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面向推力优化的并联 TBCC组合喷管设计方法
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摘　　　  要：    针对宽速域飞机机体 /推进的强耦合，提出一种在给定几何尺寸约束下面向推力优化的并联涡

轮冲压组合发动机（TBCC）组合喷管设计方法。通过理论分析和数值模拟相结合的手段，实现了宽速域组合

喷管在欠膨胀和过膨胀流动状态下涡轮 /冲压流道面积膨胀比的优化分配。在研究的涡轮 /冲压落压比范围

内，相比基准组合喷管，面向推力优化设计得到的组合喷管均能具有更高的推力性能，两者综合推力系数的

差异在涡轮单独工作的过膨胀流动状态尤为明显，通过推力优化可使得马赫数为 0.2和 3时的推力系数分别

提高 4.89%和 4.14%。推力优化喷管的升力和俯仰力矩随飞行马赫数的变化幅度相比基准喷管分别减小了

33%和 47.3%，这可以有效减小机体 /推进耦合下全机气动焦点的变化范围，有利于减小宽速域飞机配平阻力

并降低飞行器操稳控制难度。
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combined nozzle

MIAO Junjie1， CAI Yiwen1， WANG Dong1， YIN Chao1， LI Xiankai1， XU Qiannan2

（1.  Yangzhou Collaborative Innovation Research Institute Company，Limited，
Shenyang Aircraft Design and Research Institute，

Aviation Industry Corporation of China，Limited，Yangzhou Jiangsu 225111，China；
2.  Science and Technology on Altitude Simulation Laboratory，Sichuan Gas Turbine Establishment，

Aero Engine Corporation of China，Mianyang Sichuan 621700，China）

Abstract:   Considering the requirements on integration of aircraft/engines，a design method of over-

under  turbine  based  combined  cycle  engine  (TBCC)  nozzle  oriented  thrust  optimization  under  a  given

geometric  constraint  was  proposed.  The  optimal  allocation  of  the  area  expansion  ratio  of  the  turbo-

engine/ramjet  nozzle  at  under-expansion  and  over-expansion  state  was  realized  by  means  of  theoretical

analysis and numerical simulation. Within the range of turbo-engine/ramjet pressure-drop-ratio，the TBCC

nozzle  designed  for  thrust  optimization  can  achieve  higher  thrust  performance  than  the  baseline  nozzle，

and the difference in composite thrust coefficient was particularly obvious under the over-expansion state，

where  the  thrust  coefficients  at  Mach  number  of  0.2  and  3  can  be  increased  by  4.89%  and  4.14%，

respectively， through  thrust  optimization.  Furthermore， the  lift  force  and  pitching  moment  of  thrust

optimization  nozzle  changing  with  the  Mach  number  were  33%  and  47.3%  smaller  than  those  of  the
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baseline nozzle，which can effectively reduce the range of aerodynamic focus of the whole aircraft，helping

to reduce the trim resistance of wide-speed-range aircraft and the difficulty of flight control.

Keywords:   over-under TBCC engine；combined nozzle；thrust optimization；design method；
flow-field distribution；aerodynamic characteristics

 

