
电气与自动化 彭波ꎬ等并联 ＴＢＣＣ排气系统模态转换过程动态特性研究

第一作者简介:彭波(１９９６—)ꎬ男ꎬ重庆万州人ꎬ硕士研究生ꎬ研究方向为发动机排气系统与一体化ꎮ

ＤＯＩ:１０.１９３４４ / ｊ.ｃｎｋｉ.ｉｓｓｎ１６７１－５２７６.２０２２.０５.０４７

并联 ＴＢＣＣ 排气系统模态转换过程动态特性研究

彭波ꎬ徐惊雷

(南京航空航天大学 能源与动力学院ꎬ江苏 南京 ２１００１６)

摘　 要:为探究超燃冲压发动机并联 ＴＢＣＣ排气系统在模态转换过程中的动态特性ꎬ对某卧式

布局并联 ＴＢＣＣ排气系统及飞行器后体开展模态转换过程的非定常数值模拟ꎬ获得多个典型

时刻的排气系统瞬时流场结构和模态转换过程排气系统气动性能的动态变化规律ꎮ 结果表

明:模态转换过程中ꎬ排气系统流场结构复杂ꎬ涡轮、冲压和外流三股射流的相互耦合明显ꎻ几
何调节机构影响了排气系统的轴向阻力和气流膨胀程度ꎬ对排气系统气动性能的影响很大ꎻ所
设计的排气系统气动性能变化稳定ꎬ满足飞行器的稳定飞行和良好控制要求ꎮ
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０　 引言

目前航空领域以高速侦察机 /轰炸机和空天飞机为代

表的先进飞行器ꎬ其航程远、速度高、可水平起降ꎬ对未来

航空作战方式有深远影响ꎮ 该类飞行器的最佳动力系统

为超燃冲压发动机ꎬ它自身质量轻ꎬ推重比高ꎬ受到各国的

密切关注[１] ꎮ 水平起降高超声速飞行器的飞行包线很

宽ꎬ高度由地面(０ ｋｍ)上升至临近空间(４０ ｋｍ＋)ꎬ速度从

静止状态(Ｍａ＝ ０)增加到高超声速巡航状态(Ｍａ>４)ꎬ仅
靠单一的发动机无法满足飞行器全包线范围的高效工作ꎬ
组合动力系统应运而生[２] ꎬ典型的有涡轮基组合循环

(ｔｕｒｂｉｎｅ ｂａｓｅｄ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｙｃｌｅꎬ ＴＢＣＣ)发动机、火箭基组合

循环(ｒｏｃｋｅｔ ｂａｓｅｄ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｙｃｌｅꎬ ＲＢＣＣ)发动机和其他

新型组合循环发动机[３] ꎮ
排气系统作为 ＴＢＣＣ组合发动机的重要推力来源ꎬ有

同样宽广的工作范围ꎬ存在涡轮、冲压两个流道和多种工

作状态的变化ꎬ因而排气系统需要几何可调ꎮ 模态转换过

程是并联 ＴＢＣＣ排气系统最关键的技术之一ꎬ为满足飞行

器良好的工作性能和飞行姿态ꎬ需要保证发动机从涡轮模

态向冲压模态平稳高效地过渡ꎮ 整个模态转换阶段是一

个复杂的高度非定常过程ꎬ该阶段的流动特性研究制约了

ＴＢＣＣ组合发动机的发展ꎬ受到各国研究人员的高度重

视[４] ꎮ 国内外针对 ＴＢＣＣ模态转换过程进行了大量研究ꎮ
ＺＨＡＮＧ Ｍ Ｙ等[５]根据涡轮发动机的工作状态变化ꎬ提出

一种需要 ３个阶段进行的模态转换方案ꎬ利用其开发的并

联 ＴＢＣＣ总体性能仿真模型ꎬ得到了模态转换过程中

ＴＢＣＣ的性能变化规律ꎮ 结果表明ꎬ在满足空气流量连续

的前提下ꎬ发动机整体推力变化基本保持稳定ꎬ但在涡轮

发动机关闭加力的瞬间ꎬ推力会下降 １２.５％ꎮ ＬＩＵ Ｊ 等[６]

采用定常 /非定常数值模拟方法研究了内并联 ＴＢＣＣ 进气

道模态转换过程的流场结构变化和非定常流动现象ꎬ利用

亚声速管内波传播理论对非定常流动的形成机理进行了

分析研究ꎮ 结果表明ꎬ模态转换过程中ꎬ进气道内的结尾

激波存在沿流向的前后震荡现象ꎮ ＬＹＵ Ｚ 等[７]利用非定

常数值模拟获得了某种等温控制规律下 ＴＢＣＣ 排气系统
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在模态转换过程中的气动性能变化规律ꎮ 结果表明ꎬ整个

