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低红外特征涡扇发动机加速控制及影响规律研究 *

王一凡，陈浩颖，张海波

（南京航空航天大学  能源与动力学院，江苏省航空动力系统重点实验室，江苏 南京  210016）

摘 要：为探究红外抑制措施对发动机加速性能的影响，提出并制定了针对发动机排气系统外涵引

气冷却的普适性加速控制计划，开展了低红外特征涡扇发动机加速控制及其影响规律研究。首先，建立

了带外涵道引气冷却中心锥、全遮挡导流支板和尾喷管扩张壁面的发动机部件级模型，并在此基础上发

展了排气系统正后向红外辐射特征计算模型；其次采用可行序列二次规划算法，针对采用了不同排气系

统红外抑制措施的涡扇发动机分别制定加速控制计划；最后通过硬件在回路仿真验证上述加速控制计划

对带红外抑制措施的发动机从慢车到中间状态加速过程的有效性。结果表明，与常规涡扇发动机相比，

采用了高温壁面冷却虽然能降低发动机近50%的红外辐射特征，提高战机的隐身性能，但会导致发动机

推力降低近6%，油耗上升4%以上，加速时间延长20%左右。
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1 引 言

随着现代红外辐射传感器与探测系统的发展，

其对飞机的探测能力与威胁水平正在不断提高［1-2］。

对于飞机尤其是战斗机而言，低红外特征往往意味

着飞机难以被敌方探测器发现，从而能够具有较高

的存活率。飞机的红外辐射有很大一部分由发动机

提供，因此发动机的红外辐射特性也成为总体性能

中除推力、耗油率外必须考虑的重要因素［3-4］。

近年来，国内外开展了一系列发动机红外抑制

措施的研究，刘常春等［5］研究了双 S 弯二元喷管对红

外辐射与发动机推力的影响，采用了双 S 弯二元喷管

后虽然能降低 70% 的红外辐射作用，但发动机的推

力系数会降低 3% 左右；黄伟、单勇等［6-7］验证了中心

锥气膜冷却可以有效地降低正后向红外辐射 30% 以

上；王浩等［8］提出经过气膜冷却的全遮挡导流支板对

末级低压涡轮的红外辐射具有较好的抑制作用。额

日其太等［9］通过二元收扩喷管扩张壁面冷却实验指

出喷管扩张段壁面的冷却能够有效降低发动机后向

红外辐射。Nidhi Baranwal 等［10］研究了针对高温部件

遮挡的红外抑制措施，并从发动机总体性能的角度

分析了红外抑制措施对发动机的影响。

然而，此类研究往往基于飞行任务阶段局限于

发动机的稳态性能，并未关注红外抑制措施对发动

机的过渡态性能的影响，尤其是加速过程中的加速

时间、喘振裕度以及红外辐射的变化。红外抑制措

施的使用影响了发动机的气动热力循环，发动机的

剩余喘振裕度将发生变化，其势必会对最优加速性

能产生影响。

为此，亟需开展针对低红外涡扇发动机加速性

能优化的研究。在以往的研究中，非线性规划理论

的控制算法适宜于应用到航空发动机的加速优化控

制中，该算法可以直接作用于非线性的控制对象，并

且可以在优化控制过程中充分考虑各种约束条件。

其中具有代表性的是序列二次规划（SQP）算法，它拥

有很强的边界搜索能力，在数值效果和稳定性方面，

是目前求解约束优化问题最有效的一类方法［11-12］。

黄兴等［13］将 SQP 算法运用到低红外涡扇发动机

的总体设计过程中，通过多变量参数优化获取最优

性能的低红外涡扇发动机设计参数。胡欢、刘子赫
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等［14-15］采用 SQP 算法在慢车到中间状态的大范围加

