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内并联型ＴＢＣＣ进气道方案设计及验证
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摘　　　要：提出了一种带可变几何泄流腔的内并联型涡轮基组合循环（ＴＢＣＣ）进气道设计方案．介绍了进

气道的总体设计思路，给出了进气道的设计马赫数、转级马赫数及飞行轨迹，对不同来流条件下进气道的工

作方式以及全马赫数范围进气道型面调整的安排进行了论述，确定了进气道主要气动参数与型面参数的选

取原则．通过数值模拟和高速风洞试验的手段，对进气道设计方案的可行性进行了验证．数值模拟结果表明：

当Ｍａ０≤２．５时，进气道的总压恢复系数均在０．８以上，当２．５＜Ｍａ０≤４．５时，进气道的总压恢复系数均在

０．３以上，符合进气道总体方案的要求；冲压模态下，冲压通道的出口马赫数均小于０．４，出口静压均大于０．５
个标准大气压，均能满足冲压燃烧室的燃烧需求．风洞试验结果表明：模态转换过程中，进气道涡轮通道具有

良好的进／发匹配特性，且进气道涡轮／冲压通道具有良好的相容性能．研究结果可为我国开展组合动力研究

提供方案参考和技术储备．
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　　涡轮基组合循环（ＴＢＣＣ）发动机是将涡轮发
动机和冲压发动机的２种技术结合到一起，整合
了涡轮发动机和冲压发动机在各自适用飞行范围

内的优势，其飞行范围十分宽广，飞行马赫数从亚
声、跨声、超声一直扩展到高超声速，可作为高超
声速军民用飞机、高超声速巡航导弹以及单双级
入轨轨道飞行器的理想动力装置［１］．
进气道是ＴＢＣＣ发动机的关键部件之一，制

约着整个推进系统功能的发挥和性能的提高．
由于ＴＢＣＣ推进系统本身的复杂性，从而给与
之匹配的进气系统的设计带来了相当的难度．
在设计ＴＢＣＣ进气道时，除需考虑常规变几何进
气道的设计要求外，同时还需从总体角度考虑起
飞和低速飞行阶段涡轮模态下冲压通道所处的状

态、模态转换过程中涡轮通道和冲压通道的相容
与匹配以及高速飞行阶段冲压模态下涡轮通道所

处的状态和运行方式．正因如此，虽然 ＴＢＣＣ进
气道有着近五十年的研究历史，但也仅在共轴型
进气道方面发展到试验及实际应用的水平［２－５］，而
在并联型尤其是内并联型进气道方面，仍处于方
案论证的初级阶段［６－９］，尚鲜见发展到试验可行方
案的报道．
鉴于内并联布局形式的 ＴＢＣＣ进气道具有

适用飞行马赫数范围宽、迎风面积小、内部可用容
积率大等优点而具有较大的研究价值和工程应用

前景［１０］，本文拟根据国内涡轮发动机和冲压发动
机的研究水平与应用现状，确定出ＴＢＣＣ发动机
的设计马赫数和转级马赫数，并给出其飞行轨迹，
对进气道在不同来流条件下的工作方式以及全马

赫数范围进气道型面调整的安排进行论述，并简
要分析进气道主要气动参数与型面参数的选取原

则，旨在初步给出一种符合我国国情且具有工程
实用价值的内并联型ＴＢＣＣ进气道总体方案，最
后通过数值模拟和高速风洞试验的手段对总体方

案的可行性进行验证．

１　总体设计思路

首先由所选的涡轮发动机和冲压发动机确定

初始设计参数，根据涡轮发动机在最大状态下的
流量要求，确定进气道的进口捕获面积；在设计马
赫数下，根据最佳配波理论对外压段进行波系配
置，根据所需的喉道马赫数以及通过对流量系数
和总压损失的预估，获得该马赫数下进气道的喉
道面积；在进气道设计马赫数的型面基础上，根据
流量系数与喉道总压恢复系数乘积最大化的原

