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STOVL推进系统模式转换过程建模及分析
江天牧，张晓博，王占学

（西北工业大学 动力与能源学院，西安 710129）

摘　　　  要：    在通过对离合器组件的动力学分析建立离合器动态性能计算模型的基础上，根据短距起飞 /垂
直降落（STOVL）推进系统各部件在不同工作状态下的耦合关系，建立了 STOVL推进系统模式转换过程的共

同工作方程组，即其动态性能仿真模型，并提出了 STOVL推进系统短垂模式与常规模式相互转换的控制策

略，对比了不同离合器接合速度下模式转换过程中的性能参数特点。结果表明：建立的仿真模型在模式转换

过程中与国外文献数据相比最大误差为 3.76%；提出的控制策略可保证模式转换过程中 STOVL推进系统无

超温、超转现象，且喘振裕度变化在 0.1%以内；模式转换过程中离合器接合时间越短，其瞬时摩擦产热量越

大，但总产热量越小。
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Modeling and analysis of mode conversion process for
STOVL propulsion system

JIANG Tianmu， ZHANG Xiaobo， WANG Zhanxue

（School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710129，China）

Abstract:   Based on the clutch dynamic performance calculation model established by the dynamic
analysis  of  the  clutch  components， the  co-working  equations  of  STOVL  propulsion  system  mode
conversion  process， namely  its  dynamic  performance  simulation  model，were  set  up， according  to  the
coupling  relationship  of  short  takeoff  and  vertical  landing  (STOVL)  propulsion  system  components  in
different working states. The control strategies for the conversion between STOVL mode and conventional
mode were proposed，and the characteristics of the performance parameters during the conversion process
under different clutch engagement speeds were compared. Results showed that the maximum error of the
simulation model was 3.76% compared with the foreign research data in the process of mode conversion.
In the process of mode conversion，the proposed control strategy can ensure that there was no overlimit of
temperature and speed of STOVL propulsion system，and the surge margin change was less than 0.1%. In
the  process  of  mode  conversion， the  shorter  clutch  engagement  time  of  mode  conversion  process， the
greater instantaneous frictional heat generation，but the lower total heat generation.

Keywords:   short takeoff and vertical landing (STOVL)；clutch；lift fan；
dynamic performance；mode conversion

 

短距起飞/垂直降落（short takeoff and vertical
landing, STOVL）战斗机可以在较短的跑道上实现

短距离起飞，降落时可不借助跑道垂直降落，同

时具备传统战斗机的高速、高机动性的特点[1-2]。

美国联合攻击机计划（JSF）发展出的 F-35B STOVL
战斗机成功结合了 F-16C战斗机的超声速性能
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与 AV-8B战斗机的短距起飞/垂直降落能力[3]。

F-35B战斗机能克服 AV-8B战斗机存在的起

飞质量小，飞行速度低的缺点，关键在于其特殊

的动力系统 F135-PW-600[4]。F135-PW-600是典

型的轴驱动升力风扇式 STOVL推进系统 [5-6]，可

以在常规工作模式（后文简称常规模式）和短距起

飞/垂直降落工作模式（后文简称短垂模式）。在

常规模式中，推进系统仅巡航发动机工作，与混

排涡扇发动机工作状态一致；在短垂模式中，位

于飞机驾驶座后方的一个升力风扇通过离合器和

驱动轴连接到巡航发动机上，同时打开位于机翼

根部的两个滚转喷管与向下偏转的巡航发动机喷

管一起产生 4个向上的推力，实现短距/垂直起降

功能[7-10]。

洛克希德马丁公司及罗罗公司在研制 F-35B
及其推进系统 F135-PW-600发动机过程中发表了

诸多公开文献，内容涵盖升力风扇进气道及辅助

进气道与推进系统的匹配设计[7-11]，STOVL推进

系统飞机/发动机（后文简称飞/发）一体化控制方

法[12-13]，轴驱动升力风扇式推进系统工作原理[14-15]