速过程中获得满足发动机约束条件的最优加速控制

计划。FSQP 是在 SQP 算法的基础上改进的一种算

法，该算法直接以目标函数为效益函数，避免了罚因

子选择不当对算法的影响［16］。Chen等和柳亚冰等［17-18］

将 FSQP 算法应用于工作点小范围内的性能寻优控

制来减少红外抑制措施对发动机性能的影响，仿真

结果表明该方法可以通过在推力仅下降 0.5% 的前提

下降低 30% 以上的红外辐射。郑前钢等［19］将其应用

在多控制量的加速控制中，能够在满足发动机限制

条件的前提下将加速时间缩短近 20%。

基于上述研究，本文针对目前广泛采用的排气

系统高温壁面外涵道引气冷却红外抑制措施，开展

了低红外特征涡扇发动机加速性能及其影响规律研

究。首先在建立的小涵道比涡扇发动机部件级模型

的基础上，增加了从外涵道引气冷却中心锥、尾喷管

扩张壁面和全遮挡导流支板的冷却结构与红外辐射

特征计算模型；其次，采用具有全局收敛和局部超线

性收敛的 FSQP 算法制定加速控制计划；最后通过数

字仿真与硬件在回路（HIL）仿真对比了不同红外抑

制措施对发动机加速过程中加速时间、红外辐射特

征、推力、耗油率、喘振裕度等发动机性能的影响。

2 带排气系统外涵道引气冷却的涡扇发动机

模型

本文采用气动热力学方法，建立小涵道比涡扇

发动机部件级模型［20］。部件级模型的建模数据是基

于 AEDsys涡扇发动机设计软件得到的，AEDsys是由华

盛顿大学和美国空军学院联合开发的一款开放性飞/
发一体化设计软件，具有相对完善的设计流程以及

可信的仿真精度［21］。发动机设计点的主要参数与

AEDsys软件的计算结果对比如表 1 所示。其中飞行高

度 H，飞行马赫数 Ma，主燃烧室燃油流量 W fb，加力燃

烧室燃油流量 W fa，尾喷管喉道面积 A8 为部件级模型

的输入参数，涵道比 α，发动机进口流量 ṁ0，涡轮前总

温 Tt4，加力燃烧室出口总温 Tt7，主燃烧室油气比 fb，加

力燃烧室油气比 fab，风扇压比 πf，压气机压比 πc，高压

涡轮落压比 πhl，低压涡轮落压比 πtl，推力 F为发动机

部件级模型输出参数。

从表 1 可以看出，两个模型计算出的发动机性能

指标基本相同，最大误差小于 1%，表明所建立的部件

级模型具有一定的可靠性。

在上述模型的基础上，进一步建立带排气系统

外涵道引气冷却的涡扇发动机部件级模型，其结构

与各个截面编号如图 1 所示。对于军用涡扇发动机

而言，排气系统的红外辐射特征占发动机红外辐射

总量的比例较大，其中主要的红外辐射源有末级低

压涡轮壁面、中心锥壁面和尾喷管扩张段壁面。在

涡扇发动机的设计过程中，为了避免高、低压涡轮进

口处温度过高从而导致涡轮效率、寿命的降低，往往

会从高压压气机出口引出部分气流冷却高压涡轮导

向器；从高压压气机中间级引出部分气流冷却低压

涡轮导向器，即图 1 中的 C1，C2。本文在此基础上，从

外涵增加了三股冷却气流，其中 C3用于冷却中心锥；

C4用于冷却额外增加的全遮挡导流支板结构；C5用于

冷却尾喷管扩张段壁面。

设 ṁ 13 为发动机外涵道的进口流量，则有

ṁ 13 = α
α + 1 ṁ 0 （1）

ṁ c3，ṁ c4，ṁ c5 分别为对应上述三种冷却方式所用

的冷气流量，可定义流量系数为

β c3 = ṁ c3
ṁ 13

（2）
β c4 = ṁ c4

ṁ 13
（3）

Fig. 1　Axisymmetric turbofan engine model

Table 1 Calculation results between component-based 

model and AED software

Input

Output

Parameter
H/km
Ma

Wfb/（kg/s）
Wfa/（kg/s）
A8/m2

α

ṁ0/（kg/s）
Tt4/K
Tt7/K
fb
fab
πf
πc
πhl
πtl
F/kN

AED
10.972 8

1.451
1.723
3.061

0.401 7
0.448 7
90.72

1 777.8
2 000.0

0.030 96
0.033 52

3.90
5.128
2.363
2.070

98.586

Model
10.972 8

1.451
1.723
3.061

0.401 7
0.445 3
90.75