涡轮冲压组合发动机（turbine based combined
cycle engine, TBCC）具有宽速域 [1]、远航程 [2-3]、可

重复使用、能随时召回等优势，成为下一代宽速

域飞机重点发展的动力装置之一。由于 TBCC发

动机作为宽速域飞行器动力和两级入轨飞行器第

一级动力上的良好应用前景，各国都相继开展了

TBCC的相关研究计划，如美国的国家空天飞机

计划（NASP）计划 [4]、日本的超声速 /高超声速运

输推进系统（HYPR）计划 [5] 和欧洲的长期先进推

进概念与技术（LAPCAT）计划 [6] 等。根据涡扇发

动机和亚燃冲压发动机的匹配关系，TBCC发动

机分成共轴串联和上下并联两种类型。其中上下

并联式 TBCC发动机共用部件少，模态转换间的

相互干扰较小，技术上易于实现，同时作为宽速

域动力方案具有相比串联式方案在高超声速飞行

时内流道型面简单、内流阻力损失小的优势[7]。

并联式 TBCC在跨声速区间飞行时，只能由

涡轮发动机提供飞行所需动力，而冲压发动机处

于冷通流状态，无法提供足够的推力来克服机体

和进气系统所承受的阻力[8]。宽速域飞机宽速域

工作的设计需求，要求飞机前体/进气道、飞机后

体/尾喷管高度融合以提高工作能力，相关研究表

明[9]，如果采用并联式 TBCC形式，在跨声速区域

冲压流道的冷通气内阻占到了全机零阻的 20%，

导致飞机爬升阶段的耗油率大幅增加、航程减少。

此外，并联 TBCC发动机模态转换时还存在由于

涡轮发动机推力过小而无法实现涡轮模态向冲压

模态平稳过渡的问题[10-11]。因此，为有效缓解跨

声速飞行时的“推阻矛盾”和模态转换时的“推力

陷阱”问题，需提高机体/推进强耦合下的发动机

安装推力。

针对基于前体/进气道和后体/喷管一体化设

计的宽速域飞行器，有关研究表明在飞行马赫数

为 6.0时，非对称膨胀喷管产生的推力占到推进

系统总推力的 70%[12]，而 Lederer等 [13] 指出尾喷

管的推力系数下降 1%，对基于冲压动力的高超声

速飞行器在飞行马赫数为 7.0时造成安装净推力

损失，达到燃烧效率提高 1%所带来收益的 4倍

以上。Werner等 [14] 特别强调了低马赫数下尾喷

管排气所面临的高度过膨胀问题是飞行马赫数

为 0～7的组合循环动力系统设计所面临的一大

挑战，而莫建伟等[15-16] 指出要保证 TBCC排气系

统在整个飞行包线内的有效飞行，需要采取措施

提高亚、跨声速飞行条件下排气系统的气动性能。

因此，针对机体/推进强耦合下的宽速域飞行器，

如何在飞行器外形固定几何约束下通过喷管设计

实现组合喷管推力最大化是亟需解决的问题。

本文针对机体/推进强耦合下的固定几何尺

寸约束，提出一种面向推力优化的并联式 TBCC
组合喷管设计方法，通过理论分析和数值仿真相

结合的手段，实现涡轮喷管和冲压喷管的面积膨

胀比的优化分配，进而提升组合喷管在涡轮单独

工作状态和共同工作状态综合推力性能，并减小

俯仰力矩变化范围以降低飞行器俯仰力矩配平阻

力和操稳难度。本文研究成果可以为机体/推进

强耦合下的并联 TBCC发动机组合喷管推力性能

的优化设计提供理论依据和技术基础。

 1    研究方法

 1.1   并联 TBCC可调组合喷管设计

Aout Ath,cy Lcy

在给定燃烧室出口位置和飞机后体位置的约

束下，面向推力优化的并联 TBCC组合喷管冲压

高速流道型面设计，采用基于罗氏喷管（Rao
nozzle）发展得到的在一定喷管长度和面积比下

能产生最大推力的喷管型面设计理论，具体设计

流程见文献 [17]。在冲压发动机喷管出口面积

=H、喉道面积 =0.25H和长度 =2.5H给

定的情况下（H是组合喷管出口高度），依据最大

推力喷管型面设计理论，选择飞行马赫数为 3.5
时冲压发动机燃烧室出口参数作为冲压通道喷管

设计参数，开展冲压喷管气动型面设计，得到并

联 TBCC组合喷管中冲压发动机喷管的上膨胀面

型线（如图 1中蓝线所示，图中 Aout,wl 为涡轮通道

的出口面积）。

基于最大推力喷管型面设计理论得到的冲压

喷管型面，采用涡轮关闭后调节板绕飞机后体端

点旋转的方式实现涡轮发动机和冲压发动机工作

模态的转换。为保证后调节板完全打开时与涡轮
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流道间的光滑过渡，本文涡轮喷管上膨胀面型面