等方面。

针对轴驱动升力风扇式 STOVL推进系统的

建模与仿真，西北工业大学的刘帅等建立了稳态

STOVL推进系统模型，并基于稳态仿真模型进行

了参数研究[16]。克莱菲尔德大学针对 4种不同升

力风扇驱动方式的 STOVL推进系统进行了性能

分析，通过比较确定轴驱动式升力风扇具有较大

的性能优势，并计算了 F135-PW-600发动机的稳

态性能[17-18]。南京航空航天大学的任冰涛和符大

伟等应用特性外推、基元级理论等方法建立了轴

驱动升力风扇式 STOVL推进系统仿真模型，但

未考虑离合器动态工作性能对推进系统工作状态

的影响[19-20]。中国航发沈阳发动机研究所的袁长

龙等开展了基于常规发动机发展 STOVL推进系

统的设计方法研究[21]。空军工程大学的张海明对

比了 STOVL推进系统在 3种不同工况下的性能

参数[22]。荷兰宇航实验室的 Visser等计算了升力

风扇接合与断开过程的发动机转速等参数响应曲

线，但未给出建模过程及共同工作方程建立方法，

也没有考虑滚转喷管和其他可调几何参数的影响[23]。

针对轴驱动升力风扇 STOVL推进系统，本文

通过对离合器摩擦片及主、从动轴的动力学分析，

得到了主、从动轴的转动微分方程及在推进系统

模式转换过程中离合器工作判断方法，据此建立

了离合器动态性能计算模型。针对模式转换过程

中离合器与升力风扇轴及巡航发动机低压轴在

STOVL推进系统不同工作状态下存在多种工作

方式及耦合状态，建立了可根据推进系统工作状

态自适应选择数学模型及平衡方程的部件模型，

并给出了推进系统不同工作状态相互转换过程的

计算方法，据此搭建出轴驱动升力风扇式 STOVL
推进系统模式转换过程动态性能仿真模型，计算

了离合器接合、分离过程的转速变化曲线与

文献 [23]仿真数据对比验证了模型的计算精度。

基于此模型研究了 STOVL推进系统模式转换过

程控制策略和模式转换过程中推进系统性能参数

变化规律。

 1    计算模型

 1.1   轴驱动升力风扇式STOVL推进系统结构分析

本文所研究的 STOVL推进系统在结构上与

F135-PW-600基本一致。巡航发动机为混合排气

涡扇发动机，主要部件包括进气道（inlet）、风扇

（fan）、压气机（compressor）、燃烧室（burner）、高

压涡轮（high  pressure  turbine,  HPT） 、低压涡轮

（low pressure turbine, LPT）、混合室（mixer）和喷管

（nozzle）。除巡航发动机外，STOVL推进系统还

包括升力风扇系统、滚转喷管系统和传动离合系

统，升力风扇系统组成部件包括进气道（inlet）、升

力风扇（lift fan）和喷管（nozzle）；滚转喷管由滚转

引气涵道（roll post duct, RPD）和喷管（nozzle）组成；

传动离合系统位于升力风扇和巡航发动机之间，

包含升力风扇齿轮箱、升力风扇驱动轴、离合器

（clutch）和向前延伸的巡航发动机低压轴[3]。

STOVL推进系统作为战斗机的动力系统，在

起飞后必须具备高速巡航能力，而不能有过大的

空气流量。起飞和降落时又要提供足够大的推力，

以实现短距/垂直起降。故而 STOVL推进系统需

要具有两种不同的工作模式：常规模式和短垂模

式。在常规模式下，通过离合器断开升力风扇与

巡航发动机的连接，升力风扇转速和气流流量为

零，升力风扇不产生升力。滚转喷管关闭，滚转

喷管引气量为零，滚转喷管不产生推力。此时，

STOVL推进系统工作状态与常规混排涡扇发动

机一致，全部推力由巡航发动机产生。在短垂模

式下，离合器将巡航发动机与升力风扇连接起来，

通过干摩擦将巡航发动机的低压轴力矩传递至升

力风扇，以驱动升力风扇旋转产生升力。滚转喷
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管引气涵道打开，外涵道部分气流通过滚转喷管