则，对外压波系及喉道高度进行调整，以满足不同
飞行状态下ＴＢＣＣ发动机的进气需求；最后对进
气道喉道后的内通道型面进行设计，主要包括分
流段、涡轮通道亚声速扩压段和冲压通道亚声速
扩压段３部分．

２　飞行条件的确定

２．１　设计马赫数和最大工作马赫数

内并联型 ＴＢＣＣ进气道虽然是可变几何进
气道，但变几何进气道的型面调节也是在某一飞
行状态（通常选择设计状态）所对应的型面基础上
进行的，所以变几何进气道也只能保证在某一马
赫数下的性能最佳，而不可能使其性能在整个飞
行马赫数范围内均达到最佳，因此基础型面所对
应设计状态下的马赫数的选取至关重要．如果设
计点马赫数选择过低，则高马赫数下进气道的性
能会急剧下降，这显然与高超声速飞行器高速飞
行的目的是相悖的；如果设计点马赫数选择过高，

在低马赫数下虽然不至于引起进气道不起动，但
在进气道外压段会形成较大溢流，导致阻力增加，

从而造成发动机推力不足，这对低速阶段需要涡
轮发动机处于最大推力状态，以便飞行器更快地
加速与爬升的组合推进系统来说是无法容忍的．
同时，考虑到设计方案的可行性，设计点马赫数的

６７４２
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选取还与发动机的研究水平密切相关．国外ＴＢ－
ＣＣ发动机的工作马赫数范围一般为０～５［１０］，且
都以最大工作马赫数作为设计点马赫数．国内超
然冲压发动机与双模态燃烧冲压发动机的研究尚

处于探索阶段，还有很多关键技术急需解决，而亚
燃冲压发动机的研究相对较为成熟，且多以

Ｍａ＝４一级为主．
本文本着既保证内并联型 ＴＢＣＣ进气道在

高马赫数下有较高的气动性能，又兼顾其在低马
赫数下能捕获足够流量的原则，从我国冲压发动
机的现有研究水平出发，基于结构和防热等因素
的考虑，选取进气道设计点马赫数为４．为了给所
研究的内并联型 ＴＢＣＣ进气道预留后续发展空
间，将其工作范围从设计点的 Ｍａ＝４拓展到

Ｍａ＝４．５，即该进气道的最大工作马赫数为４．５．

２．２　转级马赫数

ＴＢＣＣ进气道模态转换过程的研究，是 ＴＢ－
ＣＣ进气道性能研究的重要组成部分．模态转换
一般可分为２种方式：在某一固定的马赫数下转
级，或者在某一马赫数范围内转级．因此，转级马
赫数是ＴＢＣＣ进气道的又一重要参数．ＴＢＣＣ发
动机在模态转换阶段涡轮发动机和冲压发动机共

同工作，其性能与组成它的涡轮发动机和冲压发
动机本身的型式和特征有关．所以，转级马赫数的
选取除需满足模态转换过程推力衔接与平稳过渡

的基本原则外，还需考虑组成它的涡轮发动机和
冲压发动机本身的特性．
目前，常规涡轮发动机的最大工作马赫数一

般为２．５，当马赫数大于２．５时，涡轮发动机将受
到超温、超转和压力平衡等限制，其性能将急剧下
降．为了提升内并联型ＴＢＣＣ进气道设计方案的
可行性，涡轮发动机设计参数的选取以国内某涡
轮发动机的应用水平为背景．该涡轮发动机最大
工作马赫数为２．３５，最大飞行高度为１８ｋｍ，最大
工作状态下的进口马赫数约为０．４５．本文的研究
包括定马赫数转级和定马赫数范围转级２种方
案．其中，定马赫数转级方案的转级马赫数选取为

２．０，作此选择主要考虑了模态转换过程推力衔接
与平稳过渡的基本原则以及便于后期进行试验验

证；定马赫数范围转级方案，选取转级起始点马赫
数为２．０，转级结束点马赫数为２．３，选取 Ｍａ＝
２．３作为模态转换的结束点主要是考虑了背景发
动机的工作马赫数范围，后续还将把转级结束点
马赫数拓展到２．５，以适应我国发动机研制水平
日益提高的形势．