1 775.9
1 999.7

0.030 92
0.033 74

3.92
5.111
2.364
2.076

98.504

Error
-
-
-
-
-

-7.58×10-3

3.3×10-4

-1.07×10-3

-1.5×10-4

-1.29×10-3

6.56×10-3

5.13×10-3

3.32×10-3

4.2×10-4

2.9×10-3

8.3×10-4
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β c5 = ṁ c5
ṁ 13

（4）
外涵出口流量 ṁ16为

ṁ 16 = ṁ 13 - ṁ c3 - ṁ c4 - ṁ c5 （5）
设 σm3为由中心锥冷却所产生的总压恢复系数，

主要由中心锥结构、冷却结构以及冷气与主流掺混

所决定，其数值大小可以由经验公式给出，本文参考

文献［16］设置为 1-0.6∙α∙β c3。

σm4为全遮挡导流支板冷却所产生的总压恢复系

数，由两部分组成，如式（6）所示，即

σm4 = σFSGS·σ c4 （6）
σFSGS 为由全遮挡导流支板（Fully Shielded Guid⁃

ing Strut）的安装而产生的总压恢复系数，全遮挡导流

支板利用对高温末级涡轮的遮挡以及自身的壁面冷

却实现发动机的红外辐射的抑制。全遮挡导流支板

的总压恢复系数与中心面线型 Line、遮挡角 θs、长径

比 L/D有关，取中心面线性 Line 为次前缓后急型、遮

挡角 θs=22.5°，长径比 L/D=0.318 的全遮挡导流支板为

基准模型，则总压恢复系数 σFSGS=0.980［22］。

σc4 为全遮挡导流支板冷却产生的总压恢复系

数，由冷却结构以及冷气与主流掺混所决定，本文参

考文献［16］设置为 1-0.6∙α∙β c4。

因此，在发动机的 5~6 截面，由于先后受到全遮

挡导流支板、中心锥气膜冷却两种红外抑制措施的

影响，流量 ṁ16 与总压 pt6，掺混前后气流的总焓 ht6 发

生了变化，可知

ṁ 6 = ṁ 5 + ṁ c3 + ṁ c4 （7）
p t6 = σm3σm4 p t5 （8）

h t6 = [ ṁ 5·h t5 + ( ṁ c3 + ṁ c4 )·h t16 ] /ṁ 6 （9）
在尾喷管冷却的 8~9 截面，冷却气流量 ṁc5 不与

尾喷管主流进行掺混，即不参与气流在尾喷管中的

膨胀过程，仅仅用于尾喷管扩张截面的冷却，因此仅

有 9 截面总焓 ht9发生了变化，即

h t9 = ( ṁ 8·h t8 + ṁ c5·h t16 ) /ṁ 8 （10）
加入冷却气后发动机的流量分布如图 2 所示。

可见，从外涵道引气冷却改变了发动机内外涵道以

及后方部件的流量以及压比，其必然会对发动机排

气系统的工作条件产生影响，从而影响发动机推力、

耗油率、喘振裕度等稳态与过渡态性能。

3 红外辐射特征计算模型

涡扇发动机的主要红外辐射为发动机排气系统

中高温壁面的辐射和高温燃气的辐射。在一般情况

下，发动机正后向的红外辐射会强于侧向的红外辐

射，因此针对正后向红外辐射的抑制也显得尤为重

要。本节在小涵道比涡扇发动机部件级模型的基础

上，发展了涡扇发动机排气系统的红外辐射特征计

算模型［23-27］。文献［18］与［24］采用了与本文类似的

红外计算方法，将计算结果与课题组的红外计算软

件  NUAA_IR 的计算结果进行对比，各部件红外贡献

的相对误差均小于 5%，因此可以认为该预测方法满

足精度要求。与 CFD 软件相比，该方法能够缩短计

算时间，提高计算的实时性。其排气系统各截面与

高温部件如图 3 所示。

由于红外计算区域为投影区域，发动机排气系

统的遮挡关系会直接影响红外辐射的计算，如尾喷

管喉道面积在调节过程中可能会对 16 截面和 6 截面

部分遮挡，全遮挡导流支板的使用也会对 5 截面进行

Fig. 3　High temperature wall surface of exhaust system

Fig. 2　Airflow diagram
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遮挡，下标 e 代表截面的可视投影面积，如式（11）
所示。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