设计采用截取冲压喷管上膨胀面的方式，截取长

度根据后体端点和涡轮喷管喉道位置确定。其中，

涡轮单独工作和共同工作模态下组合喷管双通道

型面如图 1中实线所示，而冲压单独工作模态下

喷管单通道型面则为图 1中的双点划线。为使得

给定几何约束下的组合喷管推力最大化，本文设

计了三连板联动调节方案，能实现在涡轮喷管喉

道调节的同时进行涡轮喷管出口面积占比调节的

功能。其中涡轮喉道调节板和出口面积调节板绕

喷管前缘铰链转动，而涡轮喷管下膨胀面采用伸

缩平动方式以补偿喉道调节和面积调节带来的位

移差。其中涡轮喷管下膨胀面出口 P在冲压喷

管上膨胀面处的位置选取根据涡轮喷管低飞行马

赫数条件下理想出口面积确定（在涡轮设计落压

比为 3时，涡轮喷管面积膨胀比为 1.05）。
 1.2   数值方法

本文采用商用计算流体动力学（CFD）软件对

模型进行数值计算，选取基于密度的隐式求解器，

选择的计算模型为 SST（shear stress transport）k-ω
湍流模型，并采用定比热的理想气体模型，分子

动力黏度采用 Sutherland公式计算。整个流场采

用结构化网格划分，为保证计算准确性，在喷管

喉道、壁面附近、出现激波和剪切层等流动区域

内进行了网格加密，如图 2所示。其中壁面边界

层进行壁面网格加密，并保证第 1层网格 y+<5，总
网格数量约为 20万，外场条件设置为压力远场条

件，给定远场气流的压力、速度、密度，涡轮发动

机喷管和冲压发动机喷管进口均设置为压力进口，

给定总温和总压，出口条件设置为压力出口，给

定远场的压力，壁面均采用无滑移绝热壁。

并联 TBCC组合喷管三连板联动调节采用动

网格技术，其中涡轮出口面积调节板设置为刚体

转动，涡轮喷管下膨胀面在涡轮喉道调节板和出

口面积调节板几何约束下随动变形，而其他壁面

固定不变。动网格仿真过程中的网格更新采用

Smoothing+Remeshing方法。综合考虑运动精度

和计算成本，涡轮出口面积调节板转动速率设置

为 10（°）/s，非定常计算的时间步长取为 10−5 s。
 1.3   算例验证

为验证本文数值计算方法的准确性，选择兰

利研究中心[18] 针对单边膨胀喷管的实验研究作

为验证算例，模型如图 3所示（图中 X为喷管轴向

位置）。喷管高度 H0=15.24 mm，计算工况如下：

喷管进口马赫数为 1.665，总压、总温分别为

0.172 MPa、478 K，外部自由来流马赫数为 6，总
压、总温分别为 2.52 MPa、478 K。图 3给出了不

同网格加密程度下喷管膨胀面的沿程压力系数

Cp 分布，其中 3套网格仅在网格量过少的稀疏网

格计算结果中存在较大偏差，而网格加密达到中

等/稠密程度后的计算结果基本与网格的划分无

明显关系。从图 3中还可以发现 3套网格模拟得

到的压力分布趋势均与实验结果吻合较好，因此

 

Turbofan
closure

Turbofan nozzle

Variable
lengthThroat

regulation

Outlet area
allocation

Ramjet nozzle

P A o
ut

,w
l

A o
ut

图 1    并联 TBCC组合喷管示意图

Fig. 1    Schematic diagram of over-under TBCC combined nozzle
 

 

图 2    组合喷管网格划分示意图

Fig. 2    Schematic diagram of grid division of combined nozzle
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可以认为本文所采用的模拟方法是可靠的。

 1.4   计算工况

冲压单独工作时组合喷管处于低速通道关闭、

高速通道全开的固定几何单边膨胀喷管状态，此

时冲压喷管处于最大推力喷管型面状态，已达到

冲压单独工作状态下优化组合喷管推力的目的，

因此本文针对组合喷管开展的推力优化仅针对涡

轮单独工作状态和共同工作状态，采用的并联

TBCC组合喷管计算工况如表 1所示，其中 WL
表示涡轮喷管，CY表示冲压喷管，Ma为飞行马

赫数，h为飞行高度，π为落压比，Tt 为总温。
 
 

表 1    组合喷管计算工况

Table 1    Calculation conditions for combined nozzle

状态 Ma h/km
π Tt/K

WL CY WL CY

涡轮
单独工作 0.2～3 0～18 3～25 1～20 2 000 290～600

涡轮、冲压
共同工作 2～3.5 12～20 10～45 15～35 2 000 2 000

 
 