文献［１１］给出的各类发动机比冲随马赫数变
化关系曲线如图１所示．可以看到：在 Ｍａ＝２．０
时，冲压发动机的比冲比涡轮发动机略大，在定马
赫数转级过程中，内并联型ＴＢＣＣ进气道的捕获
流量基本保持不变，因此ＴＢＣＣ发动机的推力在
转级过程中将有可能维持在一个比较平稳的状态

下，这给Ｍａ＝２．０时ＴＢＣＣ发动机模态转换顺利
进行提供了必要的保证；当马赫数大于２．０以后，
随着马赫数的增大，同一马赫数下涡轮发动机与
冲压发动机的比冲差不断增大，同时进气道的捕
获流量也不断增大，所以定马赫数范围转级过程
中，ＴＢＣＣ发动机推力将随马赫数的增大而逐步
提高，因此，Ｍａ为２．０～２．５的转级马赫数范围
能够满足飞行器在模态转换过程中的加速需求．
可以看出，本文针对２种转级方案所选取的转级
马赫数均是合理的．

图１　各类发动机比冲随马赫数变化关系

Ｆｉｇ．１　Ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ　ｖｅｒｓｕｓ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｅｎｇｉｎｅｓ

２．３　飞行轨迹

高超声速飞行器在超声速阶段的飞行轨迹一

般按等动压（ｑ）线设计，以保证飞行器结构最佳．ｑ
值的选取主要以飞行器的安全性和发动机的运行

效率为出发点，ｑ值选取过大，则飞行器的安全性
能降低，ｑ值选取过小，则不能充分发挥吸气式发
动机的潜力．使用最多的ｑ值范围在３０～５０ｋＰａ，
如：美国航空航天局（ＮＡＳＡ）兰利研究中心 ＴＢ－
ＣＣ发动机计划的ｑ值选为３１．５ｋＰａ、英国 ＨＯ－
ＴＯＬ（ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ　ｔａｋｅ－ｏｆｆ　＆ｌａｎｄｉｎｇ）航天飞机的

ｑ值选为３７．３ｋＰａ、德国Ｓａｎｇｅｒ计划的ｑ值选为
４９ｋＰａ以及日本 ＡＴＲＥＸ（ａｉｒ　ｔｕｒｂｏ　ｒａｍｊｅｔ　ｅｎ－
ｇｉｎｅ）组合发动机选为４９．５ｋＰａ．
本文综合考虑飞行器所能承受的气动力和气

动热载荷，及燃烧室正常燃烧所需的压力和流速
条件，并参考了背景涡轮发动机在最大工作马赫
数和最大飞行高度下的动压，选取ｑ＝３２．８ｋＰａ
为内并联型ＴＢＣＣ进气道的等动压工作线．图２
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给出了飞行轨迹及主要工作点，Ｍａ０ 表示自由来
流马赫数．需要说明的是，为了提高飞行器的可操
控性及减少进气道调节时所需考虑的影响因素，
在定马赫数范围转级过程中，拟定飞行器先按

Ｍａ０＝２．０时的飞行高度等高度加速到Ｍａ０＝２．５，
再等速爬升到等ｑ线上Ｍａ０＝２．５时对应的飞行
高度．

图２　内并联型ＴＢＣＣ进气道飞行轨迹及主要工作点

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｉｇｈｔ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ　ａｎｄ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌ

ｐｏｉｎｔｓ　ｏｆ　ＴＢＣＣ　ｉｎｌｅｔ

３　工作模式的设置

内并联型 ＴＢＣＣ进气道在整个飞行过程中

经历３种模态，即：涡轮模态、过渡模态和冲压模
态．涡轮模态时冲压发动机不工作，冲压模态时涡
轮发动机不工作，所以不同的飞行状态将有不同
的通道闲置．闲置通道的安排是一个关键性问题，

安排是否合理将直接影响ＴＢＣＣ发动机的性能．
本文从ＴＢＣＣ发动机的总体性能出发，对其工作
模式做如下设置：

１）涡轮模态下，调节分流板的开度，引部分
气流流过冲压通道，以利于冲压通道点火前预热
和减小底部阻力，同时导除了唇罩侧的附面层，提
高了涡轮通道的总压恢复．冲压通道引气流量大
小的优化应在不增加或少增加其他阻力的前提