向下喷出产生向上的推力，以进行横向控制。三

轴承偏转喷管向下偏转产生向上的推力[13]。

 1.2   传动离合系统计算模型及工作过程分析

 1.2.1    传动离合系统动力学分析

Jlf

Jlp

ωlf ωlp

Mcl

Mlf

Mfan

MLPT

传动离合系统连接升力风扇及巡航发动机低

压转子。位于升力风扇和巡航发动机之间的离合

器将升力风扇驱动轴与巡航发动机低压轴分开，

通过摩擦力矩来传递动力，并通过分离与接合来

控制两轴的工作状态。图 1为离合器在轴驱动升

力风扇式 STOVL推进系统中的位置及力学示意

图，图中 为升力风扇、升力风扇齿轮箱及升力

风扇驱动轴的等效转动惯量； 为低压转子的转

动惯量； 为升力风扇驱动轴角速度； 为低压

轴角速度； 为摩擦力矩，分别作用在升力风扇

驱动轴与低压轴上大小相等、方向相反； 为升

力风扇驱动轴输入升力风扇的扭矩； 为低压

轴输入风扇的扭矩； 为低压涡轮输入低压轴

的扭矩。
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图 1    传动离合系统示意图

Fig. 1    Schematic diagram of transmission and clutch system
 

以离合器为界分别进行动力学分析，升力风

扇驱动轴的转动微分方程为

Jlf
dωlf

dt
= Mcl−Mlf （1）

低压转子的转动微分方程为

Jlp
dωlp

dt
= MLPT−Mfan−Mcl （2）

如图 1所示，离合器工作原理可简化为一对

或多对摩擦片在法向压紧力作用下，因两摩擦片

间存在的相对运动或相对运动的趋势，产生的切

向摩擦力作用在两侧的摩擦片上产生大小相等方

向相反的一对摩擦力矩，其实质是低压轴转子侧

的摩擦片将自己的运动传递到升力风扇侧的摩擦

片，使两侧的摩擦片运动状态趋向一致。

离合器存在两种工作状态：滑动状态和锁定

状态。当离合器以滑动状态工作时，两侧的摩擦

片存在相对运动，此时离合器产生的摩擦力矩为

滑动摩擦力矩。本文将摩擦片简化为内环半径为

r1 r2，外环半径为 的圆环，根据摩擦学原理，离合器

摩擦力矩为：

Mcl =Z×Mf = Z×
w r2

r1
r×dM =

Z×
w r2

r1

2πµkr2Fn

π（r2
2 − r2

1）
dr =

2
3

ZµkRFn

R =
r3

2 − r3
1

r2
2 − r2

1

（3）

Z Mf

µk Fn

R

式中 为离合器摩擦片对数； 为单对摩擦片产

生的滑动摩擦力矩； 为滑动摩擦因数； 为施加

在摩擦片法向的压紧力； 为摩擦片当量半径。

Z R
µk Fn

Fn

由式（3）可知，滑动摩擦力矩的大小由 、 、

和 决定，在滑动摩擦过程中，通过调节压紧力

，控制摩擦力矩大小从而控制离合过程。

Pcl Qcl

当离合器处于滑动状态时，因为存在大量的

摩擦生热，离合器输入功率将大于输出功率，两

者之差即为摩擦耗散功率 ，摩擦产热量 为摩

擦耗散功率的积分。

Pcl = Mcl（ωlp−ωlf） （4）

Qcl =
w t

0
Pcldt （5）

当离合器以锁定状态工作时，两侧的摩擦片

不存在相对运动，此时离合器摩擦力矩为静摩擦

力矩，用于保持两摩擦片的运动状态相同有

dωlf

dt
=

dωlp

dt
（6）

 1.2.2    离合器工作状态

Mf,max =∞

在模式转换过程中，离合器的工作状态也会

随之改变，离合器会在滑动状态和锁定状态间切

换。判断离合器工作状态的依据在于，离合器能

否提供足够的力矩使离合器两侧的摩擦片保持相

同的运动状态。当离合器锁锁死时，离合器通过

硬连接将两轴锁定在一起，此时离合器提供的最

大力矩可看作无穷大，即 。当离合器锁

脱离时，离合器通过摩擦力传递力矩，此时离合

器提供的最大的摩擦力矩如式（7）所示。

Mf,max =
2
3

ZµsRFn （7）

µs Mf,max式中 为静摩擦因数。 即为离合器传递摩

擦力矩能力上限。

Mcl Mcl≤Mf,max

Mcl > Mf,max

在过渡态计算中，当前一时间步的离合器工

作状态为锁定状态，假设当前时间离合器保持锁

定状态，联立式（1）、式（2）、式（6），计算出离合器

传递力矩 ，若 ，则假设成立，离合器

工作状态为锁定状态；若 ，则假设不成
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立，离合器工作状态为滑动状态。