 2    组合喷管推力优化流程

πwl πcy

对于某一确定发动机工况下的涡轮和冲压喷

管，在喷管入口处落压比为 和 、喉道面积为

Ath,wl 和 Ath,cy、喉道马赫数为 Math,wl 和 Math,cy，给定

的情况下，根据喷管质量流量（以下简称流量）公

式和滞止气流状态方程，可联立式（1）～式（4）得
到气流完全膨胀状态下的喷管理想出口面积

Aout,ideal,wl 和 Aout,ideal,cy，并由此得到并联 TBCC组合

喷管的总理想出口面积 Aout,ideal。

qth = Math

[
2
γ+1

(
1+
γ−1

2
Ma2

th

)] −（γ+1）
2（γ−1）

（1）

Maout =

√
2
γ−1

(
π
γ−1
γ −1

)
（2）

qout = Maout

[
2
γ+1

(
1+
γ−1

2
Ma2

out

)] −（γ+1）
2（γ−1）

（3）

Aout,ideal =
qth

qout
Ath （4）

Aout,ideal = Aout,ideal,wl+Aout,ideal,cy （5）

γ式中 q为流量函数，Ma为马赫数，A为面积， 为

理想空气比热比；下标 th表示喷管喉道截面，下

标 out表示喷管出口截面。

在给定几何约束情况下，组合喷管的真实出

口面积 Aout,real 是固定不变的，根据理想出口面积

和真实出口面积的大小，存在 Aout,real < Aout,ideal 的欠

膨胀状态和 Aout,real > Aout,ideal 的过膨胀状态两种情

形，由此形成了如图 4所示的并联 TBCC组合喷

管推力优化设计流程，下面分别对这两种状态下

的推力优化方法展开叙述。
 
 

并联TBCC发动机工况

喷管流量
公式

组合喷管πth，Ath，Math
滞止气流
状态方程

Aout, real<Aout, ideal Aout, real>Aout, ideal

欠膨胀状态 过膨胀状态

理论分析方法 动网格仿真方法

组合喷管推力变化曲线

组合喷管理想
出口面积Aout, ideal

推力优化组合喷管

图 4    推力优化设计流程

Fig. 4    Thrust optimization design flow
 

 2.1   欠膨胀状态

如果 Aout,real < Aout,ideal，可推断出面向推力优化

的组合喷管双通道均应处于欠膨胀状态或完全膨
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(a) 单边膨胀喷管模型
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(b) 实验与仿真壁面压力分布对比

图 3    算例验证

Fig. 3    Code validation
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胀状态，即此时涡轮通道的最大出口面积应为

Aout,ideal,wl，而最小出口面积为 Aout,real−Aout,ideal,cy。因

为若涡轮出口面积超过完全膨胀状态的理想出口

面积，此时涡轮通道将向过膨胀状态发展，使得

涡轮通道推力性能下降；而冲压通道的欠膨胀程

度也将在出口面积的降低下加剧，使得冲压通道

推力性能降低。冲压通道出口面积可同理分析。

Aout,real−Aout,ideal,cy≤Aout,real,wl≤Aout,ideal,wl （6）

Aout,real−Aout,ideal,wl≤Aout,real,cy≤Aout,ideal,cy （7）

假设在上述范围内取一 Aout,real,wl，则有

Aout,real,cy = Aout,real−Aout,real,wl （8）

qout =
Aout

Ath
qth （9）

qout,cy

根据喷管流量函数连续方程式（9） ，可得

qout,wl 和 ，进一步根据喷管流量函数方程反向

求解马赫数的超声速解 Maout,wl 和 Maout,cy。
在喷管绝能等熵膨胀假设下，有涡轮和冲压

喷管出口总温 Tt,wl 和 Tt,cy，以及出口总压 pt,wl 和
pt,cy，在此基础上根据滞止气流状态方程和喷管推

力公式，联立方程式（10）～式（14）可求得涡轮和

冲压喷管的真实推力 Fn,wl 和 Fn,cy，以及组合喷管

综合推力 Fn,TBCC。

Tout =
Tt

1+
γ−1

2
Ma2

out

（10）

pout =
pt(

1+
γ−1

2
Ma2

out

) γ
γ−1

（11）

Vout = Maout

√
γRTout （12）

ṁout =

√√
γ

R

(
2
γ+1

) γ+1
γ−1

ptAout

√
Tt

qth （13）

Fn = ṁoutVout+（pout− p0）Aout （14）

Fn,TBCC = Fn,wl+Fn,cy （15）

ṁ

式中 T为气体静温，V为气流速度，R为气体常数，

为喷管流量，p为气体静压，下标 0表示外界

环境。

因此在式（6）和式（7）范围内，通过联立方程

式（8）～式（15），可以求得组合喷管推力随涡轮出

口面积的变化曲线，由此可快速计算得到面向推

力优化的组合喷管出口面积分配方案。

为了验证上述方法的可行性，本文针对表 2
中的欠膨胀流动状态，分别采用理论计算和 CFD
二维动网格计算的方法，得到了如图 5所示的组

合喷管综合推力系数 Cfx 随冲压出口面积的变化

曲线，图中 min和 max分别表示最小值和最大值。
 
 