下，以尽可能大地减小其底部阻力为目标．若冲压
通道引气量过大，则进气道所需进口面积增大，从
而导致迎风阻力增大了；若冲压通道引气量不足，

则冲压通道底部阻力减小有限或不能起到减小其

底部阻力的效果．根据经验，进气道在跨声速区的
溢流现象非常严重，此时冲压通道保持一定开度，

可使涡轮通道剩余的空气流量由冲压通道排出，

即把冲压通道作为涡轮通道的旁路使用，这样既

减小了涡轮通道的溢流阻力又减小了冲压通道的

底部阻力．
２）冲压模态下，调节分流板的开度，引部分
气流流过涡轮通道，使涡轮发动机的压气机处于
风车状态，这样可以减小涡轮通道的底部阻力，但
气流通过涡轮发动机所产生的阻力却是有限的，
因为ＴＢＣＣ发动机的涡轮发动机多选用低增压
比的压气机，低增压比的压气机级数少、叶片少，
所以风车状态阻力小；同时导除了压缩面侧的附
面层，提高了冲压通道的总压恢复；更重要的是，
有利于飞行器返回时涡轮发动机重新起动．
综上所述，总体方案中提出的内并联型ＴＢ－

ＣＣ进气道在全马赫数范围内的“工作模式”可给
进气道、发动机乃至整个飞行器带来诸多优势，这
是优于国外类似研究方案的一个方面．

４　全马赫数范围内型面调整的安排

由飞行轨迹可以看出，所研究的内并联型

ＴＢＣＣ进气道工作范围十分宽广，在飞行过程中
需对进气道的型面进行调整，以使其在不同的飞
行状态下均有较好的气动性能．在满足总体性能
要求的条件下，本着尽可能减小型面调节难度和
减少调节次数的原则，在整个飞行范围内，对进气
道型面的调整做如下安排：

１）起飞、亚声速到低超声速阶段共用同一进
气道型面．亚声速时，喉道马赫数控制在０．７左
右；低超声速时，进气道唇罩前形成一道弓形波，
此时进气道为外压式．
２）飞行马赫数为１．８时打开泄流腔，此时唇
罩前弓形波消失，唇罩斜激波形成，进气道呈混合
压缩形式．
３）飞行马赫数达到转级马赫数（Ｍａ＝２．０）
时，进气道型面做第一次调整，喉道马赫数控制在

１．２左右．
４）飞行马赫数２．０～２．５即定马赫数转级阶
段，通过调节分流板的开度分配涡轮和冲压通道的
流量，以满足涡轮发动机和冲压发动机工作需求，
在此马赫数范围内，进气道其他型面均维持不变．
５）转级结束时（Ｍａ＝２．５时），进气道型面做
一次调整，喉道马赫数控制在１．５左右．
６）转级结束后（Ｍａ＝２．５后），飞行马赫数每
增加０．５，进气道型面就做一次调整，但Ｍａ＝４．０
和Ｍａ＝４．５共用同一型面，喉道马赫数控制在

１．８左右．
整个飞行过程中，除模态转换过程外，进气道
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型面进行５次调整，共对应６个型面．

５　最大流量与主要型面参数的确定

内并联型ＴＢＣＣ进气道的进口捕获面积Ａｃ、

喉道面积Ａｔｈ、涡轮通道出口面积Ａｅ－ｔ以及冲压通
道出口面积Ａｅ－ｒ等参数是设计过程中的关键型面
参数，决定了进气道的初始型面，并且直接影响其
气动性能．其中进口捕获面积Ａｃ 关系到进气道
能否给发动机提供所需的空气流量，喉道面积

Ａｔｈ影响到高马赫数下进气道的性能，而涡轮、冲
压通道的出口面积Ａｅ－ｔ，Ａｅ－ｒ与对应通道的出口马
赫数密切相关，分别影响到涡轮发动机的进气道／
发动机匹配以及冲压发动机燃烧室的燃烧组织和

