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2种构型升推组合推进系统装机后地面效应影响仿真

袁长龙，芮长胜，韩 佳，郝燕平
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为了解近地环境下不同构型升推组合推进系统装机后的环境适应性和性能差异性，研究了地面效应对推进系统外流升

力损失、内流性能损失和气动稳定性等方面的影响。构建了 STOVL飞机+推进系统耦合流场模型，制定了处于同一技术水平的升

力发动机和升力风扇 2种构型升推组合推进系统方案，对相关参数进行了计算和对比分析。结果表明：推进系统装机后受地面效

应影响，在工作环境、性能保持和功能完整性等方面，升力风扇构型明显优于升力发动机构型；相比升力风扇构型，升力发动机构

型总升力减小 10%，总耗油率提高 5%，主发动机压缩部件喘振裕度减小 10%；如要保证升力分配比为 1.0，总升力同比进一步减小

超过23%；为防止推进系统气动失稳，应保证主发动机进气相对温升不超过3.5%、温升率不超过50 K/s。
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Simulation Study on In-ground Effect of Two Configurations of Installed Lift-thrust 
Combined Propulsion Systems

YUAN Chang-long， RUI Chang-sheng， HAN Jia， HAO Yan-ping
（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract： In order to obtain the environment adaptability and performance variability of different configurations of installed lift-
thrust combined propulsion systems in the near ground environment， the influences of ground effect on the external flow lift loss， internal 
flow performance loss and aerodynamic stability of propulsion system， etc. were studied. The coupled flow field model of STOVL aircraft 
and propulsion system was constructed. Two configurations of lift-thrust combined propulsion system schemes with the lift engines and lift 
fans at the same technical level were developed， and the relevant parameters were calculated and compared. The result shows that after the 
installation of the propulsion system， the lift fan configuration is obviously superior to the lift engine configuration in terms of working 
environment， performance maintenance， and functional integrity due to the influence of ground effect； compared with the lift fan 
configuration， the total lift of the lift engine configuration is reduced by 10%， the total fuel consumption is increased by 5%， and the surge 
margin of the main engine compression component is decreased by 10%； to ensure the lift distribution ratio of 1.0， the total lift will further 
decrease by more than 23%； to prevent aerodynamic instability， the relative temperature rise of the main engine intake air shall not exceed 
3.5% and the temperature rise rate shall not exceed 50K/s.

Key words： lift-thrust combination；in-ground effect；configuration contrast；performance loss；stability；propulsion system；STOVL 
aircraft

0　引言

升推组合推进系统的发展与革新是短距起飞/垂
直降落（Short Takeoff and Vertical Landing，STOVL）飞

机研究的重要触发因素，自 20世纪 50年代中期开始，

围绕产生升力的方法和途径，发展了推力转向、升力

发动机、升力风扇等多种形式布局的升推组合推进系

统。不同的推进系统催生了形式各异的 STOVL 飞

机，具有代表性的有“鹞”式战机及其“飞马”推进系

统、雅克-141 飞机及其 R79+RD41 复合推进系统，以

及 F-35B 飞 机 及 其 F135-PW-600 发 动 机[1-2]。 当

STOVL飞机处于近地环境时，地面改变了气流方向，
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影响飞机附近的流场，产生地面吸附效应、高温燃气