表 2    欠膨胀状态下的计算参数

Table 2    Calculation parameters for under-expansion state

Ma h/km
π Tt/K

Aout,ideal/H Aout,real /H
WL CY WL CY

2.5 15 12 20 2 000 2 000 1.225 1
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图 5    欠膨胀状态下理论计算与数值仿真结果对比

Fig. 5    Comparison of theoretical results and numerical results

for under-expansion state
 

从图 5中可以看到，与上述理论分析一致，冲

压通道出口面积 Acy 不论是小于 Acy,min 还是大于

Acy,max，组合喷管的综合推力系数都是呈下降趋势，

这说明在给定几何约束下推力优化的组合喷管出

口面积分配需要满足式（6）和式（7）中的面积范围。

由于理论分析不考虑流动损失，故其计算得

到的组合喷管综合推力系数相较于 CFD计算结

果偏高一些；但是这两种方法得到的综合推力系

数变化规律是一致的，只是理论分析得到的最佳

冲压喷管出口面积为 Acy,opt=0.595H，而 CFD动网

格计算得到的最佳冲压喷管出口面积为 Acy,opt=
0.6H，分析认为这与转级板转动时非稳态计算带

来的迟滞效应有关，若分级板调节速率足够慢，

则两者间的一致性将进一步提高。因此，为加速

组合喷管设计迭代过程，可采用理论分析方法设

计欠膨胀状态下的组合喷管转级板位置，作为下

文组合喷管共同工作状态下的转级板计算板位。
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 2.2   过膨胀状态

如果 Aout,real > Aout,ideal，在过膨胀流动分离模式

固定的情况下，可推断出面向推力优化的组合喷

管双通道均处于过膨胀状态或完全膨胀状态，即

此时涡轮通道的最小出口面积应为 Aout,ideal,wl，而

最大出口面积为 Aout,ideal−Aout,ideal,cy。因此若涡轮通

道面积小于理想出口面积而处于欠膨胀状态，则

涡轮推力性能将有所下降；而冲压通过过膨胀程

度会加剧，导致冲压推力大幅降低。冲压通道出

口面积可同理分析。

Aout,ideal,wl≤Aout,real,wl≤Aout,real−Aout,ideal,cy （16）

Aout,ideal,cy≤Aout,real,cy≤Aout,real−Aout,ideal,wl （17）

但由于过膨胀喷管存在自由激波分离（free
shock separation,  FSS）和受限激波分离（restricted
shock separation, RSS）等分离模式 [19]，且过膨胀流

动分离模式会在喷管落压比和外流马赫数的影响

下发生转变，使得喷管推力性能的变化并不随过

膨胀程度的增加而单调变化，因此上述分析得到

的式（16）和式（17）寻优范围可能存在问题。

在转级板调节过程中喷管膨胀比的变化会带

来过膨胀流动分离模式的突变，进而可能导致组

合喷管的综合推力系数出现无法提前预估的复杂

变化规律。为验证上述分析，本文针对所示的过

膨胀流动状态（计算参数见表 3），通过 CFD动网

格仿真的方式，研究给定几何约束的组合喷管在

过膨胀流动状态下的涡轮/冲压喷管最佳出口面

积分配，结果见图 6。
  

表 3    过膨胀状态下的计算参数

Table 3    Calculation parameters for over-expansion state

Ma h/km
π Tt/K

Aout,ideal/H Aout,real /H
WL CY WL CY

1.5 9 8 1.5 2 000 330 0.625 1
 
 

