，Ma=1.5，巡航航程R9=185.2km，
不加力

投放重量WPE,1=296kg

H=9144m，Ma=1.6，盘旋圈数N=1，过载 n=5，开
加力

H=9144m，Ma=0.9，盘旋圈数N=2，过载系数 n=
5，开加力

H=9144m，由Ma=0.8加速至Ma=1.6，开加力

投放重量WPE,2=298kg

H=9144m，Ma=1.5，巡航航程R15=46.3km，
不加力

由8-9B航段机动至H=14630m，Ma=0.9,不加力

H=14630m，Ma=0.9，巡航航程R17=277.8km，
不加力

H=3048m，Ma=0.4，待机时间 t18=20min，不加力

3 一体化设计方案与对比

3.1 初步方案

由图 1可知，飞机/发动机一体化设计流程需要反复的

迭代，受篇幅限制，本文只给出第一次和最终的结果。根据

第一次约束分析和任务分析，初步得到的飞机总体设计参

数，见表3。

表 1中，WTO、WEM、WP和WF分别为飞机起飞总重量、飞

机空重、有效载荷重量和燃油重量，S为机翼面积，FSL为发

动机起飞推力，Rtotal和 ttotal分别为飞行任务的总航程和总

航时。

通过发动机参数循环分析，所得的发动机主要循环设

计参数，见表4。

表 4中，B为涵道比，π为增压比，T t,4为燃烧室出口总

温，F s为发动机单位推力。

根据发动机起飞推力FSL = 113.7kN的要求，选取发动

机台数为一台，对于不带 FLADE的双外涵变循环发动机

（CDFS VCE）和混排涡扇发动机（MFTF），选取发动机进口

换算流量mcor,1 = 100kg/s；对于带 FLADE的双外涵变循环

发动机（FLADE VCE）和三外涵道变循环发动机（ACE），取

FLADE涵道比BFLADE = 0.1765，为保持风扇进口换算流量

为 100kg/s，则发动机进口总换算流量mcor,1 = 117.65kg/s。
根据最大速度飞行条件（H = 12192m、Ma = 1.8），选取二维

外压式进气道及轴对称收/扩喷管，并且取进气道进口捕获

面积Ac = 0.46m2。对于CDFS VCE和MFTF，取飞机后体最

大截面面积 A10 = 0.67m2。对于带 FLADE 的 FLADE VCE

和ACE，由于FLADE的存在使得发动机最大外径增加，因

而取A10 = 0.75m2。
3.2 约束分析

分别将 MFTF、CDFS VCE、FLADE VCE、ACE 这 4 种

发动机的安装性能代入至约束分析与任务分析中，并将任

务分析所得的瞬时重量比返回至约束分析中，经过反复的

迭代后，4种发动机最终的约束边界如图 3所示，图中红色

的点表示前一次迭代过程所选取的W TO /S和FSL /W TO，本文

对于安装 4 种发动机的飞机均取 W TO /S 为 300kg / m2，

FSL /W TO为1.0。由图3可知，最终迭代的结果均保证了所选

取的W TO /S和FSL /W TO在解空间范围内，而且不加力超声速

巡航和亚声速作战盘旋是关键的约束边界条件。

3.3 飞行性能对比

由任务分析最后迭代所得的飞机和发动机设计参数，

见表 5。表中的对比是以MFTF作为基准，对比 1是CDFS

VCE与MFTF之比，即CDFS VCE的数值与MFTF的数值

之差再除以MFTF的数值的百分比，对比2是FLADE VCE

与MFTF相比，对比3是ACE与MFTF相比。

表中 t4、t8、t13分别表示第4、第8、第13航段的水平加速

表 3 初步确定的飞机主要设计参数

Table 3 The preliminary aircraft design parameters

WTO/kg

11052

WEM/kg

6956

WP/kg

694

WF/kg

3402

S/m2

42.5

FSL/kN

113.7

Rtotal/km

1347

ttotal/min

92.6

表 4 发动机循环设计参数

Table 4 The engine cycle design parameters

设计参数

MFTF

CDFS VCE

FLADE VCE

ACE

BFan

0.32

0

0.32

0

BCDFS

—

0.32

—

0.32

πFLADE

—

—

1.8

1.8

πFan

4.8

3.2

4.8

3.2

πCDFS

—

1.5

—

1.5

πHPC

5

5

5

5

Tt,4 /K

1950

1950

1950

1950

Fs /(N·s/kg)