回吸、地面涡等现象，其中地面吸附效应可能诱发升

力损失，地面涡可能造成发动机的高温燃气回吸。因

此，地面效应不仅影响推进系统外流升力性能[3-5]，还

会对推进系统进气条件产生影响，特别是高温燃气回

吸会对发动机性能造成消极影响[6-8]。此外，不同构型

的升推组合推进系统受地面效应影响的程度不同，需

要分别研究。

Smith 等[9]对近地面状态下特定工况的流场特性

进行了数值研究，得到了地面涡分布及来流对地面涡

位置的影响趋势；Peter[10]针对鹞式和X-35B飞机热燃

气吸入开展了试验研究，得到了 2种构型温度上升和

分布等差异化的流场特征数据；Richard 等[11]开展了

STOVL热燃气吸入缩比试验研究，阐述了热燃气吸入

（Hot Gas Intake，HGI）试验的试验设备和风洞模型动

力方面的改进和完善，提升了对 STOVL流场和对HGI
特性影响的理解；屠展等[8]、刘帅等[12]和洪亮等[13]开展

了基于系统辨识的飞机垂直起降过程升力损失建模、

基于响应面法的飞机近地面升力损失和垂直起降飞

机升力突降动态过程等方面的研究工作，采用不同方

式得到了升力损失计算方法；田宝林[1]、吴雄[2]对不同

构型 STOVL 动力装置特点进行了定性描述和分析；

杨磊等[14]、魏道鑫[15]对推进系统稳态性能仿真模型进

行了研究，建立了发动机建模方法。目前存在的问题

包括：对 STOVL 飞机地面效应和推进系统性能研究

相互独立，对 STOVL 飞机地面效应的影响研究大多

集中在升力损失方面，未深入考虑或涉及地面效应对

推进系统本身性能的影响和飞发耦合影响；升推组合

推进系统构型对比分析主要是对典型构型的直接描

述和定性分析，未深入考虑技术水平差异性，且量化

对比研究极少等。

本文建立了升推组合推进系统飞推耦合研究流

程和方法，获得了地面效应对推进系统的影响规律、

量化程度以及失稳容限。

1　研究流程和方法

本文针对地面效应对不同构型升推组合推进系

统的影响进行了对比分析，研究流程和方法如图 1所

示。本研究涉及气体动力学、航空发动机总体性能等

专业，因此，将整个研究过程分为以下2部分。

Step1：基于 CFD 的地面效应气动流场计算。包

含的主要内容有：重构推进系统配装的 STOVL 飞机

机体；对飞机气动外形进行建模及网格化分；利用

CFD计算软件开展飞机外流场模拟计算及分析；视情

结合飞机+进气道一体化流场计算或根据飞机气动仿

真结果，将相应截面参数赋予进气道入口或者某一特

征截面，作为进气道部分研究的输入，然后结合进气

道造型建模及气动流场模拟，给出进气道出口截面的

气流状态参数。

Step2：基于航空发动机总体程序的性能分析。

包含的主要内容有：将进气道出口边界条件和参数转

化成发动机总体性能仿真程序和气动稳定性计算程

序可识别的参数，建立气动流场与推进系统性能的耦

合联系，并分析其对升推组合推进系统总体性能和稳

定性等方面的影响。

1.1　飞机气动仿真模型建立方法

借鉴F-35飞机构型以及文献[16-17]中建模方法

建立飞机气动仿真模型，并利用流体计算软件进行气

动计算。飞机机身结构及网格划分如图 2 所示。飞

机进气道采用压力出口条

件，通过调节背压值使流

量达到要求数值；推进系

统喷管出口采用质量入口

条件，给定质量流量和温

度；壁面为固壁无滑移条

件；外部空间采用压力出

口条件，取 1个大气压；湍流模型选用标准 k - ε湍流

模型；离散格式采用 2 阶迎风格式；网格总数达到千

万级。在研究地面效应对推进系统性能影响时，可将

飞机进气道参数转化赋值到发动机进口参数。

1.2　基本对比方案构建方法和整机建模方法

推进系统不同构型的相互对比评价依托一定的

图2　飞机机身结构及
网格划分

图1　研究流程和方法
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技术水平和具体的发动机方案，现阶段国内外已有的