图 6（a）中组合喷管的综合推力系数 Cfx 在转

级板调节的过程中，随冲压出口面积的变化呈现

出相对复杂的变化规律。为进一步说明上述现象，

图 6（b）给出了转级板调节过程中涡轮/冲压喷管

的单通道推力系数变化曲线。随着冲压出口面积

减小（即涡轮出口面积增大），涡轮气流流动状态

逐渐从欠膨胀向完全膨胀转变，涡轮通道推力系

数 Cfx,wl 逐渐增大，但随着涡轮出口面积大于理想

出口面积后进入过膨胀状态，涡轮气流进入过膨

胀状态，涡轮通道推力系数快速降低，这与上述

分析相符。而对于冲压喷管而言（整个调节范围

内都处于过膨胀状态），冲压出口面积刚开始减

小时虽然喷管的过膨胀程度有所降低，但并未带

来冲压推力性能上的增益，反而使得冲压喷管推

力系数 Cfx,cy 一定程度下降；而在冲压出口面积降

低到一定程度时，过膨胀程度的进一步降低才带

来喷管推力性能的增益，使得冲压喷管推力系数

有所提高。

为解释上述冲压出口面积减小时冲压通道推

力系数的变化原因，需结合转级板调节过程中组

合喷管内的马赫数分布进行说明，如图 7所示，图

中 RRZ代 表 ramp  recirculation  zone， RSB代 表

ramp  separation  bubble， FRZ代表 flat  recirculation
zone，FSB代表 flat separation bubble。因为此时涡

轮通道落压比较大，随着冲压出口面积的减小，

涡轮通道内流动的过膨胀程度还不太大，在整个

转级板调节过程中涡轮通道内并未出现明显的流

动分离现象，故涡轮通道推力系数的变化趋势与

预期相符。相比涡轮通道，冲压通道内的气流运

动形式随着冲压出口面积的降低发生了较明显的

变化，体现在由 Acy=0.74H时冲压通道上膨胀面存
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图 6    过膨胀状态下的组合喷管推力系数

Fig. 6    Thrust coefficient of combined nozzle for

over-expansion state
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在分离区的 FSS模式，经 Acy=0.63H时下板存在

