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摘　　　要 : 基于数值模拟方法开展了小型涡轮冲压组合发动机性能计算与匹配性分析.给出了详细的性

能计算流程、设计点参数确定准则和模态转换过程参数计算方法.根据涡喷发动机压气机进口、涡轮出口的

总静压参数沿飞行轨迹的变化规律 ,确定了涡轮模态向冲压模态转换的合理区间.根据冲压燃烧室进口参数

和静压平衡等约束条件 ,确定了小型涡轮冲压组合发动机关键截面几何参数.分析了不同的流量调节阀开度

对模态转换过程参数变化的影响.按照推力连续的准则 ,确定了模态转换过程流量调节阀开度随马赫数的变

化规律.最后给出了沿飞行轨迹的涡轮冲压组合发动机推力、比冲和喷管喉道面积的变化.
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Abstract : The goal of this st udy is to establish mat hematical model for comp uting per2
formance and analyzing t he t hermodynamic parameters variation of turbine/ ramjet combined

cycle engine during mode t ransition. Firstly , t he comp uted flow chart s of performance and

t hermodynamic parameters of combined engine , and t he criteria of determining design param2
eters of combined engine were given. Secondly , according to comp uted performance and

t hermodynamic parameters along flight t rajectory and design limitations , such as t he Mach

number at ramjet burner ent rance < 013 , t he reasonable mode t ransition periods were opti2
mized , and geomet ry parameters of critical section were given. Thirdly , t he effect s of open2
ing area of mode t ransition valve on t hermodynamic parameters , especially t he relations of

total and static p ressure , were analyzed. The quantitative opening area of mode t ransition

valve along flight t rajectory were given for satisfying t he criteria of t hrust smoot hing. At

last , t he t hrust and specific imp ulse of t urbine/ ramjet combined cycle engine were calculated

along flight t rajectory.
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　　不同的推进系统都有各自最优的工作范围限

制 ,决定了不同类型的飞行器必须采用不同类型

的发动机.对于飞行包线范围非常宽的高速远程

飞行器来说 ,还没有一种吸气式发动机能独立完

成推进任务 ,必须采用组合的吸气式推进系

统[122 ] .对飞行马赫数在 4～6范围内的高速飞行

器 ,比较可行的两种组合方式是火箭/冲压发动机

( RRE)的组合 ,以及涡轮/冲压发动机 ( TRE)的

组合.虽然火箭具有很好的加速性 ,但是火箭的比

冲和航程参数较小 ,因此 ,火箭/冲压发动机的组

合动力不能满足高速飞行器远程飞行的要求.由

于涡轮发动机在低马赫数的比冲高、航程参数大

的特点 ,涡轮/冲压发动机的组合在满足飞行器远

程、高速方面具有明显的优势.基于目前的亚燃冲

压发动机技术 ,采用涡轮/冲压发动机为动力的飞

行器最大飞行马赫数可以达到 5 以上.当超燃冲

压发动机技术有了实质性的突破以后 ,采用涡轮/

冲压 (亚、超燃)组合发动机 ,可以将飞行器的飞行

马赫数提高到 8以上[3 ] .

基于远程高速飞行器对涡轮基组合动力的需

求 ,本文开展了小型涡轮冲压组合发动机设计技

术研究 ,发展了串联式涡轮冲压组合发动机性能

计算模型 ,分析了沿飞行轨迹的涡轮、冲压发动机

的参数变化规律 ,基于沿飞行轨迹的热力参数变

化规律 ,确定了涡轮冲压模态转换区间.基于推力

连续的准则 ,计算分析了涡轮冲压组合发动机模

态转换过程性能和调节参数沿飞行轨迹的变化.

1　涡轮冲压组合发动机性能计算
方法和流程

111　涡轮冲压组合发动机布局和性能计算流程

从结构布局来考虑 ,涡轮和冲压发动机主要

有两种组合方式.第一种是串联布局 ,另一种是并

联式布局.串联式布局方式 ,结构紧凑 ,附加阻力

小 ,但是 ,由于这种结构采用加力/冲压燃烧室共

用模式 ,因此 ,在模态转换过程 ,如何保证燃料在

加力/冲压燃烧室稳定燃烧 ,如何防止气流从冲压

管道回流 ,如何防止涡轮发动机出现气动不稳定

等问题 ,使得从涡轮模态向冲压模态及冲压模态

向涡轮模态转换成为这一布局的最大技术难点.