升推组合推进系统较少，且存在明显代次上的差异。

因此，本文以 F135-PW-600 发动机总升力级别为牵

引，重新构建基于同一技术水平的 2种构型（构型 1：
升力发动机构型；构型 2：升力风扇构型）的升推组合

推进系统方案，以消除总压比、燃烧室出口温度、单位

面积流通能力等技术水平参数差异对评价结果的干

扰。2种构型推进系统如图 3所示。本文研究的方案

技术能力参数范围选取为：不同方案之间的燃烧室出

口温度相差不超过 30 ℃；总压比相差不超过 5；单位

面积流通能力取相同值。

梳理与常规涡扇发动机的差异性，采用模块化的

建模方式，完成推进系统总体性能模型的建立，整机

模型如图 4 所示。构型 1：在常规涡扇发动机模型基

础上，新增了用于滚转姿态调整的滚转喷管模块和 3
轴承旋转模块，以及 2个单轴涡喷模型；构型 2：相比

常规涡扇发动机模型，新增了滚转喷管模块、3 轴承

旋转模块、升力风扇系统模块和传动离合系统模块。

1.3　稳定性评估方法

本文主要考虑影响较大的温度瞬变对主发动机

的气动稳定性影响[18]，暂不考虑稳态空间温度畸变，

将进气温度畸变作为降稳因子，利用气动稳定性计算

模型进行计算和分析。将 3 维流体计算的发动机进

口截面气动参数结果赋予到基于平行压气机理论建

立的稳定性评估模型中的主发动机进口边界条件，并

对主发动机整机进行适当简化和网格划分，周向划分

n 个平行压气机单元；温升分别给定为 1.7%、3.5%、

10.4%和 27.8%，温升率分别给定为 10、30、50和 70 K/
s，发动机转速设定为中间状态（暂不考虑节流状态）。

2　地面效应对飞机/推进系统的影响

2.1　飞机+推进系统耦合外流场温度

飞机均处于地面状态，喷管离地高度为 1 m条件

下，发动机处于中间状态，2 种构型推进系统对配装

的飞机机身温度、地面温度和周围环境温度的影响分

析如下。

地面效应对配装不同构型推进系统的飞机机身

温度的影响如图 5所示。从图中可见，在机腹产生局

部高温区，受不同构型排气温度和速度等差异性影

响，相比构型 2，构型 1下机身最高温度升高了近 300 
K，由 400 K升高至 700 K，且超过 600 K的高温区占据

了整个机身面积的 1/3，不利于配装飞机的蒙皮和表

面涂层的防护。

2 种构型对配装飞机周围地面温度分布的影响

如图 6 所示。从图中可见，在本计算域范围内，推进

系统喷流会引起地面温度分布的变化，以<400、400～
700 K、>700 K 3个温度区间进行评价，受不同构型排

气温度和速度等差异性影响，构型 2地面温度面积占

比分别为 50%、25%、25%，最高温度约为 900 K；构型

1地面温度面积占比分别为 0%、50%、50%，最高温度

约为 1100 K；构型 1喷流引起的地面温度上升远高于

（a） 升力发动机构型
（b） 升力风扇构型

图3　2种构型推进系统
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图5　地面效应对配装不同构型推进系统的

飞机机身温度的影响
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图6　2种构型对配装飞机周围地面温度分布的影响
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构型2的，不利于地面的热防护。