1324

1315

1165

1156

3
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阶段的加速时间。

相比于MFTF，安装三种变循环发动机时飞机的起飞

总重量均有所减少。其中，CDFS VCE的总燃油消耗量减

少 4.51%，使得起飞总重量和机翼面积减少 2.96%，且起飞

距离减少1.07%，而第4、第8、第13这三个航段的加速时间

均减少了3%左右。

FLADE VCE表现出的工作性能最佳，其总燃油消耗量

减少 6.35%，起飞总重量和机翼面积减少 4.17%，而且起飞

距离减少 5.22%，跨声速加速阶段（第 8、第 13航段）的加速

时间减少约 4%。ACE 的工作性能则介于 CDFS VCE 和

FLADE VCE之间，其总燃油消耗量减少 5.01%，起飞总重

量和机翼面积减少 3.29%，起飞距离减少 4.41%，跨声速加

速阶段（第8、第13航段）的加速时间减少约3%。对于相同

的飞行任务航段，在安装不同的发动机时，飞机的总航程和

总航时差异不大。

4种发动机在各个飞行航段的燃油消耗量占航段总燃

油消耗量的比例如图4所示。由图4可知，第9个航段的超

声速巡航阶段所消耗的燃油最多，占到总燃油消耗量的

21%左右；第6、第17航段的亚声速巡航阶段以及第7、第18

航段的待机（空战巡逻）阶段所消耗的燃油量也占到总燃油

消耗量的 7%~10%；第 11航段的超声速盘旋阶段的耗油量

约为7%。因此，降低飞机飞行任务总燃油消耗量的关键在

于减小超声速巡航、亚声速巡航、待机以及超声速盘旋阶段

发动机的耗油率。

4种发动机在各个飞行航段的燃油消耗量对比如图 5

所示。由图 5 可知，FLADE VCE 在第 9 航段的超声速巡

航、第 6和第 17航段的亚声速巡航、第 7和第 18航段的待

图 3 约束边界图

Fig. 3 Constraint boundary diagram

表 5 飞机主要设计参数对比

Table 5 The comparison of aircraft design parameters

参数

WTO/kg

WEM/kg

WP/kg

WF/kg

S/m2

FSL/kN

Rtotal/km

ttotal/min

LTO/m

t4/s

t8/s

t13/s

MFTF

9843

6289

694

2860

32.8

96.5

1325

91.2

360.2

24.2

44.9

37.1

CDFS

VCE

9551

6127

694

2730

31.8

93.6

1325

91.2

356.3

23.6

43.2

35.6

对比1/

%

-2.96

-2.58

0

-4.51

-2.96

-2.96

0

0

-1.07

-2.59

-3.84

-3.90

FLADE

VCE

9432

6060

694

2678

31.4

92.4

1324

91.1

341.3

24.1

43.0

35.5

对比2/

%

-4.17

-3.64

0

-6.35

-4.17

-4.17

-0.08

-0.06

-5.22

-0.33

-4.29

-4.38

ACE

9519

6109

694

2716

31.7

93.3

1328

91.3

344.3

24.8

43.5

36.2

对比3/

%

-3.29

-2.87

0

-5.01

-3.29

-3.29

0.20

0.20

-4.41

2.4

-3.18

-2.4

4
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机或巡逻、第 11 航段的超声速盘旋等阶段所消耗的燃油