分离泡的 RSS（flat）模式，转变为 Acy=0.565H时双

分离区的 FSS模式，由此带来更大的流动损失和

更低的推力系数；再随着喷管面积膨胀比的降低，

在 Acy=0.52H时重新转变回上膨胀面存在分离区

的 FSS模式和 Acy=0.355H时由上膨胀面分离泡

主导的 RSS（ramp）模式。在上述过膨胀流动分离

模式变化过程中，冲压通道的推力系数先下降后

上升，并在进入 FSS模式时达到最小值，即冲压

推力系数的降低主要是冲压喷管下膨胀面出现分

离所致（由单个分离区转变为两个分离区带来额

外的流动损失），这说明 FSS模式会带来相比

RSS模式更高的推力损失，在面向推力优化的过

膨胀喷管设计过程需格外注意这点。

面对过膨胀喷管由于分离模式突变带来的推

力性能分析难题，虽然无法直接通过理论分析得

到组合喷管面积分配，但可采用 CFD动网格仿真

技术，基于二维模型的快速迭代优势，得到组合

喷管推力随转级板调节的变化曲线，从而评估出

推力优化的转级板板位作为该状态下的组合喷管

工作点。

 3    组合喷管特性分析

由于动网格中的随动变形并不能完全按照预

设方式进行，涡轮下调节板存在一定的变形，因

此动网格计算仅用于寻找优化面积分配，组合喷

管的特性分析在确定转级板位置的基础上采用定

常计算。为了说明本文设计的可调组合喷管在推

力优化上的优势，将推力优化组合喷管特性与基

准组合喷管进行比较分析。其中基准组合喷管中

的冲压通道型面与推力优化组合喷管的一致，均

采用了最大推力喷管理论（Rao nozzle），两种组合

喷管间的区别在于：推力优化组合喷管涡轮通道

出口面积可通过其下膨胀面的伸缩平动方式而适

应性调整，而基准组合喷管由于涡轮通道出口面

积固定而保持其下膨胀面不变。为权衡涡轮通道

的宽落压比工作范围（Ma=0～3.5），基准组合喷

管涡轮通道出口面积的选取以 Ma=1.5时的涡轮

发动机性能最优为原则，此时的涡轮喷管设计落

压比为 8，设计面积膨胀比为 1.71。

 3.1   推力特性

图 8对比了基准组合喷管（出口面积固定）和

推力优化组合喷管在涡轮单独工作和共同工作状

态下的综合推力系数。从图 8中可以看到，在本

文研究的涡轮/冲压落压比范围内，相比基准组合

喷管，面向推力优化设计得到的组合喷管均能具

有更高的推力性能，两者综合推力系数的差异在

涡轮单独工作的过膨胀流动状态尤为明显。如

图 8（a）所示，在涡轮单独工作状态下，由于 Ma=

1.5时涡轮喷管落压比接近其设计值，故基准喷管

与推力优化喷管间综合推力系数的差异最小；而

随着喷管工作状态逐渐偏离基准喷管设计值，推

力优化喷管通过涡轮/冲压通道出口面积的合理

分配能取得更高的推力收益，并能在 Ma=0.2和

Ma=3时相比基准喷管分别提升综合推力系数达

4.89%和 4.14%。而在图 8（b）中涡轮/冲压均处于

欠膨胀流动状态的共同工作状态下，推力优化喷

管通过出口面积分配能更好地适应涡轮/冲压通

道的流量差异，从而更大化组合喷管的综合推力

系数（Ma=2～3.5范围内相对提高 1.36%～2.15%）。
 

 

Mach number
2.64
1.32
0 RRZ

Mach number
2.56
1.29
0 RRZ

FRZ

(a) Acy=0.74H，0.11 s

(d) Acy=0.525H，0.91 s

Mach number
2.43
1.22
0 RRZ

FSB

Mach number
2.57
1.30
0 RRZ

(e) Acy=0.52H，0.92 s

(b) Acy=0.63H，0.52 s

Mach number
3.03
1.52
0 RSB

Mach number
2.47
1.24
0 RRZ

FRZ

(f) Acy=0.355H，1.5 s

(c) Acy=0.565H，0.75 s

图 7    过膨胀状态下转级板调节过程组合喷管马赫数分布

Fig. 7    Mach number contour of combined nozzle during regulation for over-expansion state
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图 8    组合喷管综合推力系数对比

Fig. 8    Comparison of comprehensive thrust coefficient of

combined nozzle
 

为进一步解释基准喷管和推力优化喷管在综

合推力系数上的差异，图 9和图 10分别给出了涡

轮单独工作和共同工作状态下组合喷管的马赫数

分布云图对比。如图 9所示，基准喷管在 Ma=0.2
时涡轮/冲压通道均具有较大的过膨胀程度，分别

在涡轮喷管的上膨胀面和下膨胀面处诱导形成了

分离泡和低速回流区，涡轮喉道膨胀波在自由边

界分离区上反射，进一步形成激波串运动形式；

而推力优化喷管通过减小涡轮出口面积的方式，

使得涡轮喉道膨胀波以壁面规则反射的方式向下

游传播，虽然此时增大的冲压喷管过膨胀程度会

降低冲压喷管推力性能，但在涡轮喷管推力占主

导时大幅缩小的上分离泡和被抑制的下分离区及

减弱的反射激波/膨胀波强度均有利于提高组合

喷管的综合推力性能。不同于低飞行马赫数状态，

高飞行马赫数（Ma=3）时基准喷管参数极大地偏

离设计点，流动形式转变为涡轮欠膨胀+冲压过

膨胀状态，此时冲压喷管上膨胀面存在较大的分

离区且涡轮/冲压通道较大的压差形成了一道较

强的膨胀波；而推力优化喷管通过出口面积分配，

使涡轮/冲压均工作在较小的过膨胀状态，抑制了

冲压通道内的大范围分离区并降低了涡轮/冲压

气流汇合时的波系强度，从而能大幅增大组合喷

管的综合推力系数。

在图 10所示的共同工作状态下，Ma为 2和

3.5时基准喷管和推力优化喷管涡轮/冲压通道均

处于欠膨胀状态，且涡轮/冲压气流在转级板尾缘

会合时形成两道斜激波+滑移层的流动形式。而

比较基准喷管和推力优化喷管的马赫数分布可知，
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Fig. 9    Comparison of Mach number contour of combined nozzle under turbofan-only conditions
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推力优化喷管的涡轮/冲压出口气流马赫数更加