A16e = 0, A5e = 0, A ce = A8 ( A8 < A c )
A16e = 0, A5e = A8 - A c , A ce = A c ( A c ≤ A8 < A6 )
A16e = A8 - A c - A5 , A5e = A5 , A ce = A c ( A8 ≥ A6 )

（11）

本文考虑的是处于排气系统正后向的红外辐射

强度 I，计算公式为

I = ∑ Aieεiπ ∫
λ

Mλ (Ti )dλ + Igas

i = ì
í
î

c,5,16,n normal
c,FSGS,16,n using FSGS

（12）

式中 Ace，ɛc，Tc分别表示中心锥的可视投影面积、材料

发射率以及表面温度；A5e，ɛ5，T5为 5 截面的可视投影

面积、材料发射率以及表面温度；ɛFSGS，TFSGS为增加了

全遮挡导流支板结构后的材料发射率及表面温度；

A16e，ɛ16，T16分别是 16 截面的可视投影面积、材料发射

率和表面温度；Ane，ɛn，Tn分别是尾喷管扩张段的可视

投影面积、材料发射率和表面温度。发动机总的红

外辐射强度由固体壁面的红外辐射强度与尾喷流红

外辐射强度 Igas 两部分组成，Igas 根据文献［22］按照固

体壁面总辐射量的 8% 给定。

在波长 λ下普朗克公式Mλ（T）与壁面温度 T的关

系如式（13）所示。

Mλ (T ) = cI_1
λ5 · 1

e cI_2
λT - 1

（13）
式中 cI_1，cI_2为第一、第二辐射常数，数值大小如下

cI_1 = (3.7415 ± 0.003) × 10-16 (W·μm4 /m2 )
cI_2 = (1.438 79 ± 0.000 19 ) × 10-2 (μm·K ) （14）
在排气系统的总红外辐射中，高温壁面的红外

辐射占主要部分，因此降低高温壁面的壁温对排气

系统红外辐射的抑制具有显著的效果。气膜冷却作

为一种比较成熟的冷却方式，已经被广泛地运用在

了航空发动机高温部件的冷却当中。本文给出了采

用气膜冷却时，高温壁面温度的计算方法。

定义气膜冷却效率如式（15）所示，即

η = Tm - T f
Tm - T c

（15）
式中 Tm为主流燃气的温度，Tf为高温壁面冷却后的温

度，Tc为冷却气流的温度。气膜冷却效率可以文献［28］
的经验公式得到，进而可以求出冷却后的壁面温度。

4 加速控制计划

在发动机加速过程中，理想的情况是在每个控

制周期加入尽可能多的燃油，以快速增大发动机的

转速和涡轮前温度，从而缩短发动机的加速时间。

但在实际发动机加速过程中为了保证从慢车状态到

中间状态的加速过程中发动机不喘振、不超温、不超

转，需要对燃油的增加量和尾喷管喉道面积的变化

量做出限制。因此制定目标函数与约束条件如式

（16），（17）所示，式中 Nf与 Nc分别为风扇与压气机的

相对物理转速，Smf与 Smc分别为风扇与压气机的喘振

裕度。

min J = {-N c N c,idle ≤ N c ≤ 95%
-F 95% < N c ≤ N c, max

（16）

s.t. =

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

N f ≤ 102%
N c ≤ 102%
Smf ≥ 15%
Smc ≥ 15%
T t4 ≤ 1778K
ΔW fb ≤ 2.5kg/s
ΔA8 ≤ 0.25m2 /s

（17）

本文采用的加速控制计划是按照油气比与高压

压气机转速 Nc的关系以及尾喷管喉道面积 A8与高压

压气机转速 Nc 的关系确定的，对应的函数关系如式

（18）所示。

W fb /p t3 = f (N c )
A8 = f (N c ) （18）

该加速计划的优点在于当在加速过程中发动机

进入喘振状态，会导致压气机出口压力迅速下降，然

而由于转子惯性的影响，发动机的转速短时间内并

未发生大的变化，此时加速控制器将按照加速控制

计划降低燃油流量，达到自动退出喘振的目的。同

时，在控制计划的制定中考虑了涡轮进口温度的限

制，该加速方案能够实现安全可靠的加速控制。在

图 4 压气机特性曲线中给出了上述加速计划的示

意图。

选取采用了不同高温部件冷却方式的涡扇发动

Fig. 4　Acceleration line in compressor characteristic 

diagram
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机，分别制定其加速控制计划，并通过仿真分析其加

