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摘　 要:针对推进系统采用 ＴＢＣＣ组合循环发动机的飞推一体化高超声速飞行器ꎬ进行气动 /
推进力计算方法研究ꎻ分析并建立飞行器运动力学体系及计力体系ꎬ推导出推进系统双通道模

式下一体化飞行器气动 /推进力计算公式ꎻ针对 ＴＢＣＣ 推进系统的涡轮模态、涡轮冲压过渡模

态及冲压模态三种工作模态ꎬ研究计力方法并计算分析飞行器在不同工作模态下升阻性能随

攻角的变化趋势ꎬ研究飞行器各部件对升阻力性能影响贡献ꎮ 研究表明:高超声速飞推一体化

飞行器进行跨声速飞行时ꎬ前体对升力影响较大ꎬ机身阻力在很大程度上决定着飞推一体化高

超声速飞行器的阻力大小ꎮ
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０　 引言

涡轮基组合循环发动机(ＴＢＣＣ)由于其宽广的飞行包

线以及良好的比冲性能等优势ꎬ更适合作高超声速飞行器

的动力方案[１－２]ꎮ 同时ꎬ飞行器机体与推进系统一体化设

计也成为高超声速飞行器发展中不可或缺的一项关键技

术[３]ꎮ 飞推一体化布局形式导致飞行器机体和发动机形成

的流场存在强烈的耦合影响[４－５]ꎬ同时又因为推进系统在

不同模态下都对应着不同的推进系统结构ꎬ进而不能准确

计算并评估飞行器气动性能ꎮ 因此ꎬ有必要针对飞推一体

化高超声速飞行器多模态工作状态下进行计力方法研究ꎮ
目前国外学者针对高超声速一体化飞行器计力方法

进行了深入研究[６－９] ꎬ国内国防科大[１０－１１]及西北工大[１２]

等高校学者在继承了国外计力方法理论基础上ꎬ对不同气

动外形布局的一体化飞行器进行了数值仿真分析ꎬ李蔚霆

等[１３]开展了高超声速进气道三维构型设计和前体构型设

计ꎬ进行前体对进气道的气动性能影响研究ꎬ但并未针对

推进系统处于双通道模式下飞行器的计力体系及升阻性

能进行有关研究ꎮ 本文主要研究双通道模式飞行器气动 /
推进力计算方法ꎬ通过数值仿真技术对 ＴＢＣＣ一体化飞行

器在不同工作模态下进行升阻性能研究与部件受力分析ꎮ

１　 飞行器运动分析

１.１　 飞行器受力分析

为了分析飞行器的气动性能与推进性能ꎬ必然要解决

飞行器飞行过程的受力分析问题ꎬ故需建立一套完备的飞

行运动分析体系[１４] ꎬ保证运动分析体系中各项力不漏力ꎬ
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也不重复计力ꎬ为便于后续将各项力根据计力体系方法分

别划分到飞机气动型面和推进系统型面打下可靠基础ꎮ
为了便于对一体化构型飞行器的飞行性能进行分析ꎬ

首先定义气流坐标系和机体轴向坐标系ꎬ同时为了对比力

学体系划分方案ꎬ仅考虑垂直平面内无侧滑飞行时作用在

飞行器上的力ꎬ如图 １所示ꎮ
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图 １　 垂直平面内无侧滑飞行作用在飞机上的力

１.２　 动力学方程

在气流坐标系下ꎬ飞行器飞行动力学方程普遍写为如

下方程组[１５] :
ｍｄＶ / ｄｔ＝Ｔｃｏｓ(α＋φＴ)－Ｄ－Ｇｓｉｎθ (１)
ｍＶｄθ / ｄｔ＝Ｔｓｉｎ(α＋φＴ)＋Ｌ－Ｇｃｏｓθ (２)

式中:α 为迎角ꎻＶ 为飞行速度ꎻＴ 为推力或拉力ꎻＧ 为重

力ꎻθ 为航迹倾斜角ꎻφＴ 为推力或拉力作用线与飞机迎角

基准线之间的夹角ꎮ

２　 计力体系建立

计力体系的确定包括两项内容:划分气动 /推进界面

(ＡＰＩ)和发动机 /机体界面(ＥＡＩ)ꎬ确定气动力 /力矩和推

进力 /力矩的计算方法ꎮ

２.１　 ＡＰＩ / ＥＡＩ 划分方法研究

１)ＡＰＩ划分方法研究

气动型面与推进型面的界面划分称为 ＡＰＩꎬ作用是划分

气动学科与推进学科的主要负责型面ꎬ如图 ２所示(本刊黑

白印刷ꎬ相关疑问咨询作者)ꎮ
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图 ２　 ＡＰＩ 划分示意图