Mcl ωlf ωlp

ωlf < ωlp

ωlf≥ωlp

当前一时间步为滑动状态，假设当前时间离

合器处于滑动状态，由式（3），计算出离合器传递

力矩 ，代入式（1） 、式 （2） ，求得 、 ，若

，假设成立，当前时间离合器工作状态为

滑动状态；若 ，则假设不成立，当前时间离

合器工作状态为锁定状态。

 1.3   过渡态性能计算

本文通过部件法建立 STOVL推进系统动态

性能仿真模型，以部件性能仿真为基础对各个部

件进行封装，采用面向对象的整机性能建模方

法[24]，同时考虑转子转动惯量与部件容积效应的

影响[25]，通过对推进系统的动态平衡方程组进行

求解确定推进系统的工作状态与性能，其仿真模

型如图 2所示，图中带箭头的线表示引气，标注的

百分数表示引气比例，Duct表示外涵道及滚转喷

管的气流流道。根据文献 [26]建立进气道、压气

机、混合室、燃烧室与尾喷管等部件计算模型；根

据文献 [19]建立升力风扇计算模型；根据文中第

1.2节建立离合器计算模型。
 
 

Duct Nozzle

Inlet
Duct RPD Duct

Lift fan Clutch Inlet Compressor Burner HPT LPT Mixer Nozzle

Nozzle

Fan

10%
15%

图 2    STOVL推进系统仿真模型

Fig. 2    Simulation model of STOVL propulsion system
 

qm,fb A8

Aroll Fn

Amixouter

本文建立的过渡态性能计算模型可调参数为：

燃油质量流量 ，巡航发动机喷管喉部面积 ，

滚转喷管出口面积 ，离合器法向压紧力 ，混

合室外涵面积 。

 1.3.1    平衡方程及迭代变量

建立部件级推进系统仿真模型，关键在于确

定迭代变量和平衡方程，通过迭代求解迭代变量，

以满足平衡方程的约束，确定推进系统共同工作

点，从而求得发动机的性能参数。

qm,fan,in

qm,fan,map

qm,com,in

qm,com,map

qm,lf,in

qm,lf,map

qm,HPT,in

qm,HPT,map

qm,LPT,in

qm,LPT,map

ps,mixinner

ps,mixouter qm,nozz,in

STOVL推进系统热力循环计算过程中建立

的平衡方程如表 1所示，表中   是前一部件

传递来的风扇进口质量流量， 是通过特性

图差值出的风扇进口质量流量， 是前一部

件传递来的压气机进口质量流量， 是通过

特性图插值出的压气机进口质量流量， 是前

一部件传递来的升力风扇进口质量流量，

是通过特性图插值出的升力风扇进口质量流量，

是前一部件传递来的高压涡轮进口质量流

量， 是通过特性图插值出的高压涡轮进口

质量流量， 是前一部件传递来的低压涡轮

进口质量流量， 是通过特性图插值出的低

压涡轮进口质量流量， 是混合室内涵进口

静压， 是混合室外涵进口静压， 是前

一部件传递来的巡航发动机喷管进口质量流量，

qm,nozz,cap

qm,rollnozz,in

qm,rollnozz,cap

qm,lfnozz,in

qm,lfnozz,cap

MHPT Mcom

是巡航发动机喷管可流通质量流量，

是前一部件传递来的滚转喷管进口质量

流量， 是滚转喷管可流通质量流量，

是前一部件传递来的升力风扇喷管进口

质量流量， 是升力风扇喷管可流通质量流

量， 是高压涡轮传递到高压轴的力矩， 是

高压压气机传递到高压轴的力矩。
 

表 1    STOVL推进系统平衡方程

Table 1    Equilibrium equations of STOVL propulsion system

序号
离合器状态

滑动状态 锁定状态

1 qm,fan,in = qm,fan,map

2 qm,com,in = qm,com,map

3 qm,HPT,in = qm,HPT,map

4 qm,LPT,in = qm,LPT,map

5 ps,mixinner = ps,mixouter

6 qm,nozz,in = qm,nozz,cap

7 MHPT = Mcom + Jhp
dωhp

dt

8 MLPT = Mfan +Mcl + Jlp
dωlp

dt
9 qm,rollnozz,in = qm,rollnozz,cap

10 qm,lf,in = qm,lf,map

11 qm,lfnozz,in = qm,lfnozz,cap

12 Mcl = Mlf + Jlf
dωlf
dt
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Mcl

dωlf/dt

Mcl

dωlf/dt

STOVL推进系统在常规混排涡扇发动机的

8个平衡方程基础上还需建立滚转喷管流量平衡

方程、升力风扇流量平衡方程及升力风扇喷管流

