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摘 要：自适应循环发动机是基于变循环发动机设计理念基础并充分考虑飞发一体化设计、热管理

等综合性能的面向未来飞行平台的先进动力装置，可通过诸多可调机构实现发动机涵道比、增压比、流

量以及工作模式的灵活改变，从而适应不同飞行任务的复杂任务剖面需求，获得更大飞行包线内的性能

优化。本文基于自适应循环发动机的性能计算仿真模型，在相关研究基础上结合模式转换和加减速过程

实现快速推力变化过程，根据模式转换与加减速控制规律设计，开展典型算例下的快速推力变化过渡过

程性能分析并验证其控制规律设计方法可行性，在亚声速巡航工况下，发动机在以 M3模式叶尖风扇最

小角度状态下，低压转子相对物理转速从 0.6加速至 1.0，最大可使终止推力增大 32.4%，相较于单一模

式加减速过渡过程，推力变化范围更宽，加速时间更短，转速变化范围更小。
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1 引 言

自适应循环发动机（Adaptive Cycle Engine，ACE）
是基于变循环发动机设计理念基础并充分考虑飞/发
一体化设计、热管理等综合性能的面向未来飞行平

台的先进动力装置。作为目前航空强国竞相追逐的

未来动力战略技术高地，自适应变循环发动机可通

过诸多可调机构灵活改变发动机涵道比、增压比、流

量以及工作模式从而适应复杂任务剖面需求以获得

更大飞行包线内的综合性能优化［1-3］。上升到更高层

次，自适应循环是通过增加发动机的自由度，使其在

面对更宽广更复杂的任务剖面时能够让部件工作点

处于优势区域，从而自动适应飞行器多样任务和外

界环境需求的一种设计理念与控制方法［4-6］。自适应

循环发动机不拘泥于某一具体构型，而是针对任务

需求及技术水平，综合权衡收益和代价所得出的最

佳循环构型。可以说，从提升发动机自由度的变循

环发动机到自动适应任务需求的自适应循环发动机

是设计理念与控制方法的革新。

自适应循环发动机沿袭变循环发动机特征，具

备可调机构的多样性，可以大幅提升发动机自由度，

但也导致其控制规律设计的复杂化和难度大大加

深［7-8］，而且构型充分与任务需求结合，必须深入考虑

飞机/发动机综合性能，这使得自适应循环发动机在

性能匹配和控制设计上面临了诸多新的挑战和瓶

颈：更多工作模式带来控制约束增多、发动机在工作

模式转换时部件工作状态剧烈变化、控制输入参数

与被控参数大幅度增多、飞行包线大范围增加［9-11］等

影响，导致传统航空发动机控制规律方法难以支撑

自适应循环发动机面对不同任务需求时有效发挥其

性能优势，也难以匹配自适应循环发动机过渡过程

总体性能分析需求与控制规律设计要求［12］。如何实
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现自适应循环发动机工作模式转换与加减速过程的