速性能，其高温部件冷却方式与编号见表 2。其中

No.1 为不采用任何排气系统高温部件冷却的发动机，

No.2 为采用中心锥冷却的发动机，No.3 为采用了全遮

挡导流支板冷却的发动机，No.4 为采用了尾喷管扩张

段冷却的发动机，No.5 为采用了上述所有排气系统冷

却方式的发动机。

对上述 5 台发动机，选取其地面状态工作点，

ISA 标准大气环境，即飞行高度 H=0 km，飞行马赫数

Ma=0，发动机进口温度 288.15 K，压力 101.325 kPa
条件，采用 FSQP 算法制定慢车至中间状态的加速控

制计划。各加速控制计划的油气比与尾喷管喉道面

积随压气机转速的变化关系如图 5（a），（b）所示。在

图 5 中，采用了红外抑制措施的发动机加速控制计

划中的油气比相较于不采用红外抑制措施的发动

机更低，这是由于引气冷却导致发动机压气机的

喘振裕度发生了变化。且由于中心锥与全遮挡导

流支板的引气冷却增加了发动机排气系统内的燃

气流量，No.2~5 发动机的尾喷管临界截面面积相应

增大，而 No.4 发动机由于引气冷却的是喉道后方的

尾喷管扩张壁面，会减少通过尾喷管喉部的流量，因

此 A8 的变化相对于基准的 No.1 发动机应当适当的

缩小。

5 仿真结果与分析

5.1 低红外特征涡扇发动机加速性能仿真

在地面标准条件下对采用了如表 2 所示的不同

红外抑制措施的发动机进行慢车到中间状态的加速

过程仿真，5 台发动机加速过程的性能参数变化如

图 6 所示。其中图 6（a），（b）分别为风扇、压气机在

加速过程中的变化；（c），（d）分别为发动机控制量燃

油流量和尾喷管喉道面积的变化；（e），（f）分别为风

扇、压气机的喘振裕度变化；（g），（h）分别为发动机推

力和耗油率的变化；（i），（j）分别为加速过程中排

气系统正向红外辐射和涡轮进口温度的变化，由

于受到加速过程中气膜冷却效率的影响，排气系统

红外辐射特征会出现波动。整个加速过程中风扇与

压气机转速、喘振裕度与涡轮前温度均没有超过限

制值。

从图 6 可以看出，高温部件的冷却给发动机性能

带来了一定的损失。在加速开始前，由于采用了排

气系统的外涵道引气冷却，No. 2~5 发动机相较于

No.1 发动机的压气机喘振裕度有所下降。因此在牺

牲部分喘振裕度以换取转速快速增加的加速过程

中，采用了排气系统红外抑制措施的发动机将率先

触碰到喘振边界，此时控制计划将限制发动机的油

气比继续增大，防止发动机进喘，导致 No.2~5 发动机

在加速过程中燃油的增速相较于不采取冷却措施的

No.1 发动机较缓，因此加速时间有所延长。以压气机

的相对物理转速达到 98% 为加速终点，则 No.2~5 发

动机的加速时间相对于 No. 1 发动机分别延长了

5.81%，8.14%，1.16% 与 17.44%。且冷却措施带来的

性能损失在发动机上表现为推力分别降低了 1.21%，

2.40%，0.75% 和 5.79% 与耗油率分别增加了 0.84%，

1.73%，0.71% 和 4.24%。

排气系统高温壁面的冷却的优势在于能够通过

降低壁面温度减少其红外辐射特征，因此在加速过

程中及加速结束后红外辐射大幅度降低。No.2~5 发

动机的排气系统正向红外辐射相对于 No.1 发动机分

别下降了 7.34%，13.87%，21.95% 和 44.59%，这有利

Table 2 Engine number and cooling method

Cooling part
Center cone

FSGS
Nozzle

No.1
-
-
-

No.2
βc3=5%

-
-

No.3
-

βc4=5%
-

No.4
-
-

βc5=5%

No.5
βc3=5%
βc4=5%
βc5=5%

Fig. 5　Acceleration control schedule
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于战机规避敌方红外探测器的搜索，从而增加战机