并联式布局方式 ,迎风面积大 ,但这种排列能够很

大程度避免串联布局结构所引起的模态转换对发

动机稳定工作影响的难题[4 ] .

本文主要是针对串联的小型涡轮冲压组合发

动机性能和调节参数变化规律进行研究.结合串

联式涡轮冲压组合发动机的工作特点 ,确定的串

联式涡轮冲压组合发动机总体计算流程如图 1

所示.

图 1　涡轮冲压组合发动机性能模拟计算流程

Fig. 1　Chart of computing performance of

turbine/ ramjet combined cycle engine

图 2　串联式涡轮冲压组合发动机

Fig. 2　Sketch of tandem turbojet/ ramjet

combined cycle engine

112　涡轮冲压组合发动机设计参数确定准则

在串联式涡轮冲压组合发动机中 ,冲压发动

机涵道作为涡轮发动机外涵道的一部分.同时 ,冲

压发动机的燃烧室与涡轮发动机的加力燃烧室共

用 ,如图 2 所示 ,因此 ,决定了串联组合方式下冲

压发动机的设计参数确定准则比单一的冲压发动
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机设计参数确定准则更复杂.因此 ,在确定涡轮和

冲压发动机设计参数时 ,不仅需要满足常规涡轮

发动机和冲压发动机设计参数确定准则 ,而且还

需要综合考虑涡轮发动机、冲压发动机甚至是进

气道、排气喷管等多个模块的相互耦合的影响.

对涡轮发动机来说 ,其主要设计参数为 :涵道

比 (涡扇发动机) 、增压比、涡轮前温度.当接通加

力时 ,加力温度也是一项主要设计参数[526 ] .对冲

压发动机来说 ,确定其设计参数时需要考虑的因

素包括 :①设计点冲压/加力燃烧室进口马赫数不

应太高 ,本研究冲压/加力燃烧室进口马赫数小于

013 ; ②考虑在模态转换过程 ,涡轮发动机和冲压

发动机同时工作 ,为防止外涵道回流现象发生 ,涡

轮发动机出口和冲压涵道出口静压需保持平衡 ;

③在任何工作状态 ,冲压发动机涵道出口马赫数

不应大于 110 ,在涡轮发动机外型尺寸确定的前

提下 ,这一限制条件决定了冲压发动机涵道的面

积 ;④设计点 ,冲压发动机进气道、燃烧室、喷管三

者的面积比应该满足

A 0

A 6
=σin ·σdif ·

q(λ6 )
qλ0

, 　
A 8

A 6
=
δ
σc ·σh
·q(λ6 )

113　涡轮冲压组合发动机模态转换过程参数

计算方法

　　模态转换过程是涡轮发动机和冲压发动机同

时工作的过程 ,此时 ,流过涡轮涵道的燃气流和流

过冲压涵道的纯空气流在冲压/加力燃烧室前的

混合段进行混合.在这一模态转换区间 ,必须保证

涡轮发动机的工作状态不受影响.另外 ,还必须保

证混合段进口的涡轮涵道和冲压涵道的压力平衡

关系.在模态转换过程热力循环参数和性能计算

步骤为 :

1) 根据模态转换区间的高度、马赫数和给定

的涡喷发动机控制规律 ,基于部件匹配关系 ,计算

涡轮发动机热力循环参数 ;

2) 根据涡轮发动机涡轮出口的静压和进气

道出口的总压 ,计算冲压涵道出口的速度 ;

3) 根据流量调节阀的开度和计算得到的冲

压涵道出口速度 ,计算流过冲压涵道的纯空气

流量 ;

4) 根据涡轮发动机涡轮出口参数和冲压涵

道出口参数 ,计算混合段出口参数 ;

5) 根据混合段出口参数和冲压/加力燃烧室

供油规律 ,根据冲压/加力燃烧室和喷管出口参数

计算方法 ,得到冲压/加力燃烧室出口参数和喷管

出口参数 ,并计算模态转换过程组合发动机的性

能参数.

2　计算结果与分析

本文以文献[ 7 ]给出的小型涡喷发动机为基

础组合成小型串联式的涡轮冲压组合发动机.基

于上述参数确定准则和性能计算流程 ,计算分析

了小型涡轮冲压组合发动机沿飞行轨迹的参数变

化规律和保持推力连续前提下的模态转换过程参

数调节规律.其中 ,飞行轨迹参考文献 [ 6 ]给出的

STARRUNN ER概念机的沿等动压飞行轨迹 ,在

计算时选取动压为100 kPa等 q线进行计算分析.