控制规律设计及总体性能分析成为发展自适应循环

发动机必须攻克的技术难题。此外，自适应循环发

动机在设计之初就充分考虑未来更加苛刻的任务需

求和综合性能收益，譬如美国空军提出的“穿透型制

空”概念更多强调飞机综合性能［13］：既要具备足够大

的作战半径和有效载荷，同时还应具备超声速巡航

能力和高机动性，以应对突发局部空战。这就要求

其动力适应能力更高，状态变化更快，响应时间更短，

传统的加减速过程恐难有更多提升空间和性能裕度。

如何实现状态和推力快速变化，这一面向未来先进平

台的性能需求已成为自适应循环发动机挖掘更多性

能潜力的机遇和挑战，也是自适应循环发动机性能研

究不断推进后亟需探索的研究深水区［14-15］。

目前国内外针对自适应循环发动机总体性能与

控制规律设计已有一定研究：仇小杰等［16］基于变循

环发动机自适应模型建立分析冗余逻辑策略，通过

动态自适应计算有效提高传感器故障诊断的可靠性

与分析冗余的准确性；胡忠志等［17］构建三涵道分排

变循环发动机模型，基于入口溢出阻力数据研究了

发动机安装性能的自适应控制问题；陈尚晰等［18］提

出了一种基于数据驱动的自适应控制算法，提升了

自适应变循环发动机闭环控制系统的动态性能；Ay⁃
gun 等［19］搭建了一种自适应循环发动机计算仿真模

型，基于遗传算法对设计参数进行了优化设计；北京

航空航天大学的唐海龙、陈敏等基于自适应循环发

动 机 性 能 仿 真 模 型 针 对 部 件 优 化［20-21］、性 能 分

析［22-26］、控制方案［27-28］等开展了相关研究。目前针对

叶尖风扇三外涵自适应循环发动机构型的加减速、

模式转换过渡过程［29］有了一定的研究，但综合自适

应循环发动机加减速过程与模式转换过程开展深入

的控制规律设计与性能分析的研究较少。

因此，本文基于适用于叶尖风扇三外涵自适应

循环发动机构型的性能计算仿真模型，结合以往研

究的单一模式加减速与模式切换过渡过程，提出了

以实现快速推力变化为目标的新过渡过程，并就其

控制规律设计方法做了一定的探索和研究，开展分

阶段模式转换与加减速控制规律设计，基于性能仿

真模型开展了验证与性能分析。

2 自适应循环发动机工作原理及过渡态性能

模型

2.1 自适应循环发动机工作原理

叶尖风扇三外涵自适应循环发动机在诸多文献

中已有基本介绍，本文重点介绍其三个外涵道和相

关可调部件：由核心机驱动风扇出口进入外涵的气

流通道为第一外涵道；由风扇出口进入外涵的气流

通道为第二外涵道；叶尖风扇的气流进入的通道为

第三外涵道［30-31］。该构型主要部件（如图 1 及表 1 所

示）如下：

（1）压缩部件：风扇、叶尖风扇、核心机驱动风

扇、高压压气机；

（2）外涵道：第一外涵、第二外涵、第三外涵；

（3）可变涵道引射器：前可变涵道引射器、后可

变涵道引射器；

（4）涡轮部件：高压涡轮、低压涡轮；

（5）喷管部件：主喷管、外涵喷管；

（6）燃烧部件：主燃烧室、加力燃烧室。

相比于常规涡扇发动机，叶尖风扇三外涵自适

应循环发动机引入更多具有新颖技术特征的部件，

这使得该构型可调几何更加复杂且多样。通过协调

控制各个外涵道的工作状态，三外涵自适应循环发

动机可以实现四种工作模式，如表 2 所示。

Fig. 1　Schematic diagram of main components of adaptive 

cycle engine with three outer culvert and tip fan

Table 1 Main components of adaptive cycle engine with 

three outer culvert and tip fan

Component

Compression

Bypass

Variable area 
bypass injector

Turbine

Nozzle

Combustor

Legend
a
b
c
d
e
f
g
h
i
j
k
l
m
n
o

Name
Fan on blade

Fan
Core driven fan stage

High pressure compressor
Third bypass

Second bypass
First bypass

Front variable area bypass injector
Rear variable area bypass injector

High pressure turbine
Low pressure turbine

Bypass nozzle
Main nozzle

Main chamber
Afterburner
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2.2 自适应循环发动机过渡态性能模型