2 种构型对配装飞机周围环境温度分布的影响

如图 7所示。从图中可见，推进系统喷流会引起飞机

周围空间温度分布的变化，相比构型 2，构型 1喷流引

起飞机两侧空间环境温度的上升，高温局部温升增加

约为 50～100 K，且高温区域面积更大，不利于附近设

备和人员安全工作。

2.2　地面效应对推进系统外流升力损失的影响

假设喷管离地高度为 1 m，根据文献[19]中的公

式计算总升力损失及升力损失系数。不同构型推进

系统外流特征参数对比如

图8所示。其中，射流相对

动量比 βP综合了射流相对

速度比 βv和射流相对流量

比 βm，体现了升力部分射

流与主发动机部分射流的

相对强弱，射流相对温度

比 βT体现了升力部分射流

与主发动机部分射流的相对温差，总升力损失系数Cf
体现了地面效应对推进系统装机环境下的总升力影

响程度。从图中可见，（1）构型 2 的相对动量比值最

大（由主发动机排气压比低和升力部分流量大共同导

致），构型 1次之；（2）由于升力风扇部分无燃料燃烧，

构型 2的相对温比远小于构型 1的；（3）构型 1、2总升

力损失系数分别为 4.4%、3.4%，构型 2更有利于总升

力的保持。

2.3　地面效应对推进系统内流性能的影响

基于常规发动机一般以 15% 作为安装后的进气

损失评估输入，并考虑到 STOVL 飞机辅助进气对发

动机进气损失的改善作用，本文以10%发动机进气损

失作为分析基准，并忽略 2种构型进气损失较小的差

异性；构型 2进口相对平均温升约为 10%，构型 1进口

相对平均温升同比提高约 17%。进气损失相对变化∆

σ对推进系统升力相对变化∆L和耗油率相对变化∆Sfc
的影响如图 9所示。从图中可见，受主机进气损失影

响，推进系统升力下降，耗油率提高，其中主机进气总

压恢复系数减小 1%，主机升力减小约 1.3%，主机耗

油率提高 0.2%～0.3%，总升力减小 0.7%，总耗油率提

高 0.15%，且构型 1升力减小幅度较构型 2的小，但构

型 1耗油率的提高幅度要高于构型 2的；进气损失对

推进系统性能的影响见表 1，在相应的进气损失条件

下，相比构型 2，构型 1主发动机升力增大 1%，主发动

机耗油率提高 1.7%，升力部分不变，总升力增大

0.6%，总耗油率提高 0.5%，主要是因为升力发动机工

作状态相对于其主发动机独立，未受主发动机进气损

失影响。

进气温度相对变化∆T对推进系统升力相对变化

∆L和耗油率相对变化∆Sfc的影响如图 10所示。从图

中可见，受主机进气温度变化影响，2 种构型推进系

统升力均减小，构型 1升力减小的幅度总体上较构型

2的小，且二者差值随着温度的升高而增大；构型 1主

机耗油率和总耗油率均提高，构型 2的主机耗油率提

高幅度较大，但由于升力风扇不耗油，其总耗油率反

而降低；进气温度对推进系统性能的影响见表 2，在
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图10　不同进气温度对推进系统升力和耗油率的影响
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图7　2种构型对配装飞机周围环境温度分布的影响
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图9　不同进气损失对推进系统升力和耗油率的影响
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表1　进气损失对推进系统性能的影响 % 
构型

1
2

主机

升力

-13
-14

耗油率

+3.3
+1.5

升力系统（不含主机）

升力

0
0

耗油率

0
0

总升力

-7.0
-7.6

总耗

油率

+2.0
+1.5
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相应的进气温度变化条件下，相比构型 2，构型 1主发