ＮＵＭＢＥＲＳ Ｋ[８]在其发表的高超声速推进系统计力体系

中详细给出了各种 ＡＰＩ划分方法及优缺点ꎬ如表 １所示ꎮ

表 １　 ＡＰＩ 划分方法介绍及优缺点

推进型面定义 描述 优点 缺点

ＡＰＩ－１
整个推进流道

可从均匀自由
流开始分析

气动型面没有
包含主要升力面

ＡＰＩ－２
压缩板以后
的推进流道

气动包含部
分前体面

分析需从复杂
入口流场开始

续表１

推进型面定义 描述 优点 缺点

ＡＰＩ－３
进气道以后
的推进流道

气动包含整个
前体升力面

分析需从复杂
入口流场开始

ＡＰＩ－４
发动机进口后
的推进流道

气动包含整个
前体升力面ꎬ
边界定义规则

推进型面没有
包含进气道

ＡＰＩ－５
发动机内流道

气动包含
主要的升力面ꎬ
边界定义规则

推进型面
没有包含

进气道和喷管

　 　 ２)机体 /发动机界面(ＥＡＩ)划分

发动机型面与机身型面的界面划分称为 ＥＡＩꎮ 如图 ３
所示ꎬ根据 ＥＡＩ的划分ꎬ运用动量定理计算发动机进口面

至喷管喉部之间流管产生的推力即为发动机产生的内

推力ꎮ

�
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图 ３　 ＥＡＩ 划分示意图

ＥＡＩ划分确定了发动机内推力的计算边界ꎬ各种 ＥＡＩ
划分方法以及各自的优缺点对比如表 ２所示ꎮ

表 ２　 ＥＡＩ 划分方法介绍及优缺点

控制体边界定义 描述 优点 缺点

ＥＡＩ－１
自由流－喷管出口

分析从均匀
来流开始

需要追踪流线ꎬ
机身设计不能

优化主要气动面

ＥＡＩ－２
自由流－内喷

管出口

分析从均匀来
流开始ꎬ喷管出
口边界规则

需要追踪流线ꎬ
不能充分评估

推进性能

ＥＡＩ －３
进气道唇口－
喷管出口

不需要追踪流线ꎬ
机身设计可以

优化部分气动面

分析需从复杂
入口流场开始

ＥＡＩ －４
进气道唇口－
内喷管出口

控制体边界
定义规则

分析需从复杂
入口流场开始

２.２　 气动 /推进力计算方法研究

将飞行器所有型面根据 ＡＰＩ 方案分别划归到气动与

推进型面中去ꎬ通过计算型面上所受压力和摩擦力可得到

型面所受合力ꎬ将各型面合力整合到气动与推进模块中可

得到飞行器所受气动力与推进力ꎬ最后通过将机身轴向坐

标力转换到气流坐标系力得到飞行器所受升阻力ꎮ
１)单通道模式气动 /推进力计算方法

单通道模式下涡轮通道关闭ꎬ只有冲压发动机在工

作ꎬ冲压模态飞行器二维简图如图 ４所示ꎮ 由于一体化飞
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行器气动模块和推进模块耦合强烈ꎬＮＵＭＢＥＲ Ｋ 建议采

用 ＡＰＩ－２以兼顾气动分析和推进分析两方面的需求ꎬ同
时为了更方便准确获得控制体上下游计算面参数ꎬ选择

ＥＡＩ－１方案ꎮ
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图 ４　 推进系统单通道飞行器二维简图

通过对飞行器内外壁面所受压力以及摩擦力进行积

分ꎬ可得到全机所受合力ꎬ即:
ＦＴ ＝Ｆｉｎｔ＋Ｆｅｘｔ (３)

Ｆｉｎｔ ＝Ｆｉｎｔꎬｐ＋Ｆｉｎｔꎬｆ (４)
Ｆｅｘｔ ＝Ｆｅｘｔꎬｐ＋Ｆｅｘｔꎬｆ (５)