自适应循环发动机总体性能模型以部件法为主

要建模思想，基于通用部件特性和共同工作条件构

建相关部件非线性平衡方程组，给定控制规律求解

工作点状态。与常规涡扇发动机相比，该构型的自

适应循环发动机过渡态模型需要考虑四种工作模

式，所需求解的非线性方程组更多，可调机构的多样

导致控制输入参数更加复杂。总体性能计算的流程

如图 2 所示，首先通过对于通用部件特性的耦合进行

设计点计算，给定发动机的控制规律进行非设计点

计算，包括稳态性能模型计算与过渡态性能模型计

算，本质是求解由发动机平衡方程衍生的非线性残

量方程组。详见文献［29］。

过渡过程的计算可以使用准稳态计算，即使用

转子方程代替稳态性能计算中的功率平衡方程［4］。

过渡态性能模型计算的流程如图 3 所示，单一模式加

减速过渡过程性能研究见于文献［32］。

2.3 自适应循环发动机模式转换过渡过程

在典型任务剖面下，叶尖风扇三外涵自适应循

环发动机在不同工况时可工作于不同模式而获得推

力或者耗油率的性能受益，由此产生了模式转换这

一新过渡过程，见图 4。
对于第三外涵而言，其工作情况由叶尖风扇可

调静子导叶控制，该可调几何可连续调整。叶尖风

扇可调静子导叶角度调整主要影响发动机低压转子

功率平衡与总空气流量。在实际使用中，M1/M2 向

M13/M3 模式切换的本质是叶尖风扇可调静子导叶角

度不断调整的过程。M1/M2 模式是 M13/M3 模式叶

尖风扇可调静子导叶角度最小状态。

但对于第二外涵则不同，第二外涵打开/关闭由

Table 2 Four working modes of adaptive cycle engines

Mode
M1

M13
M2
M3

First bypass
Open
Open
Open
Open

Second bypass
Close
Close
Open
Open

Third bypass
Close
Open
Close
Open

Fig. 4　Schematic diagram of adaptive cycle engine mode 

switching

Fig. 2　Calculation process of the simulation model

Fig. 3　Transition state performance calculation process
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模式选择活门控制，该调节结构不同于可调静子导