接近、气流压强和流向也更为相似，涡轮/冲压气

流会合时转向更小，故使其转向的激波角度和强

度也更小，这有利于组合喷管综合推力性能的提

升。同时针对 Ma=3.5时涡轮通道流量更大的情

形，推力优化喷管通过分配涡轮通道更大出口面

积，以增加高流量占比通道的推力系数的方式，

能更有效地提高组合喷管的综合推力系数。

 3.2   升力、力矩特性

在组合喷管推力特性研究的基础上，图 11和

图 12进一步给出了基准喷管和推力优化喷管在

涡轮单独工作和共同工作状态下的升力 Fy 和俯

仰力矩 Mz 特性，其中组合喷管俯仰力矩计算的中

心点取在冲压喷管入口上端点处（正值为低头力

矩）。在涡轮单独工作状态下，得益于基准模型

中涡轮喷管上膨胀面分离泡抑制所带来的壁面压

力增大，Ma<2时推力优化喷管在增大组合喷管

推力性能的同时还能增大升力并减小俯仰力矩；

但在 Ma>2时，推力优化喷管在综合推力性能上

的收益需付出降低升力和增大俯仰力矩的代价。

共同工作状态下升力和俯仰力矩的变化与 Ma>2
涡轮单独工作相似，面向推力优化的喷管设计会

带来升力的减小和俯仰力矩的增加（抬头力矩减

小），这是由于喷管面积优化使得涡轮通道由欠

膨胀转为过膨胀，壁面压力的大幅降低带来涡轮

上膨胀面升力方向作用力的减小。

比较图 11和图 12中组合喷管升力和俯仰力

矩随马赫数的变化还能发现，在本文研究的涡轮

单独工作（Ma=0.2～3）和共同工作（Ma=2～3.5）

范围内，相比基准喷管，推力优化喷管的升力和

俯仰力矩随飞行马赫数的变化幅度均较小（推力
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图 10    组合喷管共同工作状态马赫数分布对比

Fig. 10    Comparison of Mach number contour of combined nozzle under turbofan-ramjet conditions
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图 11    组合喷管的升力特性对比

Fig. 11    Comparison of lift characteristics of combined nozzle
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优化喷管升力和俯仰力矩的变化范围分别减小

了 33%和 47.3%），这可以有效减小机体 /推进耦

合下全机气动焦点的变化范围，有利于减小宽速

域飞机配平阻力并降低飞行器操稳控制难度。

 4    结　论

本文针对机体/推进的强耦合，提出一种在给

定几何尺寸约束下面向推力优化的并联 TBCC组

合喷管设计方法。针对宽速域组合喷管中存在的

欠膨胀和过膨胀流动状态，通过理论分析和数值

模拟相结合的手段，实现了组合喷管涡轮/冲压流

道面积膨胀比的优化分配，并分析了涡轮单独工

作和共同工作状态下基于面向推力优化的组合喷

管设计方法得到的推力优化喷管相比基准喷管在

推力、升力和俯仰力矩等气动特性上的差异，主

要研究结论如下：

1） 对于欠膨胀状态下的组合喷管，可直接采

用理论分析方法设计获得欠膨胀状态下的组合喷

管面积优化分配对应的转级板位置；而针对过膨

胀状态下组合喷管内 RSS与 FSS流动分离模式

间转变带来的理论分析困难，可基于二维动网格

仿真的快速迭代优势，通过组合喷管推力随转级

板调节的变化曲线得到推力优化的转级板板位。

2） 相比基准组合喷管，在涡轮单独工作状态

下，推力优化喷管能在低飞行马赫数下通过削弱

涡轮喷管壁面分离泡/分离区和在高飞行马赫数

下通过抑制冲压喷管大范围分离区的方式提升组

合喷管性能，使得 Ma=0.2和 Ma=3时的推力系数

提高 4.89%和 4.14%；而在共同工作状态下，推力

优化喷管通过降低涡轮/冲压气流会合激波损失

和增加高流量占比通道的推力系数的方式使得组

合喷管的综合推力系数有效提高 1.36%～2.15%。

3） 推力优化喷管可以在亚、跨声速飞行条件

下增大组合喷管推力性能的同时增大升力并减小

俯仰力矩，但在高速飞行时推力优化喷管在综合

推力性能上的收益需付出降低升力和增大俯仰力

矩的代价。推力优化喷管的升力和俯仰力矩随飞

行马赫数的变化幅度相比基准喷管分别减小了

33%和 47.3%，这可以有效减小机体/推进耦合下

全机气动焦点的变化范围，有利于减小宽速域飞

机配平阻力并降低飞行器操稳控制难度。
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