量均是最少的，而 MFTF 在所有航段的燃油消耗量均是

最多的。

3.4 分航段性能对比

由于第 6、第 7、第 17、第 18航段的工作状态相近，后文

将重点对比分析第9航段的超声速巡航、第6航段的亚声速

巡航以及第11航段的超声速作战盘旋阶段的性能。

在亚声速巡航阶段，MFTF、CDFS VCE、FLADE VCE、

ACE的工作性能见表6。表中数据对应于发动机在航段结

束时刻的工作状态。

在亚声速巡航阶段，相比于MFTF，由于CDFS VCE处

于双外涵模式，在满足相同的巡航推力的要求下，CDFS

VCE的进口流量m0增大 11.2%，在相同的 Ac及 A10的条件

下，CDFS VCE的进气道阻力Dinlet降低37.7%，后体阻力DAB
降低4.77%，安装耗油率 sfcins降低2.39%。

对于 FLADE VCE和ACE，由于 FLADE涵道打开，发

动机进口流量m0增大20%左右，使得Dinlet降低的幅度高达

60%以上。此外，带FLADE导致飞机后体的最大截面面积

增大（A10 = 0.75m2），因此，FLADE VCE和ACE的DAB相比

于MFTF反而增大10%左右。但总的来说，FLADE VCE的

sfcins比MFTF低3.11%，ACE的 sfcins比MFTF低2.85%。

在超声速巡航阶段，MFTF、CDFS VCE、FLADE VCE、

ACE这 4种发动机在超声速巡航阶段、超声速盘旋阶段的

的工作性能分别见表7、表8。

在超声速巡航和超声速盘旋阶段，由于 CDFS VCE、

FLADE VCE 和 ACE 三种变循环发动机均处于单外涵模

式，此时变循环发动机的工作状态与MFTF接近，发动机进

口流量也相差不大。因此，在超声速巡航和超声速盘旋阶

段，变循环发动机相比于MFTF的性能优势不如亚声速巡

航阶段的明显。

在超声速巡航阶段，为满足飞机超声速飞行时的推力

需求，可通过减小喷管喉部面积来增强核心机的做功能力。

由于变循环发动机的做功能力较强，使得其喷管喉部面积

减小的程度要弱于MFTF。在发动机进口流量相差不大的

情况下，CDFS VCE的后体阻力较MFTF下降近 7%。尽管

FLADE VCE 和 ACE 所对应飞机的后体最大截面面积较

大，但此时 FLADE VCE 和 ACE 的后体阻力略微小于

MFTF。再结合进气道阻力的减小，变循环发动机在超声速

巡航阶段的安装耗油率比略低于MFTF。

图4 各个飞行航段所消耗的燃油量比例

Fig. 4 The percentage of fuel consumption of each mission phase

图5 各飞行航段发动机耗油量对比

Fig. 5 A comparison of engine fuel consumption of

mission phase

表 6 亚声速巡航阶段发动机性能参数（第6航段）

Table 6 Engine performance parameters of subsonic

cruise（phase 6）

性能参数

m0/（kg/s）

Dinlet/N

DAB/N

sfcins/

（kg/（N·h））

MFTF

25.6

289

288

0.1015

CDFS

VCE

28.4

180

274

0.0991

对比1/

%

11.2

-37.7

-4.77

-2.39

FLADE

VCE

31.1

99

314

0.09836

对比2/

%

21.6

-65.8

9.22

-3.11

ACE

30.8

105

315

0.0986

对比3/

%

20.5

-63.6

9.65

-2.85

表 7 超声速巡航阶段发动机性能参数（第9航段）

Table 7 Engine performance parameters of supersonic

cruise（phase 9）

性能参数

m0/（kg/s）

Dinlet/N

DAB/N

sfcins/（kg/

（N·h））

MFTF

83.0

1450

2195

0.1264

CDFS

VCE

83.7

1367

2042

0.1255

对比1/

%

0.85

-5.74

-6.96

-0.77

FLADE

VCE

84.3

1199

2181

0.1241

对比2/

%

1.57

-17.3

-0.62

-1.87

ACE

83.9

1301

2181

0.1254

对比3/

%

1.11

-10.3

-0.62

-0.82
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在超声速盘旋阶段，由于MFTF不开加力燃烧室时的

做功能力偏弱，为满足飞机超声速盘旋时的推力需求，

MFTF的加力燃烧室供油量增加，导致MFTF的喷管出口面

积较大，使得MFTF后体阻力反而最小，但也无法弥补由于

加力燃烧室供油量增大而造成的安装耗油率的上升。

4 结论
本文建立并耦合了飞机气动特性、约束分析、任务分

析、发动机稳态性能与重量评估、进/排气系统安装损失等

计算模型，开发了飞机/发动机一体化设计计算软件。对比

分析了安装CDFS VCE、FLADE VCE、ACE和MFTF这4种

发动机时，不加力超声速巡航战斗机的飞行性能，可得出如

下结论：

（1）在亚声速巡航阶段，变循环发动机通过打开最外

涵道，可增大发动机进口流量，从而减小进/排气系统的安

装阻力，降低安装耗油率。

（2）在超声速巡航和超声速盘旋阶段，变循环发动机

处于单外涵工作模式，此时的安装性能优势表现不明显。

（3）对于不加力超声速巡航战斗机的飞行任务，CDFS

VCE、FLADE VCE 和 ACE 的性能均优于 MFTF，且以

FLADE VCE的性能最佳，ACE的性能介于CDFS VCE与

FLADE VCE之间。
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Abstract: The computing models of airframe aerodynamic characteristic calculation, constraint analysis, mission

analysis, engine steady performance, internal and external flow losses of intake and exhaust were established and

coupled together. An airframe / engine integration design model was constituted. For supersonic cruise without

afterburner flight mission of fighter, the flight performances of Core Driven Fan Stage (CDFS) Variable Cycle Engine

(VCE), Fan on Blade (FLADE) VCE, Adaptive Cycle Engine (ACE) and Mixed Flow Turbine Fan (MFTF) were

compared. The results showed that during subsonic cruise segment, VCEs have less inlet external drag and boat tail

drag, which achieved 3% lower installed special fuel consumption than MFTF. During supersonic cruise and

supersonic turn segments, the benefits of VCE decrease owing to the fact that all of CDFS VCE, FLADE VCE and

ACE are in single bypass operating mode. The flight performances of CDFS VCE, FLADE VCE, ACE are better than

that of MFTF. FLADE VCE performs best,and the ACE and CDFS VCE respectively.
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