叶，不可连续变化。第二外涵打开/关闭在整个过渡

过程中几乎是瞬间发生的。在第二外涵关闭时，第

一外涵气流经过前可变涵道引射器时仅需考虑流道

总压损失问题；在第二外涵打开时，第一外涵气流经

过前可变涵道引射器时还要考虑与第二外涵气流的

掺混问题。可见，第二外涵的打开与关闭对整个发

动机影响较大，且存在状态瞬间切换的情况。该构

型模式切换过渡过程第二外涵状态切换是最需要研

究的问题。

由于该构型研究还处于预研与论证阶段，相关

资料与实验数据少，无法真实详细地模拟出实际使

用中模式选择活门与前可变涵道引射器的工作情

况。本文建立的模式切换过渡过程性能仿真模型是

以准稳态为基础，可反应转子动态项变化对性能的

影响。但受制于研究现状，此性能仿真模型有如下

问题，可能会影响过渡过程性能计算结果的准确性：

（1）未考虑过渡过程部件容积效应；

（2）未考虑模式选择活门关闭时，第二外涵对第

一外涵气流的扰动；

（3）无法模拟实际使用中模式选择活门打开的

真实过程，仅以瞬间变化来表征，即一个时间步长前

后模式选择活门状态切换；

（4）未考虑模式选择活门打开过程中，第二外涵

气流与第一外涵气流逐渐掺混的真实过程。

模式切换性能仿真计算参数输入与加减速类

似，包括：时间步长、转子动态项、起始转速、可调几

何调节规律以及燃油规律。但是模式切换过渡过程

性能仿真计算终止条件与加减速过程不同：模式切

换以发动机工作状态稳定为终止条件，即用高、低压

转速波动低于设定范围；加减速则以达到终止速度

为终止条件。更多相关内容可见文献［29］。

3 自适应循环发动机快速推力变化过渡过程

控制规律设计及性能研究

目前针对叶尖风扇三外涵自适应循环发动机不

同模式之间切换设计思路与过渡过程控制规律设计

方法［29］已经开展了相关研究。本文在此基础上针对

该构型具有多个工作模式、多个可调几何的特点，将

加减速过程与模式切换结合以实现推力快速变化，

并就其控制规律设计方法与性能进行探索与分析。

3.1 快速推力变化过渡过程控制规律设计方法分析

为了更好地描述推力与转速变化情况，定义加/
减速过程推力变化率与转速变化率：

推力变化率 = 终止状态推力 - 初始状态推力

初始状态推力
× 100%

（1）
转速变化率 = 终止状态转速 - 初始状态转速

初始状态转速
× 100%

（2）
以亚声速巡航典型工况（高度 11 km，Ma=0.8）加

速过程为例，见表 3，本文涉及可调几何面积变化情

况均以初始状态为基准的相对量进行衡量。当以 M2
模式，也是 M3 模式叶尖风扇最小角度状态，从低压

转子相对物理转速 0.6（受限于部件特性）加速到 1.0
时，推力变化率为 199%。若相同转速变化率下加速

终止到最大叶尖风扇可调静子导叶角度 M3 模式时，

推力可上升 275%。相对于不调大叶尖风扇，可以获

得 76% 推力提升收益，终止推力增大 25.6%。更进一

步，若相同转速变化率下，在加速过程关闭模式选择

活门切换到 M13 模式时，推力增长率为 295%。相对

于不调整叶尖风扇且不关闭模式选择活门，多了 96%
推力提升收益，终止推力增大 32.2%。可见，若能在

加速过程中调大第三外涵分流比，并关闭模式选择

活门，加速到相同转速时可以获得更大推力提升，从

而实现同转速变化率快速推力增加。

同理，若能在加速过程中调大第三外涵分流比，

并关闭模式选择活门，加速到相同推力时仅需从低

压相对物理转速 0.6 加速到 0.81 就可满足。其加速

过程转速变化率为 35%，相对于不调整而言，转速变

化率减小 32%。可见，采用此种加速方案可以获得更

快推力提升，从而实现同推力变化率快速推力增加。

经过上述重要稳态工作点的对比分析，加速与

模式切换相结合的快速推力变化过渡过程可获得推

力提升更大更快的性能收益。快速推力变化过渡过

程实质是在转速变化时发动机相关可调几何大幅度

调整，模式选择活门状态切换。参考相关文献提出

的“中间状态”模式转换思路［29］，在模式选择活门切

换瞬间，相关可调几何变量极小可视为定值，为确保

发动机模式选择活门打开/关闭前后能正常工作，寻

求一组几何调整方案能保证两种模式下都能正常工

作且不出现喘振、超转等问题，并将发动机除模式选

择活门外其他可调几何一致时，在两种模式均可正

常工作的状态定义为“中间状态”，其对应的可调几

何调整方案需要满足位于合适的变推力模式转换区

域，且模式切换前后流量变化不大。

发动机快速推力减小过程与加速过程类似。对

于单一模式减速过程，在如图 5（a）所示的两种减速
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方案燃油规律下，发动机低压转子换算转速由 1.0 减

速至 0.5（其中，Throttle 表示稳态线的换算燃油的变

化情况，N 2 为高压转子换算转速，W f 为燃油流量，p t3

为燃烧室入口总压），推力 F随时间变化见图 5（b），更

多相关研究可见于相关文献［32］，结合模式切换可

实现推力降低更大更快的性能收益。

综上所述，整个过程因此可以分成三个阶段

（见图 6）：

（1）前加/减速阶段：发动机由初始状态加/减速

到中间状态；

（2）切换阶段：发动机进行不同模式中间状态的

过渡；

（3）后加/减速阶段：由切换至的模式中间状态

加/减速到终止状态并到终止转速。

快速推力变化过渡过程控制规律可参考相关文

献［29］模式切换控制规律设计方法：

（1）前加/减速与后加/减速状态则是保证在裕度

范围内推力单调连续；

（2）整个快速推力变化过渡过程燃油规律单调

连续；

（3）整个快速推力变化过渡过程除模式选择活

门外，其他可调几何变化应单调连续；

（4）模式切换阶段应在中间状态的模式切换转

速进行。

3.2 典型工况快速推力增加过渡过程性能分析

基于上述快速推力控制规律设计方法，对比典

型工况相同转速变化率单一模式加速过渡过程，针

对快速推力增加算例开展性能分析。选取亚声速巡

航工况点作为计算工况，并参照表 3 中的重要稳态

点，过渡态计算的其他必要参数见表 4。
Fig. 5　Fuel consumption law and thrust of deceleration 

transition process of mode M1[32]

Fig. 6　Schematic diagram of rapid thrust change transition 

process

Table 3 Performance parameters of different steady-state points in equal rotating speed variation rate of subsonic cruise

Parameter
Relative speed of low pressure rotor

Fan on blade variable stator vane angle βVSV，Flade/（°）
Core driven fan stage variable stator vane angle βVSV，CDFS/（°）

High pressure compressor variable stator vane angle βVSV，HPC/（°）
Front variable area of bypass injector A22
Rear variable area of bypass injector A52

Area of high pressure turbine variable area nozzle AVAN，HPT
Area of low pressure turbine variable area nozzle AVAN，LPT