量平衡方程。是否建立离合器力矩平衡方程由离

合器工作状态决定，通过对离合器工作过程分析

可知，当离合器处于锁定状态时，离合器两端的

轴被固定在一起，离合器计算过程不存在自由变

量，此时只需联立式（1）、式（2）、式（6），计算出离

合器传递力矩 ，即可完成离合器计算，不需要

额外建立平衡方程；当离合器处于滑动状态时，

升力风扇驱动轴角加速度 未知，由式（3）求
得离合器传递力矩 后，建立离合器力矩平衡方

程以求解 。故当离合器处于锁定状态时，

需建立 11维平衡方程组；当离合器处于滑动状态

时需要建立 12维平衡方程组。

dωlp/dt dωhp/dt

qm,lf qm,inlet

βlf βfan

βcom βHPT βLPT

Bfan αroll

当离合器处于锁定状态时，推进系统动态仿

真模型存在 11个迭代变量，分别是低压轴角加速

度 ，高压轴角加速度 ，升力风扇进气

质量流量 ，巡航发动机进气质量流量 ，升

力风扇压比比 ，风扇压比比 ，压气机压比比

，高压涡轮压比比 ，低压涡轮压比比 ，

风扇涵道比 ，滚转喷管分流比 ，滚转喷管分

流比为滚转喷管进口质量流量与风扇外涵出口质

dωlf/dt dωlp/dt dωlf/dt

dωlf/dt

量流量之比。此时升力风扇驱动轴角加速度

可以直接由 计算得到，故 在锁

定状态下不是迭代变量。当离合器处于滑动状态

时，STOVL推进系统除了锁定状态存在的 11个

迭代变量外， 也是未知的，故滑动状态共

有 12个迭代变量。

 1.3.2    模式转换过程计算流程

由上文分析可知，当推进系统存在离合器部件

时，因为离合器工作状态不确定，且其不同工作状态

对应不同的平衡方程组。如果在发动机迭代计算过

程中就进行离合器工作状态判断并根据工作状态选

定平衡方程，会导致离合器工作状态在相邻迭代步

上反复变换导致发动机迭代程序无法收敛。

针对以上问题，在推进系统迭代计算模型中

加入离合器工作状态判断模块。在进入发动机迭

代计算前需要假定离合器的工作状态，根据假定

的工作状态选定推进系统平衡方程组和迭代变量，

平衡方程收敛后，进入离合器工作状态判断模块

检验假定的工作状态是否符合限制条件，如果满

足限制条件则进行下个一时间步的过渡态计算，

如果不满足则切换离合器工作状态，并重新开始

迭代计算当前时间步的推进系统动态性能参数。

具体计算过程如图 3所示。
 

读取当前
时间步的
控制变量

保存发动机
的状态变量
并准备计算
下一时间步

保存发动机
的状态变量
并准备计算
下一时间步

基于
Newton-

Raphson方法
更新迭代

变量

基于
Newton-

Raphson方法
更新迭代

变量

升力风扇部件
模型计算

升力风扇部件
模型计算

滑动状态下的
离合器计算

锁定状态下的
离合器计算

巡航发动机
性能计算

巡航发动机
性能计算

计算12个平衡
方程的残差

计算12个平衡
方程的残差

平衡方程
收敛

平衡方程
收敛

离合器滑动
离合器锁定

初始化滑动
状态下的11个

迭代变量

初始化锁定
状态下的12个

迭代变量

读取当前
时间步的
控制变量

是

是

是

是

否

否 否

否

图 3    模式转换过程动态性能计算流程图

Fig. 3    Flow chart of dynamic performance calculation during mode conversion
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 1.4   模型验证

为了验证 STOVL推进系统仿真模型的计算

精度，本文与文献 [23]提供的升力风扇接合与断

开过程动态响应数据进行对比。文献 [23]研究

的推进系统与 F135-PW-600相比有一定简化且循

环参数也有一定区别，为混排涡扇发动机通过离

合器外接升力风扇，主要循环参数有：发动机进

气质量流量为 100 kg/s，总压比为 39，涡轮前温度为

2 050 K。升力风扇在完全接合时推力为 47 kN，

升力风扇质量流量为 130 kg/s。将以上循环参数

作为设计参数输入本文搭建的动态性能仿真模型

中，在模拟过程中全程关闭滚转喷管。以文献中

的高压轴转速变化曲线及发动机喷管变化曲线为

控制规律输入模型中。输入压紧力变化规律，在

0.2 s开始加大离合器力矩驱动升力风扇接合上

低压轴，在 2 s减小离合器力矩使升力风扇与低

压轴脱离。模拟结果与文献 [23]数据对比如图 4
所示，可以看出在升力风扇接合与分离过程中，

升力风扇转速与低压轴转速的计算结果与文

献 [23]数据趋势一致，最大误差为 3.76%，说明本

文所建立的轴驱动升力风扇式 STOVL推进系统

动态性能仿真模型具有较高的计算精度。
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图 4    升力风扇接合、脱离过程模拟结果与文献 [23]