图 3和图 4给出了某小型涡喷发动机加力状

态推力和比冲沿飞行轨迹的变化.沿飞行轨迹推

力减小的原因是 :由于该发动机的压气机出口温

度限制 ,在给定的计算范围 ,压气机出口温度一直

保持最大温度限制值 ,也就是说 ,在这一给定的飞

行轨迹 ,实际发动机的控制是保持压气机出口温
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度不超限.沿飞行轨迹 ,压气机进口温度是逐渐增

加的 ,相应的压气机出口超温程度越严重 ,因此 ,

沿给定的飞行轨迹 ,必须降低发动机供油量 ,发动

机推力逐渐降低.

图 5和图 6给出了沿飞行轨迹发动机关键截

面总温及总、静压的变化.可以看出 ,沿给定的飞

行轨迹 ,压气机进口的总压、静压呈现出先减小后

增加的趋势 ,而涡轮出口的总、静压则呈现出逐渐

减小的趋势.这里 ,我们必须注意的是 ,当马赫数

低于某一马赫数时 ,涡轮出口的总、静压明显高于

压气机进口的总、静压.只有当马赫数增加到某一

马赫数时 ,才会出现压气机进口总、静压大于涡轮

出口总、静压.正是由于这两个关键截面压力的上

述变化规律 ,才使得在进行涡轮发动机和冲压发

动机匹配时必须仔细考虑从涡轮模态向冲压模态

转换时的压力是否平衡、是否会出现回流、压气机

工作是否稳定、冲压/加力燃烧室是否能够稳定燃

烧等诸多问题.

在对沿飞行轨迹小型涡喷发动机性能和热力

循环参数变化规律分析的基础上 ,需要重点对涡

轮冲压组合发动机匹配性进行分析.而涡轮冲压

组合发动机匹配性分析的前提是准确确定涡轮冲

压组合发动机的涡轮工作模态向冲压工作模态转

换的飞行马赫数.因此 ,有必要对图 6 进行仔细

分析.

从图 6可以看出 ,沿给定的飞行轨迹 ,随飞行

马赫数的增加 ,涡轮出口总压、静压逐渐降低 ,压

气机进口 (进气道出口)总压、静压逐渐增加 ,就本

文给定的飞行轨迹而言 ,当马赫数小于 1163 时

(对应高度 5 000 m) ,涡轮出口静压大于压气机进

口 (进气道出口)总压 ,若在此工作阶段打开如图

7 (本文设想的涡轮冲压组合发动机布局方式)所

示的冲压涵道上的流量调节阀门 ,则涡轮后的高

温燃气会经过冲压涵道回流到压气机进口 ,即形

成了燃气倒流现象.因此 ,为防止模态转换起始阶

段出现燃气倒流现象 ,必须准确确定沿飞行轨迹

的最小模态转换马赫数.

图 7　涡轮冲压组合发动机结构

Fig. 7　Sketchy st ructure of turbojet/ ramjet

combined cycle engine

根据涡轮涵道和冲压涵道的静压平衡关系 ,

随飞行马赫数的增加 ,压气机进口 (进气道出口)

的总压逐渐增加到大于涡轮出口静压时 ,冲压涵

道的气流从前至后的流动就会建立起来 ,此时 ,流

量调节阀门的开度起到控制冲压涵道流量的作

用 ,即通过控制流量调节阀的开度 ,控制冲压涵道

的流量 ,实现模态转换过程关键性能参数的连续

变化 (如保证推力或流量的连续变化) .

根据部件匹配关系 ,为保证模态转换过程涡

轮发动机的部件平衡工作关系不受影响 ,在冲压

涵道阀门打开时 ,应该预打开喷管喉道面积 ,保证

涡轮涵道和冲压涵道的气流能够通过喷管而不至

于发生堵塞现象.
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为防止冲压涵道出现气流堵塞 ,冲压涵道的

几何尺寸的确定应该是保证在飞行轨迹的任一工

作点冲压涵道的最小几何截面处的马赫数不大

于 110.

为使涡轮发动机能够在模态转换结束时平稳

退出工作 ,在模态转换过程 ,应逐渐减小涡轮发动

机主燃烧室供油量 ,降低发动机转子转速 ,直至涡

轮发动机处于慢车状态 ,使涡喷发动机退出工作.