Nozzle throat section area A8
Thrust/N

Total air flow/（kg/s）
Rate of thrust change/%

M1
0.6
-85
-30
-20

1
1
1
1
1

7 433
86.18

M2
1.0
85

-30
-20

1
1
1
1
1

22 208
131.75

199

M3
1.0
0

-30
-20

1
1
1
1
1

27 883
176.78

275

M13
1.0
0
0
0
1

0.25
1

1.1
1

29 369
176.81

295
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基于快速推力变化的控制规律设计思路，整个

过程可以分成三个阶段：

（1）前加速阶段：在 M3 模式从起始状态低压相

对物理转速 0.6 加速到 M3 模式中间状态低压相对物

理转速 0.79，即此中间状态对应的模式切换转速。

（2）切换阶段：在模式切换转速下，由 M3 模式中

间状态切换到 M13 模式中间状态。

（3）后加速阶段：从 M13 模式中间状态以模式切

换转速加速到叶尖风扇可调静子导叶最大角度的

M13 模式直至终止转速。

快速推力变化过程控制规律设计主要涉及的参

数包括可调几何参数和换算燃油流量。经过计算与

调试，拟定同转速变化率快速推力变化过渡过程调

节规律与燃油规律，调节规律见表 5 与图 7，燃油规律

见图 8。
其中“快速推力增加”为快速推力增加过渡过程

的燃油规律，“单一模式加速”是初始状态叶尖风扇

可调静子导叶最小的 M3 模式不做任何调整的燃油

规律。为了让燃油规律尽可能一致，“单一模式加

速”的燃油规律采用相同的燃油流量变化率，最终稳

定在低压相对物理转速 1.0 对应的稳态点对应的燃

油流量上。

基于过渡态性能仿真模型，利用上述调节规律

与燃油规律，可进行同转速变化率快速推力增加过

渡过程与单一模式加速过渡过程性能计算及对比分

析。快速推力增加与单一模式加速过渡过程转子相

对物理转速随时间变化见图 9。
从图中看出，快速推力增加过渡过程从低压相

对物理转速 0.6 加速到 1.0 所需时间为 9.42 s，而采用

相似燃油规律下单一模式加速过渡过程从低压相对

物理转速 0.6 加速到 1.0 所需时间为 9.64 s。可见，二

者在相似燃油规律下，快速推力变化过渡过程要略

短于单一模式加速过渡过程。由图 9（a）可知，相对

于单一模式加速过渡过程，快速推力变化过渡过程

中由于进行了大幅度的可调几何调整以及模式选择

活门的状态切换，转速波动要比单一模式加速过渡

过程剧烈。

快速推力增加与单一模式加速过渡过程性能参

数随时间变换可见于表 6和图 10。快速推力增加过渡

过程推力从起始 7.43 kN经过 9.42 s可加速到 29.38 kN，

推力增长率为 295.42%。而单一模式加速过渡过程

从起始 7.43 kN 经过 9.64 s 加速到 22.19 kN，推力增长

率为 197.85%。快速推力不仅推力增长率要大得多，

其终止状态获得的最大推力也要比单一模式高出

32.4%。由此可以看出采用快速推力增加方案可以

在加速过程中获得更好的加速性能，且能加速到更

大的推力，很好地体现快速推力增加过渡过程的设

计初衷。

由于快速推力增加过渡过程叶尖风扇可调静子

导叶角度不断增加直至最大，总空气流量增大幅度

要比单一模式大得多。由于快速推力增加过渡过程

中相关可调几何会大幅调整，其推力、总空气流量与

涡轮前温度随时间变化不像单一模式加速那样平

滑，其波动更大，尤其在模式选择活门状态切换

Table 4 Key parameters of the transition process of rapid 

thrust increase

Parameter
Height/km

Flight Mach number
Time step/s

Inertia of low pressure rotor/（kg·m2）
Design speed of low pressure rotor/（r/min）

Inertia of high pressure rotor/（kg·m2）
Design speed of high pressure rotor/（r/min）

Afterburner working condition
Relative physical speed of initial low pressure rotor
Relative physical speed of final low pressure rotor

Value
11
0.8

0.02
7.0

9 170
6.0

15 000
No
0.6
1.0

Table 5 Adjustable geometric adjustment of transition process of rapid thrust increase