数据对比

Fig. 4    Comparison of lift-fan engagement and disengagement

simulation results with Ref.[23] data
 

 2    计算与分析

 2.1   STOVL推进系统设计点选取

H = 0 m Ma =

0

以常规模式下地面静止状态点（ 、

）作为 STOVL推进系统的设计点，主要设计点

参数：涡轮前温度为 2 200 K，风扇增压比为 5.22，

压气机增压比为 5.74，涵道比为 0.645，冷却气流

引气量为 25%，巡航发动机进口质量流量为

H = 0 m Ma = 0

H =9 700 m Ma = 1.2

142 kg/s。在设计点时虽然升力风扇不工作，但需

进行设计点计算以确定升力风扇几何参数及设计

点在部件特性图上的位置，升力风扇主要设计点

参数：增压比为 2.4，升力风扇进口质量流量为

204 kg/s。求解 STOVL推进系统在短垂模式下地

面静止状态（ 、 ）工作点及常规模式

下高空巡航状态（ 、 ）工作点的

性能参数与文献 [18]给出的 F135-PW-600的性能

参数对比，如表 2及表 3所示。仿真结果与文

献 [18]吻合较好，表明本文选取的设计点有一定

的合理性。
 
 

表 2    短垂模式地面静止工作点性能参数

Table 2    Performance parameters of ground static operating

point in STOVL mode

参数 仿真结果 文献 [18]数据

涡轮前温度/K 2 197.7 2 200

涵道比 0.645 0.645

巡航发动机推力/kN 78.1 78.1

升力风扇推力/kN 81.5 81.1

滚转喷管推力/kN 18.1 17.9

 
 

表 3    常规模式高空巡航工作点性能参数

Table 3    Performance parameters of high altitude cruising

point in conventional mode

参数 仿真结果 文献 [18]数据

涡轮前温度/K 2 198.7 2 200

涵道比 0.55 0.55

净推力/kN 64.5 65.0
 
 

 2.2   模式转换过程仿真

本文研究低空飞行过程中 STOVL推进系统

的模式转换过程。当飞机从悬停状态过渡到平飞

状态，推进系统需从短垂模式转换至常规模式；

当飞机从平飞状态过渡到悬停状态，推进系统需

从常规模式转换至短垂模式。在模式转换过程中

应保证巡航发动机性能参数不出现大范围波动，

避免高低压轴转速及涡轮前温度超限，发动机推

力应当平稳过渡。

 2.2.1    短垂模式转换至常规模式

推进系统从短垂模式转换至常规模式需要完

成滚转喷管关闭和升力风扇脱离两个动作，为避

免升力风扇脱离时力矩突变幅度过大导致巡航发

动机工作状态波动，在离合器锁解除锁定前离合
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器压紧力需要足够大，使最大静摩擦力矩足以提