因此 ,模态转换过程是涡轮冲压组合发动机

最为关键的工作过程 ,在这一工作过程 ,必须防止

燃气倒流 ,保证涡轮发动机平稳工作 ,以及涡轮发

动机能够平稳退出工作状态.

就本文所给定的 100 kPa 等动压飞行轨迹 ,

根据图 6给出的压气机进口 (进气道出口)和涡轮

出口的总、静压计算结果分析 ,可以看到 ,当马赫

数达到 1163时 ,压气机进口 (进气道出口)总压大

于涡轮出口静压 ,因此 ,模态转换区间的最小马赫

数不应低于 1163 (对应高度 5 000 m) .考虑到气流

在冲压涵道的流动损失 ,确定模态转换区间的最

小马赫数为 1165 (对应高度 5 200 m) .而最大马赫

数的确定则是根据现有涡轮发动机的极限工作能

力确定的.由于受压气机出口温度的限制 ,当马赫

数达到 2108 (对应高度 8 500 m) ,最大状态涡轮发

动机的推力已经接近零 ,此时 ,燃烧室进出口温度

基本相等 ,基于现有涡轮发动机的工作极限考虑 ,

确定模态转换区间的最大马赫数为 210 (对应高

度8 000 m) ,并且涡轮发动机始终以加力状态

工作.

根据上述分析分析及现有的某小型涡喷发动

机几何参数 ,确定涡轮冲压组合发动机的关键几

何参数为 :

1) 涡轮发动机最大截面直径330 mm ,则对应

的冲压涵道最大截面直径必须大于 330 mm ,根据

模态转换过程静压平衡条件和加力冲压燃烧室进

口参数条件 ,可以计算出冲压涵道外壁最大截面

内径最小值为 385 mm ,本文计算中取 390 mm ;

2) 涡轮出口直径为 294 mm ,混合器进口直

径不小于 294 mm ;

3) 尾喷管喉道面积可调 ,以保证模态转换过

程平稳实现.

在初步确定了涡轮冲压组合发动机的关键几

何参数后 ,有必要分析沿飞行轨迹的涡轮冲压组

合发动机气动热力循环参数的变化 ,尤其是模态

转换过程的参数变化.本研究在计算分析涡轮冲

压组合发动机模态转换过程的参数变化时 ,采用

了保持推力基本连续变化的控制准则.

图 8给出了沿飞行轨迹的涡轮和冲压发动机

的推力 ,马赫数为 1165 时 ,涡轮发动机的推力是

630 daN ,马赫数为 210 时 ,冲压发动机推力是

855 daN.因此 ,如果保持模态转换过程推力的连

续变化 ,必须通过调节流量调节阀和喷管喉道面

积实现推力从 630 daN向 855 daN的平稳过渡.

图 8　沿飞行轨迹涡轮和冲压发动机推力

Fig. 8　Thrust of turbojet and ramjet along

flight t rajectory

图 9　不同调节阀开度 (冲压涵道面积)时的推力

Fig. 9　Effect of opening area of mode transition

valve on transition thrust

为确定实现推力平稳过渡的流量调节阀开

度 ,图 9给出了不同流量调节阀开度 (对应冲压涵

道出口截面积)时组合发动机的推力.可以看出 ,

不同的流量调节阀开度所对应的推力是不同的.

因此 ,正如前面的分析 ,通过调节流量调节阀开

度 ,可以实现从涡轮模态向冲压模态的平稳过渡.

经过大量的数值计算分析 ,最终确定模态转换区间

流量调节阀的开度 (冲压涵道出口面积)变化规律

如图 10所示.根据这一控制规律 ,可以实现从涡轮

模态向冲压模态推力的平稳过渡 ,如图 11所示.
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与推力变化相对应的是比冲和耗油率变化规

律 ,图 12给出了涡轮冲压组合发动机比冲沿飞行

轨迹的变化 ,图 13给出了涡轮冲压组合发动机耗

油率沿飞行轨迹的变化.