Time/s
Fan on blade variable stator vane βVSV，Flade/（°）

Core driven fan stage variable stator vane βVSV，CDFS/（°）
High pressure compressor variable stator vane βVSV，HPC/（°）

Front variable area bypass injector A22
Rear variable area bypass injector A52

Area of high pressure turbine variable area nozzle AVAN，HPT
Area of low pressure turbine variable area nozzle AVAN，LPT

Nozzle throat section area A8

0
-85
-30
-20

1
1
1
1
1

3
-40
-15
-10

1
0.25

1
1.1
1

4.5
-40
-15
-10

0
0.25

1
1.1
1

6
-40
-15
-10

0
0.25

1
1.1
1

8
0
0
0
0

0.25
1

1.1
1
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前后。

表 7 和图 11 给出了快速推力增加与单一模式加

速过渡过程中各部件的喘振裕度变化情况。

对于风扇而言，快速推力增加整个过渡过程中

喘振裕度最小值是 18%，在前加速阶段，风扇工作

点逐渐移向喘振边界，其喘振裕度逐渐下降。在模

式切换阶段，模式选择活门关闭以后，涡轮前温度

升高，高低压转差变大，风扇工作点远离喘振边界。

在后加速阶段，随着核心机驱动风扇可调静子导叶

角度 βVSV，CDFS 继续增大，风扇工作点喘振裕度进一

步提高直至稳定。而单一模式加速过渡过程，其喘

振裕度呈不断下降趋势。但是相较于单一模式加

速过渡过程而言，快速推力过渡过程风扇喘振裕度

波动更大。

对于核心机驱动风扇而言，快速推力增加整个

过渡过程中喘振裕度最小值是 3%。在初始状态时，

其工作点就很接近喘振边界，整个前加速阶段，核心

机喘振边界一直维持在比较低的状态，这是高低转

子转差不大、核心机驱动风扇抽吸能力不强的缘故。

到了模式切换阶段，随着模式选择活门的关闭，第二

外涵分流比变为 0，进入核心机的空气流量大幅增

加，高压转速突增，高低压转子转差大幅变大，使得

核心机驱动风扇的抽吸能力迅速增强，从而使得核

心机驱动风扇喘振裕度得到大幅改善。单一模式加

速过渡过程，核心机驱动风扇喘振裕度呈逐渐上升

的趋势。可以看出，快速推力增加过渡过程虽然在

Table 6 Performance parameters of transition process of rapid thrust increase and single model acceleration

Scheme
Parameter

Initial value
Terminate value

Relative change/%

Rapid thrust increase
Thrust

/kN
7.43

29.38
295.42

Total air flow/（kg/s）
86.2

176.8
105.10

Temperature
before turbine/K

1 125
1 638
45.60

Single model acceleration
Thrust

/kN
7.45

22.19
197.85

Total air flow/（kg/s）
86.1

131.7
52.96

Temperature
before turbine/K

1 126
1 503
33.48

Fig. 8　Fuel consumption law of transition process of rapid 

thrust increase and single model acceleration

Fig. 7　Schematic diagram of adjustable geometric 

adjustment of transition process of rapid thrust increase
Fig. 9　Relative physical speed of the rotor in transition 

process of rapid thrust increase and single model 

acceleration
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前加速阶段核心机驱动风扇喘振裕度较低，但随着

模式的切换，其喘振裕度可以得到大幅改善。

对于高压压气机，快速推力增加整个过渡过程

中喘振裕度最小值是 25%。在前加速阶段与模式切

换阶段，高压压气机工作点逐渐远离喘振边界，其喘

振裕度不断上升，尤其是在模式选择活门关闭以后，

高低压转子转速差大幅上升，高压压气机喘振裕度大

幅增加。单一模式加速过渡过程中，高压压气机工作

Table 7 Surge margin of transition process of rapid thrust change and single model acceleration (%)

Scheme
Parameter

Initial value
Terminate value
Minimum value

Rapid thrust increase
Fan
55
36
18

Fan driven by core engine
5

56
3

High pressure compressor
29
26
25

Single model acceleration
Fan
55
34
34

Fan driven by core engine
5

21
4

High pressure compressor
29
39
27

Fig. 11　Surge margin of transition process of rapid thrust increase and single model acceleration