燃烧效率．

５．１　最大流量

由于本文暂无一台明确的冲压发动机作为研

究背景，缺乏冲压通道的指标参数，因此本文以背
景涡轮发动机的流量为参考，同时考虑到闲置通
道引气的需求以及后续流场控制泄流的需要，在
飞行马赫数为０．５、飞行高度为１ｋｍ的状态下，
拟定进气道的流量系数为０．７，此状态下进气
道捕获流量为背景涡轮发动机流量１．２倍时的流
量作为其最大流量．

５．２　进口捕获面积、宽度与宽高比

根据上述拟定的进气道最大流量、飞行马赫
数及飞行高度，利用流量方程可求得进气道远前
方自由流管面积，再通过流量系数即可确定进气
道在低速最大状态下所需的进口捕获面积．进气
道最终进口捕获面积的选取需综合考虑飞行器在

高、低马赫数下的推力需求，在满足大推力起飞及
低速状态流量要求的情况下，还应根据高马赫数
下飞行器的推力需求进行校核，并根据高、低马赫
数下飞行器的推力需求进行折中选取．本文在缺乏
冲压通道指标参数的情况下，暂用低速状态下所需
的进口捕获面积作为进气道的进口捕获面积．
进气道进口高宽比选取的过大或过小都会对

其性能产生不利的影响，通常进口高宽比在１．０～
１．５的范围内选取．为使进气道涡轮通道出口与
背景涡轮发动机进口相配，本文选取进气道进口
宽度Ｗｃ等于涡轮发动机进口直径，此时进气道
进口高宽比为１．２，符合经验值选取范围．

５．３　喉道面积

进气道喉道面积的大小对其气动性能产生关

键性的影响，直接决定了内通道结尾波系的强度．

内并联型ＴＢＣＣ进气道为变几何进气道，不同的
飞行状态有不同的进气道型面，不同的进气道型
面有不同的喉道高度与之相对应．同一进气道型
面下，为了减小结尾波系的总压损失，提高进气道
高马赫数时的总压恢复，在保证进气道正常起动
的条件下要求喉道面积尽可能小；与之相反，为了
降低进气道的起动马赫数，则要求其具有较大的
喉道面积．由此可见，不同飞行状态下所对应的喉
道面积的选取是内并联型 ＴＢＣＣ进气道设计的
关键之一．在某一进气道型面下，选择合适的喉道
面积与之匹配，既可提高进气道的气动性能，又可
拓宽该型面下进气道的工作马赫数范围，从而减
少整个飞行过程中进气道型面调节次数．
根据进气道型面调整的安排及后续对各型面

的配波结果，通过激波公式获得对应马赫数下的
激波角，从而估算出进气道在该马赫数下的流量
系数．根据流量连续条件，进气道喉道通过的流
量即为进气道进口捕获的流量，再由喉道截面的
流量方程及进气道的进口宽度即可求得喉道截面

的面积Ａｔｈ和高度 Ｈｔｈ．考虑到激波／附面层相互
干扰及黏性影响等因素，以上方法只能初步估算
出某一进气道型面所对应的喉道面积，若要获得
准确的喉道面积，一般还需采用数值仿真的方法
对估算的喉道面积进行修正．同时，后续对进气道
开展流场控制研究时，还需计入流场控制因素的
影响，对进气道喉道面积进行进一步地修正．