合力在机身轴向分力记为 ＦＴＸꎬ机身法向分力记为

ＦＴＹꎬ对飞行器受力分析可得

ＦＴＸ ＝Ｔ－Ｆａ－Ｄａｄｄ (６)
式中:Ｔ 为推进系统推力ꎻＦａ 为机身轴向气动力ꎻＤａｄｄ为进

气道溢流阻力ꎮ
由式(３)－式(６)可推导得出推力 Ｔ 的计算公式:

Ｔ ＝ ∫
ｆ－ｇ

Ｐｅｘ ＋ ρｅｘ Ｕｅｘ(Ｕｅｘｎ[ ) ] ｄＡｘ －

∫
ａ－ｂ

Ｐ０ ＋ ρ０ Ｕ０(Ｕ０ｎ[ ) ] ｄＡｘ － Ｐ０(Ａｅｘ － Ａ０) ＋ Ｆｆｏｒｅ (７)

升力 Ｌ 与阻力 Ｄ 可由机身气动轴向分力 Ｆａ和机身法

向分力 ＦＴＹ表示为:
Ｌ＝ＦＴＹｃｏｓα－Ｆａｓｉｎα (８)
Ｄ＝ＦＴＹｓｉｎα＋Ｆａｃｏｓα (９)

２)双通道模式气动 /推进力计算方法

涡轮冲压过渡模态下涡轮与冲压通道都打开ꎬ涡轮和冲

压发动机共同工作ꎬ过渡模态下飞行器二维简图如图 ５所示ꎮ
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图 ５　 推进系统双通道飞行器二维简图

飞行器过渡模态下气动与推进力计算公式推导方法

与单通道气动与推进力计算公式推导方法同理ꎮ 由于推

进系统采用外并联式 ＴＢＣＣ布局ꎬ故气动与推进力计算控

制体分别由涡轮和冲压两个并联控制体组成ꎮ 分别对两

个控制体进行受力分析ꎬ计算得到涡轮和冲压通道受力ꎬ
依据所选计力方案整合分类双通道所受所有的力ꎬ推导得

到飞行器升阻力与推力计算公式ꎮ
对单通道飞行器推力受力公式(７)中每项力的定义

和作用面ꎬ简化受力计算公式ꎬ针对不同的 ＡＰＩ / ＥＡＩ 划分

方法选择各项力组合搭配ꎬ形成一个通用的计力体系推力

计算方法库ꎮ
对推进系统推力计算公式中各项力进行定义:

Ｔｎｏｚｚｌｅꎬｗｌ ＝ ∫
Ｈ－Ｉ

[(Ｐｅｘ － Ｐ０) ＋ ρｅｘ Ｕｅｘ(Ｕｅｘｎ)]ｄＡｘ

Ｔｎｏｚｚｌｅꎬｃｙ ＝ ∫
Ｉ－Ｗ

[(Ｐｅｘ － Ｐ０) ＋ ρ ｅｘ Ｕｅｘ(Ｕｅｘｎ)]ｄＡｘ

Ｔｆｒｅｅꎬｗｌ ＝ ∫
Ａ－Ｐ

[(Ｐ０ － Ｐ０) ＋ ρ０ Ｕ０(Ｕ０ｎ)]ｄＡｘ

Ｔｆｒｅｅꎬｃｙ ＝ ∫
Ｐ－Ｑ

[(Ｐ０ － Ｐ０) ＋ ρ０ Ｕ０(Ｕ０ｎ)]ｄＡｘ

Ｆｆｏｒｅ ＝ ∫
ａ－ｌ

(Ｐ － Ｐ０)ｄＡＸ ＋ ∫
ａ－ｌ

τｗｄＡｗｘ

Ｄａｄｄꎬｗｌ ＝ ∫
Ｍ－Ｎ

(Ｐ － Ｐ０)ｄＡＸ ＋ ∫
Ｎ－Ｏ

(Ｐ － Ｐ０)ｄＡＸ

Ｄａｄｄꎬｃｙ ＝ ∫
Ｔ－Ｓ

(Ｐ － Ｐ０)ｄＡＸ ＋ ∫
Ｓ－Ｒ

(Ｐ － Ｐ０)ｄＡＸ

式中:Ｔｎｏｚｚｌｅꎬｗｌ－Ｔｆｒｅｅꎬｗｌ表示涡轮流道控制体进出口冲量差ꎻ
Ｔｎｏｚｚｌｅꎬｃｙ－Ｔｆｒｅｅꎬｃｙ表示涡轮流道控制体进出口冲量差ꎬ即控制

体所受合外力ꎻＦｆｏｒｅ表示前体面所受压力与摩擦力对前体

面积的积分之和ꎬＤａｄｄ表示溢流气流对进入进气道流管的

作用力积分ꎮ 所有这些力作用位置都可由下标标明ꎮ
计力方案选择 ＡＰＩ－２ 与 ＥＡＩ－１ 组合计力方案ꎬ同理

可推导得到:
Ｆａ ＝Ｆｆｏｒｅ＋Ｆｊｓ (１０)

Ｄａｄｄ ＝Ｄａｄｄꎬｗｌ＋Ｄａｄｄꎬｃｙ (１１)
ＦＴＸ ＝Ｆｉｎｔꎬｘ＋Ｆｅｘｔꎬｘ ＝Ｆｆｏｒｅꎬｘ＋Ｆｊｓꎬｘ＋Ｆｉｎｌｅｔꎬｘ＋Ｆｎｏｚｚｌｅꎬｘ＋Ｆｆｏｒｅꎬｘ＋Ｆｅｎｇｉｎｅꎬｘ

(１２)
ＦＴＹ ＝Ｆｉｎｔꎬｙ＋Ｆｅｘｔꎬｙ ＝Ｆｆｏｒｅꎬｙ＋Ｆｊｓꎬｙ＋Ｆｉｎｌｅｔꎬｙ＋Ｆｎｏｚｚｌｅꎬｙ＋Ｆｆｏｒｅꎬｙ＋Ｆｅｎｇｉｎｅꎬｙ

(１３)
双通道模式下发动机推力 Ｔ:
Ｔ＝ＦＴＸ＋Ｆａ＋Ｄａｄｄ ＝Ｆｆｏｒｅꎬｘ＋Ｆｊｓꎬｘ＋Ｆｉｎｌｅｔꎬｘ＋Ｆｎｏｚｚｌｅꎬｘ＋Ｆｆｏｒｅꎬｘ＋

Ｆｅｎｇｉｎｅꎬｘ＋Ｆｆｏｒｅ＋Ｆｊｓ＋Ｄａｄｄꎬｗｌ＋Ｄａｄｄꎬｃｙ (１４)
同理ꎬ可得到升力 Ｌ 与阻力 Ｄ 的计算公式与式(８) －

式(９)一致ꎮ

３　 一体化飞行器模型及数值仿真

３.１　 二维 ＴＢＣＣ 一体化飞行器建模

１)进气道二维模型

当飞行马赫数≤３.０时ꎬ推进系统处于双通道模式ꎬ即
涡轮和冲压通道同时打开ꎮ 如图 ６ 所示ꎬ上方为冲压通

道ꎬ下方为涡轮通道ꎻ当飞行马赫数>３.０ 时ꎬ涡轮通道关

闭ꎬ冲压发动机单独工作ꎬ二维模型如图 ７所示ꎮ
��	

���

����

����

��6°

6°

a
b

c

d

����

图 ６　 二元可调双通道进气道示意图
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图 ７　 二元可调单通道进气道示意图