Fig. 10　Performance parameters of transition process of rapid thrust increase and single model acceleration
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点逐渐远离喘振边界，其喘振裕度不断上升，这也是

高低压转子转速差随着加速的进程不断变大的缘

故。可见，相较于单一模式加速过渡过程，快速推力

增加过渡过程中，高压压气机喘振裕度呈先增后减趋

势，有一定波动，但是整个过程都有充分的喘振裕度。

由此可见，快速推力增加整个过渡过程相较于

单一模式加速过渡过程，由于相关可调几何参数需

大幅调整，风扇、核心机驱动风扇及高压压气机工作

移动范围更大，其喘振裕度大幅波动，最需要注意的

是前加速阶段核心机驱动风扇存在喘振裕度不够的

可能，但是随着模式选择活门打开，核心机驱动风扇

喘振裕度能得到大幅改善。

图 12 给出快速推力增加过渡过程回流裕度随时

间变换关系。在进入切换阶段以后模式选择活门关

闭，故仅在前加速阶段存在回流的情况，该阶段回流

裕度在 6.01%~9.92% 内变化，可避免第一外涵气流回

流至第二外涵。

4 结 论

本文针对自适应循环发动机工作模式灵活多样

及宽可调几何调整范围特点，提出了加减速结合模

式切换可实现推力快速变化的新过渡过程，并通过

性能仿真模型进行了对比验证，得到如下结论：

（1）快速推力变化过渡过程是模式切换与加减

速相结合的新过渡过程，即在转速不断变化的同时

发动机相关可调几何大幅度调整，且过程中模式选

择活门状态切换。整个过程分成前加速、切换以及

后加速三个阶段。

（2）快速推力增加整个过渡过程相较于单一模

式加速过渡过程相关可调几何需大幅调整，风扇、核

心机驱动风扇及高压压气机喘振裕度有大幅波动，

但随着模式选择活门打开，核心机驱动风扇喘振裕

度能得到大幅改善。回流裕度可通过合适的控制规

律设计而确保在合理范围内波动。

（3）在亚声速巡航工况下，发动机在 M3 模式叶

尖风扇最小角度状态下，低压相对物理转速从 0.6
加速到 1.0 过程中，不断调大叶尖风扇可调静子导

叶角度并关闭模式选择活门，可获得大幅的推力提

升收益，最大可使终止推力增大 32.4%，加速时间

也低于单一模式加速过渡过程，实现同转速变化率

的快速推力增加。

本文针对自适应变循环发动机多类调部件、多

种工作模式的特点，通过匹配分析、敏感性分析、规

律设计等非纯数学手段，为后续分析优化提供计算

边界与数据支撑，确定了规律设计基本准则，后续研

究可与相关数学算法相结合，开展规范化流程下的

高效优化设计。
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Preliminary performance research of rapid thrust change 
transient process on an adaptive cycle engine
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Abstract：As an advanced power device designed for the future flight platforms， the adaptive cycle engine 
is based on the concept of a variable cycle engine and takes into account various factors such as aircraft-engine 
integrated design and thermal management to ensure comprehensive performance. This engine drives more vari⁃
able components to adjust bypass ratio， pressure ratio， gas flow rate and working mode， which can adapt to the 
complex requirements of different flight missions and obtain performance optimization in a larger flight envelope. 
Based on the adaptive cycle engine performance model and previous performance researches， this paper puts for⁃
ward a new transient process to realize rapid thrust change via combined the acceleration/deceleration with operat⁃
ing mode switch transient process and carries out the contrast verification via the performance model. According 
to acceleration/deceleration and mode switch control schedule design， the rapid thrust change transient process 
performance analysis on typical working condition is carried out and the related control schedule design method 
feasibility is verified. Under the subsonic cruise condition， the relative physical speed of low pressure rotor of en⁃
gine rises up from 0.6 to 1.0 at the minimum angle of the fan on blade of mode M3， leading to the maximum termi⁃
nation thrust growth of 32.4%. Compared with the single mode acceleration and deceleration transient process， 
the thrust variation range is wider， the acceleration time is shorter， and the rotate speed variation range is smaller.

Key words： Adaptive cycle engine； Transition state； Rapid thrust change； Control schedule； Model 
switch
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