供离合器力矩。离合器解除锁定后，开始进行模

式转换，先关闭滚转喷管，之后逐步调小离合器

压紧力至 0 N，使升力风扇因驱动力矩减小，转速、

推力逐渐下降，当升力风扇推力低于一定水平后，

模式转换完成[13]。

Amixouter A8

A8

Amixouter

在滚转喷管关闭过程中，随滚转喷管流量减

小，风扇外涵流量会大幅减小，会导致风扇裕度

下降。可通过放大 及 ，将原本滚转喷管

的流量引至巡航发动机喷管，从而保持涵道比不

变，避免风扇裕度下降。在升力风扇脱离过程中，

低压轴负载力矩逐渐减小，若不调节发动机几何

参数，会导致发动机超转。通过调节 降低涡轮

落压比，从而降低涡轮功率，避免转速超转。涡

轮落压比下降又会导致混合室内涵总压上升，改

变内外涵流量分配，从而导致外涵流量减小，风

扇裕度下降，此时可调节 以保持混合室内

外涵流量比，避免风扇裕度下降。

Aroll 0.033 m2

15 267 N

qm,fb Amixouter

A8 ωhp ωlp Bfan

据此，本文分两步完成短垂模式转换至常规

模式过渡过程控制，在 0～1 s， 从 线性

变化至 0 m2，在 1～2 s离合器压紧力从

（此时离合器的最大静摩擦力矩刚好为升力风扇

100%转速下消耗的扭矩）线性变化至 0 N之后保

持 0 N至仿真结束，在这个过程中调节 、

及 以控制 、 及 保持不变。

ωhp ωlp Bfan qm,fb

Amixouter A8

Amixouter A8

A8

以 、 及 保持稳定为目标，获得了 、

及 在模式转换过程中的调节规律如图 5

所示。在 0～1 s调大 及 ，以抵消滚转喷

管关闭带来的影响。在 1～2 s，调小 以抵消离

Amixouter

0 kN

0.1 kN

合器负载力矩的影响，同时调大 抵消混合

室内涵总压上升带来的影响。将上述调节规律代

入仿真程序中计算得 STOVL推进系统由短垂模

式转换至常规模式的模式转换过程动态性能，如

图 6所示。在整个模式转换过程中推进系统的 3

个推力平稳连续变化，巡航发动机喷管推力在

2 s时达到常规模式的推力值，并保持稳定，滚转

喷管推力在 1 s时下降至 ，升力风扇推力持续

下降在 8.64 s下降至 ，此时可认为模式转换

过程结束并关闭升力风扇相关阀门[13]。高、低压

轴转速平稳，转换过程中无波动现象，风扇及压

气机喘振裕度变化在 0.1%以内，涡轮前温度连续

平稳变化且无超温。满足在 10 s内完成模式转

换的性能需求[13]。
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图 5    短垂模式转换至常规模式过程参数调节规律

Fig. 5    Control schedules during the conversion from STOVL

mode to conventional mode
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图 6    短垂模式转换至常规模式过程中推进系统性能参数

Fig. 6    Performance parameters of propulsion system during the

conversion from STOVL mode to conventional mode
 

 2.2.2    常规模式转换至短垂模式

推进系统从常规模式转换至短垂模式，要完

成滚转喷管打开和升力风扇接合。在滚转喷管打

开过程中，风扇外涵流通能力增强导致风扇涵道

比变大，内涵流量减小且风扇工作点偏离设计点，

效率快速下降，多种因素下导致涡轮前温度超温。

通过调节混合室外涵道进口及巡航发动机喷管喉

部面积，可以维持风扇涵道比，避免发动机超温。

在升力风扇接合过程中，升力风扇推力逐渐增大，

会给飞机施加一个抬头力矩，飞行控制系统需要

联合调节舵面及巡航发动机喷管矢量角度以抵消

抬头力矩，这就要求升力风扇推力在模式转换过

程中是可控的，且整体为线性上升的，故在模式

转换中，应给出升力风扇推力控制规律，通过调

节离合器压紧力以使推力变化满足控制规律。在

升力风扇处于低转速区域时，升力风扇推力很小，

若要求升力风扇推力全程线性上升，则升力风扇

转速在接合初期需要很大的加速度，以使升力风

扇转速快速上升以满足推力变化，这需要施加很

大的压紧力，在接合过程初期低压轴转速和升力

风扇转速差距较大，如果压紧力过大会导致离合

器摩擦热功率过大，使离合器工作条件恶化，并

给巡航发动机带来过大的负载，导致巡航发动机

推力大幅度波动。为此在升力风扇接合初期推力

变化不应过快，应当在升力风扇离开低转速区域

后再控制其推力线性上升。

离合器从滑动状态转变为锁定状态前一段时

间，离合器传递力矩将会短暂地超过离合器锁定

后的力矩，在锁定后又快速下降，这是因为在离

合器锁定前，离合器提供的力矩既要驱动升力风

扇做功又要驱动升力风扇加速，而锁定后，升力

风扇不再加速，此时离合器力矩只驱动升力风扇

A8

A8

A8
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做功故锁定状态力矩较小。若要保持接合过程中

低压轴转速不变，在离合器锁定前 将比短垂模

式下的 更大以提供更大的低压涡轮落压比，在

接合瞬间负载力矩快速降低，受限于巡航发动机

喷管调节速率，又会导致低压轴超转。为此在模

式转换过程中，应当限制模式转换过程中的 ，使

其不得超过短垂模式下的 。

Aroll
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0 kN/s
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据分析，本文制定如下控制策略完成推进系