５．４　涡轮、冲压通道出口面积

内并联型 ＴＢＣＣ进气道涡轮通道的出口截
面与涡轮发动机压气机的进口截面相连，涡轮通
道的出口马赫数和出口流场畸变等参数关系到进

气道与涡轮发动机能否匹配工作．为使进气道涡
轮通道出口与背景涡轮发动机压气机进口几何匹

配，本方案的涡轮通道出口截面选取为与背景涡
轮发动机压气机进口截面直径相同的圆，出口马
赫数由涡轮发动机工作状态确定．
冲压通道出口截面直接与冲压发动机燃烧室

相连，其流场品质尤其是出口马赫数，对冲压发动
机的燃烧组织和燃烧稳定性有着重大的影响．不
同飞行状态下，满足冲压发动机燃烧室燃烧所需
的冲压通道出口面积存在差异，由于低马赫数下
进气道的喉道面积大，则所需出口面积相应的也
较大，高马赫数下进气道的喉道面积小，相同扩张
比下所需的出口面积也小．为了减小进气道的控
制难度，冲压通道出口截面的面积通常固定不变．
冲压通道出口面积的选取需折衷考虑低马赫数下
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的压缩需求和高马赫数下的性能需求，若出口面
积选取过小，则低马赫数下无法满足燃烧室对来
流马赫数及压力的要求，若出口面积选取过大，则
高马赫数下通道扩张比过大，可能导致冲压通道
出现分离或回流，从而造成出口截面总压恢复急
剧下降．在兼顾高、低马赫数冲压通道出口流场品
质的原则下，本文以转级马赫数时的进气道型面
为基准确定冲压通道的出口面积．出口面积的求
取也是先根据流量连续条件，通过理论与经验估
算相结合的方法获得初始值，然后采用数值仿真

的方法进行调整和修正．

６　进气道型面设计

根据内并联型ＴＢＣＣ进气道的结构特点，本
文将进气道型面设计分为超声速外压缩型面设

计、超声速内压缩型面设计、泄流腔型面设计、分
流段型面设计和亚声速扩压段型面设计．图３给
出了某一飞行状态下各型面段在内并联型ＴＢＣＣ
进气道上的分布示意图．

图３　某状态下进气道对称截面示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

６．１　超声速外压缩型面设计

进气道外压缩斜面和唇口位置构成了进气道

的外压缩型面．其中，唇口在高度方向的位置由进
气道进口高度获得，沿流向唇口与进气道最前沿
（第一压缩面起始点）的相对位置由马赫数和对应
马赫数下的波系配置情况确定．本文设定唇罩型
面及位置在整个飞行过程中固定不变，则沿流向
唇口与进气道最前沿的相对位置只能由某一马赫

数唯一确定，考虑到设计状态的重要性，这一马赫
数选取为设计马赫数．在只考虑唇罩溢流的情况
下，进气道设计状态的流量系数选取为０．９７，即
设计状态下进气道外压激波的交点距唇口尚有一

定距离，这主要为了使进气道在最大工作马赫数
下仍能获得较好的气动性能．以下参数选取原则
在无特殊声明的情况下，均针对设计状态而言．
综合考虑进气道设计马赫数时的气动性能、

低马赫数下的可调控性能、总体结构、型面调节以
及加工等多方面因素后，最终确定外压段３波系
设计，设计马赫数下外压比选取为６．在选定的外
压比条件下，第一压缩面角度给定，第二、三道斜

激波按近似等强度分配．为了减小型面控制的复
杂程度和减轻调节机构的质量，设定第一压缩面
角度在整个飞行过程中固定不变．因此第一压缩
面角度的选取至关重要，它不仅影响到进气道的
总体长度和设计马赫数下的性能，而且关系到非
设计马赫数下进气道的型面调节裕度以及低马赫

数下进气道的流量捕获．本文针对第一压缩面角
度进行了大量的数值仿真研究后选取为６°．

６．２　超声速内压缩型面设计

超声速气流进入内收缩通道，首先遇到唇口
内型面产生一道斜激波，此后该斜激波在内压缩
通道形成一系列反射波，由于进气道肩部位置型
面突扩，气流在该处还将产生一系列膨胀波，激
波／膨胀波以及激波／附面层相互干扰，因此内通
道的流动十分复杂．基于进气道总体结构和气动
性能两方面考虑，本进气道唇口内型面角度δ４ 选
取为８°；唇口下游内型面为与水平方向成８°夹角
的直段，以起到均匀波后气流的目的；直段之后采
用曲面过渡至喉道等截面段的水平方向；喉道等
截面段的选取综合了进气道总体长度、不同马赫

０８４２
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数下喉道高度、进气道气动性能以及进气道流场
品质等多方面因素．图４给出了某状态下进气道