的生存概率。

5.2 低红外特征涡扇发动机加速性能HIL仿真

硬件在环仿真（Hardware-in-loop，HIL）是发动机

进行性能验证和评估的重要手段。它将真实的数字

电子控制器引入仿真回路中，通过真实的控制系统

对发动机模型进行控制，与全数字仿真相比具有更

高的置信度，是发动机控制系统从理论设计到实际

应用过程中不可缺少的关键环节。

由数字仿真结果可知，排气系统高温部件的引

气冷却能在发动机稳态运行时降低红外辐射强度，

但会显著影响发动机的过渡态性能，如转子喘振裕

度、加速响应时间等，本文进一步对采用了不同红外

抑制措施的涡扇发动机加速性能进行了 HIL 仿真验

证，结果如图 7 所示。

以压 气 机 相 对 物 理 转 速 达 到 98% 为 加 速 终

点，由图 7 的 仿 真 结 果 可 以 看 出 ，加 速 过 程中转

子转速、喘振裕度与涡轮前温度均位于限制值以

Fig. 6　Digital simulation of acceleration process
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内，No.2~5 号发动机的加速时间相对于 No.1 发动

机 分 别 延 长 了 7.43%，8.26%，4.13% 和 23.14%，推

力、耗油率、红外辐射特征的变化皆与数字仿真

相同。

可见涡扇发动机排气系统高温部件的引气冷却

虽然具有良好的红外抑制效果，能够大幅降低发动

机的红外辐射特征，从而提高发动机的隐身性能，但

却牺牲了发动机部分压气机喘振裕度和推力、油耗

等性能，延长了发动机的加速时间。

6 结 论

本文探究了排气系统高温壁面外涵道引气冷却

红外抑制措施对小涵道比涡扇发动机加速性能的影

响，得到如下结论：

（1）建立了涡扇发动机部件级模型，该模型与  
AEDsys 软件计算结果相比误差小于 1%，具有较高的

精度。并在此基础上发展了采用中心锥冷却、全遮

挡导流支板冷却和尾喷管冷却的排气系统引气冷却

Fig. 7　HIL simulation of acceleration process
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与红外辐射特征计算模型。

（2）应用 FSQP 方法对采用了不同红外抑制措施

的涡扇发动机制定了从慢车到中间状态的加速控制

计划，该加速控制计划能够在保证发动机不超转、不

超温、不喘振的前提下安全稳定地加速。

（3）在 H=0 km，Ma=0 条件下对比了采用不同排

气系统红外抑制措施的发动机的加速性能。数字仿

真与 HIL 仿真结果表明，对排气系统高温壁面的冷却

虽然能降低发动机近 50% 的红外辐射特征，提高战

机的隐身性能，但会导致发动机推力降低近 6%，油耗

上升 4% 以上，加速时间延长 20% 左右。

致  谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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Acceleration control and influence law of low 
infrared characteristics turbofan engine

WANG Yifan，CHEN Haoying，ZHANG Haibo
（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 explore the influence of infrared suppression measures on engine acceleration perfor⁃
mance， a universal acceleration control plan for the exhaust system with bleed air cooling of the engine was pro⁃
posed and formulated， and the acceleration control of low infrared turbofan engine and its influence law were stud⁃
ied. Firstly， a component-based model of the engine with bleed air cooling center cone， the fully shielded guid⁃
ing strut and the inner wall of nozzle expansion section is established， and the forward and backward infrared ra⁃
diation characteristic calculation model of the exhaust system is developed on this basis. Secondly， the feasible 
sequential quadratic programming algorithm is used to formulate acceleration control plans for turbofan engines 
with different exhaust system infrared suppression measures. Finally， the hardware in the loop simulation verifies 
the effectiveness of the above acceleration control plan for the acceleration process of the engine with infrared sup⁃
pression measures from idle to intermediate state. The results show that compared with the conventional turbofan 
engine， the adoption of high temperature wall cooling can reduce the infrared radiation characteristics of the en⁃
gine by nearly 50% and improve the stealth performance of the fighter， but it will reduce the engine thrust by 
nearly 6%， increase fuel consumption by more than 4%， and prolong the acceleration time by about 20%.

Key words：Turbofan engine；Exhaust system； Infrared radiation；Acceleration control plan；Sequen⁃
tial quadratic programming
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