统常规模式转换至短垂模式。在 0～1 s时， 从

线性变化至 ，在 1～6 s控制升力风扇

推力上升，推力增长率从 开始线性增加 1 s
后，保持推力增长率不变使升力风扇推力线性增

加并在 6 s达到 ，期间调节离合器压紧力

以控制升力风扇推力按计划变化，调节混合室外

涵面积以控制风扇涵道比，调节巡航发动机喷管

喉部面积以控制发动机转速，同时控制巡航发动

机喷管喉部面积在调节过程中不超过 。

Fn Amixouter A8

Amixouter A8 A8

Fn

Fn

基于以上控制策略，获得了 、 及 在

模式转换过程中的调节规律如图 7所示。与分析

一致，在 0～1 s关小 及 ，在 1～6 s调大

并在 5.8 s达到最大值后保持不变， 在过程中保

持上升趋势，并于 6 s完成锁定，此时离合器锁锁

死，离合器力矩由离合器锁及离合器摩擦盘共同

承担，故不再调节 。 将调节规律代入仿真程序

中计算得 STOVL推进系统由常规模式转换至短

垂模式的模式转换过程动态性能，如图 8所示。

在模式转换过程中推力连续平稳变化，从 2 s开
始升力风扇推力线性上升，在 5.8 s后低压轴转速

有小幅度下降，在 6 s时低压轴与升力风扇轴锁

定在一起，之后两轴转速平稳上升在 8.1 s稳定至

100%，模式转换完成。全模式转换过程中，高压
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图 7    常规模式转换至短垂模式过程参数调节规律

Fig. 7    Control schedules during the conversion from

conventional mode to STOVL mode
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轴转速保持不变，低压轴转速最大下降幅度在

0.3%以内，风扇及压气机喘振裕度变化在 0.1%

以内，涡轮前温度连续平稳变化且无超温。满足

在 15 s内完成模式转换的性能需求[13]。

为了对比不同的升力风扇接合速度对离合器

的影响，本文计算了不同接合速度的模式转换过

程动态性能，控制策略与上文控制策略一致，但

控制升力风扇推力增长速度更快，在 3 s时离合

器便达到锁定状态。将其离合器性能参数与上

文 6 s时锁定的计算结果做比较。如图 9所示，离
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Fig. 8    Performance parameters of propulsion system during the

conversion from conventional mode to STOVL mode
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Fig. 9    Comparison of clutch torque, friction dissipation power

and heat generation at different engagement speeds
 

第 6 期 江天牧等： STOVL推进系统模式转换过程建模及分析 1411



合器力矩变化幅度两者差距不大，但当离合器

3 s时完成接合时相比于 6 s时完成接合，其摩擦

耗散功率幅值更高，即离合器瞬时产热量更大，

对离合器的冷却系统要求更高，但从总产热量上

看，因为接合时间较短，离合器 3s时完成接合的

总产热量更少。

 3    结　论

1） 本文以轴驱动升力风扇式 STOVL推进系

统为研究对象，通过对离合器的动力学分析建立

了离合器动态性能计算模型。分别构建了推进系

统在滑动状态和锁定状态的平衡方程组，并给出

了两种状态相互转换过程的计算流程，根据升力

风扇、离合器、滚转喷管及涡扇发动机等系统在

不同工作状态下的共同工作关系构建求解平衡方

程组完成了 STOVL推进系统动态性能建模。计

算出离合器接合、分离过程的转速变化曲线与文

献 [23]数据相比最大误差为 3.76%，验证了模型

计算精度。

2）  以巡航发动机模式转换过程中转速和涵

道比稳定为控制目标，设计了 STOVL推进系统

从短垂模式转换至常规模式的控制规律，应用此

控制规律，在模式转换过程中高、低压轴转速无

波动现象，风扇及压气机喘振裕度变化在 0.1%以

内，涡轮前温度连续平稳变化且无超温，推力变

化平稳连续。

3） 以升力风扇推力线性上升为控制目标，得

到了 STOVL推进系统从常规模式转换至短垂模

式的离合器压紧力控制规律，并设计了模式转换

过程的推进系统可调参数控制策略，应用此模式

转换策略，低压轴转速在离合器锁定前有小幅度

下坠之后平缓过渡至短垂模式，风扇及压气机喘

振裕度变化在 0.1%以内，涡轮前温度连续平稳变

化且无超温，滚转喷管推力及巡航发动机推力连

续平稳变化至短垂模式下的推力。

4） 对比了不同离合器接合速度下，常规模式

转换至短垂模式过渡过程中离合器性能参数，计

算结果表明离合器接合时间越短，则离合器瞬时

产热量越大，但总摩擦产热量越小。
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