内压缩型面的设计示意图．

图４　进气道内压缩型面设计示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ　ｔｕｎｎｅｌ

６．３　泄流腔型面设计

进气道压缩面的肩部采用曲面过渡有助于降

低起动马赫数，提高进气道的总压恢复系数［１２］．
激波打在进气道压缩面的肩部可以减弱激波／附
面层干扰［１３］，因此，合理布置进气道内的波系，可
以改善进气道的性能．但ＴＢＣＣ进气道要考虑变
几何设计，其肩部位置不便采用连续曲面形式，且
其波系设计异常复杂，在进气道起动过程中，尤其
是非设状态下，激波不一定能打在进气道压缩面
的肩部．为减弱激波／附面层干扰，提高ＴＢＣＣ进
气道的起动和气动性能，对其进行流场控制是十
分必要的，但至今尚鲜见到与内并联型ＴＢＣＣ进
气道流场控制相关的文献．基于上述分析，本文提
出了一种适用于内并联型 ＴＢＣＣ进气道全马赫
数范围的可变几何泄流腔流场控制方案，如图５
所示．

图５　不同飞行状态下泄流腔型面设计示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｂｌｅｅｄ　ｃａｖｉｔｙ　ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

设定模态转换过程所对应的泄流腔型面为其

基础型面，其他状态下的泄流腔型面均由此基础
型面调节而来．其中，１＃平板可绕进气道肩点（Ａ
点）转动，２＃平板可绕泄流腔出口左侧点（Ｂ点）
转动且长度可伸缩，３＃平板长度可伸缩．亚声速
和低超声速时，１＃平板转动至与第三压缩面同一
角度位置，并将泄流腔进口封闭；高超声速时，通
过伸长３＃平板达到减小喉道高度和泄流腔进口
宽度的目的，通过调节１＃平板的角度，在泄流腔
中部形成喉道，以达到控制泄流量的目的．
从图５（ｂ）中可以看到，泄流腔的几何特征参

数包括进口宽度Ｗｉ、出口宽度Ｗｅ、进口前角α１、
进口后角α２ 以及进口前端点与后端点的高度差
Ｈｂ．其中α２ 固定不变，应折衷各飞行状态的需求
进行选取．
经过全三维数值模拟和高速风洞试验证明，

变几何泄流腔方案可通过小的流量损失换取较大

的总压恢复系数增益和拓宽进气道的工作范围，
有效地改善了进气道的气动性能和起动性能，可
保证内并联型 ＴＢＣＣ进气道在全马赫数范围内
正常高效工作．

６．４　分流段型面设计

分流段是内并联型 ＴＢＣＣ进气道最重要的
组成部分之一，担负着流量分配的重任，其设计是
否合理直接关系到模态转换过程涡轮通道和冲压

通道能否相容及匹配工作，同时还影响到进气道
在整个飞行过程中的性能．由图４可以看到，为了
减小迎风阻力，分流段的上壁面即唇罩对应位置
保持水平；分流段的下壁面由２块角度可调的平
板组成，前一块平板与喉道等截面段下壁面成一
定的扩张角，这一设计主要基于几何结构和气动
性能２方面考虑．该平板与上壁面构成的扩张段
从几何结构上讲，首先为分流板的角度调节提供

１８４２
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了有利的条件，其次为涡轮扩压通道的安排预置
了必要的空间和方向走势．在气动性能方面，首先
该扩张段可作为结尾激波的稳定停留区域，增大
了进气道的抗反压能力，结尾激波后为亚声速气
流，减小了分流板分流时造成的总压损失，其次使
进入涡轮扩压通道的气流预先有一定的横向分速

度，避免气流流入涡轮扩压通道时因折转角过大
而造成流动分离；分流板为一斜楔结构，由铰链连
接在冲压扩压通道和涡轮扩压通道之间，可在与
水平方向成０～２８°夹角之间调节，以达到不同飞
行状态下的分流目的．