２)喷管二维模型

双通道模态下的可调喷管方案二维模型示意图如图 ８
所示ꎬ上方为涡轮通道ꎬ下方为冲压通道ꎻ单通道模式下ꎬ涡轮

通道关闭ꎬ冲压喷管型面固定不变ꎬ如图 ８虚线所示ꎮ

����h1

����h2
���1

���2
����

�
��

图 ８　 二元可调双通道喷管示意图

３.２　 网格划分及边界条件设置

１)网格模型介绍

采用结构网格进行数值仿真ꎬ如图 ９ 和图 １０ 所示ꎮ
涡轮与冲压发动机同时打开时网格总数为 １７６ ６０６ꎬ只有

冲压发动机工作时网格总数为 １２３ ０５４ꎮ

图 ９　 双通道模态一体化

飞行器网格模型图

图 １０　 单通道模态一体化

飞行器网格模型图

２)边界条件设置

一体化飞行器流场数值仿真采用有限体积法ꎬ控制方

程采用 Ｎ－Ｓ方程ꎬ流场模拟气体为理想气体ꎬ湍流模型为

ｋ－ω ＳＳＴ模型ꎮ
由飞行高度及飞行马赫数可获得大气环境参数和远

场计算边界条件ꎬ具体参数如表 ３所示ꎮ
由于本文不对发动机内部燃烧反应进行性能仿真ꎬ不

考虑发动机内复杂流场影响ꎬ所以直接在喷管进口处给定

一个流场进口边界条件ꎬ具体参数如表 ４所示ꎮ

表 ３　 飞行状态下大气参数

项目 涡轮模态 过渡模态 冲压模态

飞行高度 / ｋｍ ８ １９ ２３

飞行马赫数 １.２ ３.０ ５.０

大气静压 / ｋＰａ ３５.６５２ ６.３５７ ３.１４６

大气静温 / Ｋ ２３６.２２ ２１６.６５ ２２０.１９

大气密度 / (ｋｇ / ｍ３) ０.５２５ ８ ０.１０２ ２ ０.０４９ ８

当地声速 / (ｍ / ｓ) ３０８ ２９５ ２９７

表 ４　 喷管进口边界条件

项目 通道 涡轮模态 过渡模态 冲压模态

进口马赫数
涡轮通道 ０.４１ １.７８ —
冲压通道 ０.２７ ０.２ １.４１

进口总压 / ｋＰａ
涡轮通道 ２０６.０６ １１９.２７ —
冲压通道 １０１.３１ １７５.５８ ２１６.５９

进口总温 / Ｋ
涡轮通道 ２ ０４１ ２ ０４１ —
冲压通道 １ ２５４ ２ ５７１ ２ ６７８

进口流量 / (ｋｇ / ｓ)
涡轮通道 ９４.９８ ７３.５８ —
冲压通道 ３０.８２ ２９.５３ １０３

４　 升阻性能研究

４.１　 升阻特性研究

通过 ＣＦＤ数值仿真ꎬ提取飞行器型面受力及控制体

进出口截面气流参数可获得飞行器总升力 Ｌ、总阻力 Ｄꎬ
进而计算飞行器升力系数 ＣＬꎬ阻力系数 ＣＤ 以及升阻比

Ｌ / Ｄ随飞行攻角的变化趋势ꎬ分析不同 ＡＰＩ划分对飞行器

升阻特性的影响ꎮ 其中:

ＣＬ ＝
Ｌ

１
２ ρ∞ ν∞ Ｓ

(１５)

ＣＤ ＝
Ｄ

１
２ ρ∞ ν

２
∞ Ｓ

(１６)

式中:ρ∞表示远前方自由来流大气密度ꎻｖ∞表示远前方自

由来流速度ꎻＳ 表示机翼参考面积ꎮ 由于本文研究的是二

维构型ꎬ机翼参考面积由前体面加部分机身表面在二维模

型中的长度×宽度得到ꎬ宽度取 １ｍꎮ
１)仿真计算结果

静压分布云图如图 １１－图 １３所示ꎮ

图 １１　 Ｍａ＝１.２ꎬ４°攻角全机静压分布图

图 １２　 Ｍａ＝３.０ꎬ４°攻角全机静压分布图
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图 １３　 Ｍａ＝５.０ꎬ４°攻角全机静压分布图

　 　 ２)升阻性能曲线

由静压分布云图可看出ꎬ远前方来流在机头位置产生

上下两道弓形压缩波使气流减速增压ꎬ气流经机身下表面

斜激波不断增压ꎬ机身上表面气流经弓形压缩波短暂增压

后在机身上表面后段膨胀加速ꎮ 随着攻角的增加ꎬ飞行器

下表面激波强度增强ꎬ上表面压缩激波强度减小ꎬ上下表

面静压差增大ꎬ导致飞行器阻力系数、升力系数和升阻比

均随攻角的增大而增大ꎬ如图 １４－图 １６ 所示ꎮ 升力系数

与攻角基本成线性关系ꎬ阻力系数与攻角大致成二次曲线

关系ꎬ反映到升阻比上可看到变化趋势先升后降ꎬ涡轮模

态在 ４°攻角时升阻比最大ꎬ其余两个模态在 ６°攻角时升阻比

最大ꎮ 同时由于Ｍａ＝１.２模态下机头产生了脱体激波ꎬ气流

经脱体激波后迅速增压减速ꎬ飞行器上下表面静压差进一步

增大ꎬ导致涡轮模态升力系数和阻力系数增大ꎮ
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图 １４　 升力系数曲线