与沿飞行轨迹涡轮冲压组合发动机推力的连

续变化不同的是 ,比冲和耗油率的变化在模态转

换的起始和结束点出现了不连续的现象 ,这也意

味着燃料消耗量的不连续变化.而引起燃油量不

连续变化的原因是 ,本文计算涡轮冲压组合发动

机性能是通过控制冲压/加力燃烧室的当量比来

控制供油量的.因此 ,引起上述诸多参数的不连续

变化的原因应该是流过涡轮冲压组合发动机的空

气流量的不连续变化.从图 14给出的沿飞行轨迹

空气流量可以看出 ,在涡轮发动机工作模态 ,沿飞

行轨迹发动机吸入的空气流量是逐渐减少的.而

在冲压发动机工作模态 ,当马赫数小于 212时 ,沿

飞行轨迹流入发动机的空气流量是增加的 ,而当

马赫数大于 212时 ,由于受进气道限制 (冲压发动

机进气道设计马赫数为 212) ,流过发动机的流量

是减少的.在模态转换阶段 ,由于流量调节阀的逐

渐开大 ,空气流量 (涡轮涵道 +冲压涵道)是逐渐

增加的.在从涡轮模态向冲压模态转换的起始点 ,

由于冲压涵道有空气流过 ,涡轮涵道的燃气流和

冲压涵道的空气流在涡轮后的混合段混合必然引

起掺混损失 ,使发动机推力降低 ,因此 ,为保证推

力的连续变化 ,冲压涵道的流量会有一个突然增

加的过程 ,产生了模态转换起始段流量的不连续.

从涡轮冲压共同工作模态向冲压模态转换时的不

连续则是由于涡轮发动机在此时仍然产生推力 ,

与涡轮发动机完全不工作时相比 ,相同的空气流

量流过冲压燃烧室所产生的推力大 ,为保证推力

的连续变化 ,则在模态转换结束点流过涡轮涵道
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的燃气和冲压涵道的空气之和应该小于涡轮发动

机不工作时流过冲压涵道的流量 ,因此 ,在模态转

换结束段也产生了推力不连续.正是由于为保证

模态转换段推力的连续变化 ,使得流过发动机的

空气流量不连续变化 ,同时由于控制当量比等于

常数的假设 ,使得冲压/加力燃烧室的供油量、比

冲、耗油率的不连续变化.

图 14　沿飞行轨迹涡轮冲压组合发动机空气流量变化

Fig. 14　Air mass flow of turbojet/ ramjet combined

cycle engine along flight t rajectory

为保证涡轮冲压组合发动机模态转换的平稳

实现 ,相应的关键截面几何的调节也是必须清楚

的.图 15 给出了为保证模态转换的平稳实现 ,涡

轮冲压组合发动机喷管喉道面积的变化规律.可

以看出 ,与流过涡轮冲压组合发动机空气流量的

变化规律是一致的 ,喷管喉道面积在模态转换的

起始点也出现不连续变化的现象 ,即在打开流量

调节阀之前 ,必须预打开喷管喉道到所要求的面

积.在模态转换阶段 ,随着总的空气流量增加 ,喷

图 15　沿飞行轨迹组合发动机喷管喉部面积变化

Fig. 15　Nozzle throat area of turbojet/ ramjet combined

cycle engine along flight t rajectory

管喉道面积逐渐增加 ,当喷管喉道面积增加到冲

压发动机的最大喉道面积时 ,则保持此面积不变.

3　结　论

本文基于文献[ 7 ]给出的小型涡喷发动机 ,开

展了小型涡轮冲压组合发动机性能计算与匹配性

分析.给出了涡轮冲压组合发动机详细的性能计

算流程、设计点参数确定准则和涡轮冲压组合发

动机模态转换过程参数计算方法.沿给定的飞行

轨迹 ,计算分析了加力状态涡喷发动机的性能和

热力循环参数变化规律 ,特别是涡喷发动机压气

机进口、涡轮出口的总静压参数沿飞行轨迹的变

化.根据涡喷发动机压气机进口、涡轮出口的总静

压参数沿飞行轨迹的变化规律 ,确定了涡轮模态

向冲压模态转换的合理区间.根据冲压发动机燃

烧室进口参数和静压平衡等约束条件 ,确定了小

型涡轮冲压组合发动机关键截面几何参数.分析

了不同的流量调节阀开度对模态转换过程参数变

化规律的影响.按照模态转换过程保持推力连续

的准则 ,确定了模态转换过程的流量调节阀开度

随马赫数的变化规律.最后给出了沿飞行轨迹的

涡轮冲压组合发动机推力、比冲和喷管喉道面积

的变化.
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