动机升力减小 24%，主发动机耗油率提高 0.7%，总升

力减小10.4%，总耗油率提高4.1%。

因此，受地面效应引起的主发动机进气温升等方

面影响，相比构型 2，构型 1 主发动机升力减小 23%，

主发动机耗油率提高 2.4%；升力系统部分升力增大

7%，耗油率不变；总升力减小 10%，总耗油率提高

约5%。

进气温度相对变化∆T和进气损失相对变化∆σ对

推进系统升力分配比 βL（主发动机升力与升力部件升

力的比值）和配平后总升力相对变化∆L 的影响分别

如图 11、12所示。从图中可见，随着主发动机进气温

度的升高和进气损失的增大，升推组合推进系统升力

分配比 βL（主发动机升力与升力部件升力的比值）均

呈减小趋势，且构型 1 受到的影响更为严重，在上文

的进气温度和进气损失条件下，构型 2 升力比减小

27.5%，其中进气温度影响占比为 13%，进气损失影响

占比为 14.5%，构型 1升力比减小 51.5%，其中进气温

度影响占比为 40%，进气损失影响占比为 11.5%，如

要实现升力比恢复至 1.0，相比不做升力比要求的情

况，构型 2总升力仅减小 2%，其中进气温度影响占比

为+2%，进气损失影响占比为-4%，而构型 1总升力进

一步减小超过 25%，其中进气温度影响占比为-20%，

进气损失影响占比超过-5%。进而影响飞机俯仰姿

态和下降/上升的加速性的协调控制。

综上所述，受地面效应影响，构型 2 更有利于总

升力和升力比的保持，可以通过升力风扇和主发动机

相互的能量调节，在恢复升力比的同时，总升力减小

的幅度更小。而构型 1升力比存在大幅减小的情况，

且无相互调整能力，只能通过减小升力发动机的升力

值进行升力配平，会导致总升力进一步大幅减小。相

比构型 2，构型 1 面临严重的“倒（俯仰严重侧倾）栽

（纵向加速性不足）”风险。

2.4　地面效应对推进系统稳定性的影响

发动机进口总温畸变使压缩部件的稳定工作裕

度缩小，如果超过了临界值，会引起发动机喘振，甚至

会引起发动机熄火，影响整个系统的安全性。

不同进气温升和温升率对风扇和压气机气动稳

定性的影响分别如图 13 所示。从图中可见，相对温

升分别为小于 3.5%、10.4%、27.8% 时，风扇喘振裕度

的减小分别为小于 1%、7%、17%，在相同的温升条件

下，温升率变化引起的风扇部件喘振裕度损失程度不

大，在 1%以内，在相同温升率条件下，温升变化引起

的风扇部件喘振裕度损失呈分段趋势，在小于 3.5%
时相差不大，超过 3.5% 后损失率约为 0.21%/K，风扇

部件喘振裕度损失对温升的变化更为敏感；相对温升

分别为 1.7%、3.5%和大于 10.4%时，压气机喘振裕度

的减小分别为 3%～10%、5%～15%和超过 45%，发动

机将无法容忍并发生喘振，且压气机部件喘振裕度对

温升和温升率的变化均较为敏感；以发动机10%裕度

损失容限计，风扇具备约 14%进气温升承受能力，压
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图11　不同进气温升和进气损失对推进系统升力比的影响
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图12　升力配平对推进系统总升力的影响
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图13　不同进气温升和温升率对主机风扇和压气机

稳定性的影响

表2　进气温度对推进系统性能的影响 % 
构型

1
2

主机

升力

-42
-18

耗油率

+6.9
+6.2

升力系统（不含主机）

升力

0
-7

耗油率

0
0

总升力

-22.4
-12

总耗

油率

+3.6
-0.5
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气机仅具备在温升率不超过 50 K/s 条件下的最大温

升不超过 3.5% 的承受能力，压气机受进气温度畸变

影响更大。

综上所述，相比构型 2，由于构型 1 的温升更大，

面临更严重的进气温度畸变问题，喘振裕度同比进一

步减小超过 10%，因此，更容易发生喘振现象，直接导

致发动机无法正常工作。

3　结论

（1）2种构型外部流场射流动量比和温度比等特

性存在差异性，直接导致地面效应对升力发动机构型

外流升力损失、装机环境温度分布等方面产生的影响

更大。

（2）相比升力风扇构型，升力发动机构型总升力

减小约 10%，总耗油率提高约 5%，如要保证升力分配

比为 1.0，性能损失会进一步增大，但升力风扇构型性

能保持能力更强，总升力仅减小 2%，而升力发动机构

型总升力进一步减小超过 25%（同比减小 23%），地面

效应对升力发动机构型内流性能损失影响更为严重，

在装机使用环境条件下，升力发动机构型更易陷入

“升力断崖”，发生“失升”和高油耗问题。

（3）相比升力风扇构型，升力发动机构型压缩部

件稳定性面临进一步下降10%的风险，大幅降低了配

装飞机的生存能力，地面效应给升力发动机构型系统

功能完整性带来极大风险。

（4）为保证推进系统的压缩部件稳定工作，应尽

可能减小地面效应对主发动机进气条件的影响，保证

主发动机进气温升不超过3.5%、温升率不超过50 K/s 。
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