0

0.35

0.30

0.25

0.20

0.15

0.10

0.05

0
2 4 6

�����(°)

�
	
�


8

�
�
���
���

图 １５　 阻力系数曲线

本文飞行器一体化设计状态为飞行马赫数 ５.０ 时工

况ꎬ进气道前激波封口ꎬ基本不产生溢流ꎻ喷管出口气流完

全膨胀至环境压力ꎬ推进效率最高ꎮ 非设计状态下ꎬ飞行

器进气道前激波前移甚至脱体ꎬ进气道附加阻力增大ꎬ喷
管出口气流过膨胀ꎬ在后体段出现低压区ꎬ后体阻力增加ꎮ
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图 １６　 升阻比曲线

４.２　 部件升阻力贡献影响研究

１)部件升力贡献影响研究

一体化飞行器各主要部件升力对整个飞行器升力的

贡献如图 １７－图 １９ 所示ꎮ 计算结果表明:在三个模态的

０°飞行攻角下ꎬ飞行器机身面前端上壁面压力高ꎬ后端机

身上下壁面压力抵消ꎬ所以升力贡献均为负贡献ꎬ产生低

头力矩ꎮ 在涡轮和过渡模态其他飞行攻角下ꎬ前体面和机

身面为飞行器提供了绝大部分的升力ꎻ涡轮模态下ꎬ推进

系统面在所有飞行攻角下升力贡献均为负ꎬ产生抬头力

矩ꎬ其余两个模态下ꎬ推进系统升力贡献随攻角增大而增

大ꎬ产生的低头力矩也随之增大ꎮ
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图 １７　 涡轮模态升力贡献
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图 １８　 过渡模态升力贡献
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图 １９　 冲压模态升力贡献
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２)部件阻力贡献影响研究

一体化飞行器各主要部件阻力对整个飞行器阻力的

贡献如图 ２０－图 ２２ 所示ꎮ 计算结果表明:高超声速飞行

器飞行过程中机身阻力占了总阻力的绝大部分ꎻ随着攻角

的增加ꎬ前体阻力贡献增大ꎻ推进系统增量(指推进系统

机身法向受力在气流坐标系下的轴向分力)在涡轮模态

下随攻角变化趋势不大ꎬ推进系统机身法向分力向下ꎬ表
现为负贡献ꎬ抵消一部分气动阻力ꎻ在其余两个模态下ꎬ推
进系统增量随攻角增大而增大ꎬ推进系统机身法向分力向

上ꎬ表现为正贡献ꎬ产生附加的气动阻力ꎮ
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图 ２０　 涡轮模态阻力贡献
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图 ２１　 过渡模态阻力贡献
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图 ２２　 冲压模态阻力贡献

５　 结语

本文计力体系主要研究针对理论模型如何划分和计

算各项力以及如何结合飞行器数值模型ꎬ通过飞行器数值

模拟计算结果获得计力体系下各项力数值ꎬ通过研究可得

到以下结论:
１)由于数值仿真软件在机身坐标系下统计各项力ꎬ

故可从机身坐标系下对飞行器进行受力分析及气动 /推进

力公式推导ꎬ通过坐标转换得到气流坐标系下飞机升

阻力ꎮ

　 　 ２)升力计算通过全机所有面法向力向气流坐标系分

解得到ꎻ
３)跨声速飞行时(Ｍａ＝ １.２)ꎬ前体部件对全机升力影

响最大ꎬ前体压缩产生了一个很大的抬头俯仰力矩ꎬ使得

飞行器纵向静不稳定ꎻ过渡模态和冲压模态下ꎬ随着飞行

马赫数的逐渐增大ꎬ推进系统升力和机身升力贡献逐渐增

大ꎬ逐渐成为影响飞行器升力性能的关键部件ꎻ
４)高超声速飞行器机身阻力大小决定着整个飞行器

的阻力表现ꎬ如何优化机身面ꎬ减小高马赫数飞行时带来

的阻力影响将持续成为高超声速的一个重要研究方向ꎮ
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