６．５　亚声速扩压段型面设计

亚声速扩压段的设计是内并联型 ＴＢＣＣ进
气道设计过程中的又一关键，其型面的变化直接
影响到黏性干扰损失和扩压损失的大小，不合适
的型面甚至会引起管道内气流分离，从而导致进
气道出口总压损失和流场畸变增大．因此，在满足
发动机总体要求的前提下，应合理的选择其设计
参数和设计规律，尽量减小激波／附面层干扰损
失，避免管道内出现气流分离，以提高进气道的总
压恢复系数和改善其出口流场品质．

７　总体方案可行性验证

为了验证内并联型 ＴＢＣＣ进气道总体方案
的可行性，对不同飞行状态下的进气道流场进行
了全三维数值仿真研究，同时开展了模态转换过
程的高速风洞试验研究．

７．１　全马赫数范围三维数值仿真研究

计算中用有限体积法求解雷诺平均后的三维

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程，采用２阶迎风格式离散，紊
流模型选用Ｊｏｎｅｓ和Ｌａｕｎｄｅｒ提出的标准ｋ－ε模
型，近壁区采用标准壁面函数．计算收敛准则为：
连续方程、动量方程、能量方程以及ｋ－ε方程的残
差至少下降３个数量级，且进气道出口截面流量
稳定．
图６给出了不同飞行马赫数下，进气道对称

截面马赫数等值图．其中涡轮模态下给出的是匹
配状态下的图谱，冲压模态下给出的是临界状态
下的图谱．从该图可以看到：随着飞行马赫数的增
加和泄流腔的开启，进气道由外压式转变为混压
式；混压式下，随着飞行马赫数的增加，外压激波
不断贴近唇口，超声速溢流逐渐减小；随着飞行马
赫数的增加，喉道马赫数不断增大，各飞行马赫数
下的喉道马赫数基本符合全马赫数范围内型面调

整的安排．

图６　不同飞行马赫数下，进气道对称截面

马赫数等值图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｉｎ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ

ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ
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全三维数值仿真结果表明：各飞行马赫数下，
泄流腔的流量系数在０．０２～０．０４范围内；当Ｍａ０≤
２．５时，进气道的总压恢复系数均在０．８以上，当

２．５＜Ｍａ０≤４．５时，进气道的总压恢复系数均在

０．３以上，符合进气道总体方案的要求；冲压模态
下冲压通道的出口马赫数均小于０．４，出口静压
均大于５０　６５２Ｐａ（即０．５个标准大气压），可见冲
压模态各飞行状态下进气道均能满足冲压燃烧室

的燃烧需求．

７．２　模态转换过程高速风洞试验研究

针对模态转换状态下的进气道型面，加工了
试验模型，在南京航空航天大学 ＮＨ－１高速风洞
首次开展了内并联型 ＴＢＣＣ进气道模态转换过
程的风洞试验．图７给出了试验模型在风洞中的
照片．

图７　试验模型在风洞中的照片

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄｅｌ　ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ

试验结果表明：模态转换过程中，当涡轮通道
处于匹配状态，冲压通道反压变化时，涡轮通道出
口马赫数的变化十分有限，最大不超过０．０１，可
见，模态转换过程中，涡轮通道的出口马赫数对冲
压通道反压的变化不敏感，由此说明进气道涡轮
通道的自身调节能力很强，进气道涡轮／冲压通道
具有良好的相容性能；模态转换过程中，涡轮通道
处于匹配状态时，其出口总压畸变指数｜Ｄｃ６０｜在
０．１２～０．３２范围内，可见，进气道在模态转换过
程中能够很好的满足涡轮发动机的畸变要求，涡
轮通道具有良好的进气道／发动机匹配特性．

８　结　论

本文提出了一种带可变几何泄流腔的内并联

型ＴＢＣＣ进气道设计方案，并完整地给出了内并
联型ＴＢＣＣ进气道的设计方法和设计原则，通过
全三维数值仿真和高速风洞试验研究，证明了各

飞行马赫数下的流场特征基本符合全马赫数范围

内型面调整的安排，且气动性能参数符合设计要
求，模态转换过程中进气道具有良好的进气道／发
动机匹配特性和涡轮／冲压通道相容特性，从而验
证了所提总体方案的合理性和可行性．
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