模态转换过程中排气系统推力系数和升力的最大变化幅

度分别为 １.０４％和 ６.７２％ꎮ 汪丰等[８]采用动网格等技术

完成了某并联 ＴＢＣＣ 排气系统在模态转换过程中的非定

常数值模拟ꎬ并对若干工况进行了冷流风洞试验ꎮ 结果表

明ꎬ模态转换过程ꎬ排气系统出口流场的波系结构复杂ꎬ分流

板出口激波对排气系统的气动性能产生了一定影响ꎬ排气系

统的推力系数保持在 ０.９以上ꎬ但其升力变化较大ꎬ风洞试验

获得的壁面压力分布及流场纹影与数值模拟结果吻合较好ꎮ
高超声速飞行器与发动机、排气系统的几何 /气动耦

合现象明显ꎬ对于飞 /发一体化设计的排气系统ꎬ要求兼顾

发动机和飞行器的性能ꎬ同时也要满足机身和发动机结构

设计的相容性[９] ꎮ
根据以上研究现状ꎬ目前针对 ＴＢＣＣ排气系统模态转

换过程的研究多为静态单点工况的研究ꎬ对该阶段流场的

非定常现象研究较少ꎮ 因此ꎬ本文采用非定常数值模拟方

法ꎬ对某卧式布局并联 ＴＢＣＣ排气系统及后机体在模态转

换过程中的动态特性进行研究ꎬ以探究 ＴＢＣＣ发动机由涡

轮模态转变到冲压模态的过程中ꎬ排气系统的内外流场结

构和工作性能的瞬态变化规律ꎮ

１　 物理模型及计算方法

１.１　 Ｍａ 为 ０~ ４ 水平布局 ＴＢＣＣ 排气系统

本文基于最大推力二元非对称喷管( ｓｉｎｇｌｅ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ
ｒａｍｐ ｎｏｚｚｌｅꎬＳＥＲＮ) [１０]型面设计方法得到满足飞行器后体

几何约束的卧式水平布局 ＴＢＣＣ排气系统基准构型ꎬ如图

１所示ꎬ为二维俯视图ꎬ从上至下 ４个通道分别为:左发冲

压通道、左发涡轮通道、右发涡轮通道和右发冲压通道ꎮ
为了便于图片展示和减少数值模拟的计算量ꎬ本文后面关

于排气系统几何构型以及流场结构的图片是以飞行器中

轴线为对称面的 １ / ２俯视图ꎮ 为满足几何可调ꎬ中间分流

板绕前缘转轴旋转以调节涡轮喷管喉道面积ꎬ同时ꎬ下唇

板绕前缘转轴旋转以调节冲压喷管喉道面积ꎮ 该并联

ＴＢＣＣ发动机ꎬ飞行马赫数 Ｍａ 为 ０~４ꎬ其工作过程主要分

为 ３个阶段:Ｍａ 为 ０~２ꎬ涡轮发动机单独工作ꎻ Ｍａ 为 ２~
３ꎬ涡轮、冲压发动机共同工作ꎬ发动机由涡轮模态向冲压

模态逐渐转变ꎬ即模态转换过程ꎻＭａ 为 ３~ ４ꎬ冲压发动机

单独工作ꎬ排气系统的设计马赫数为 ４ꎮ
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图 １　 排气系统二维基准构型俯视图

１.２　 模态转换过程条件

本文 ＴＢＣＣ排气系统的模态转换飞行区间马赫数 Ｍａ
为 ２~３ꎬ具体情况如下:１)Ｍａ ＝ ２ꎬ为模态转换起点ꎬ此时

冲压发动机由不工作状态转为点火工作状态ꎬ涡轮、冲压

发动机共同工作至 Ｍａ＝ ３ꎻ２)Ｍａ＝ ３ꎬ涡轮发动机开始逐渐

关闭ꎬ模态转换逐渐结束ꎬ排气系统由共同工作模态转为

冲压发动机单独工作模态ꎮ
非定常数值模拟的时间取 ｔ ＝ ２０ ｓꎬ前 １０ ｓ 对应马赫

数为 ２~２.５ꎬ后 １０ ｓ对应马赫数为 ２.５~ ３ꎮ 图 ２为排气系

统的调节机构在模态转换过程中对应 ｔ＝ ０ ｓ、１０ ｓ、２０ ｓ３个
时刻的转动位置ꎮ 可见ꎬ前 １０ ｓ 内双通道的流量变化较

大ꎬ相应的调节机构转动范围较大ꎬ尤其是冲压喷管的下

唇板ꎬ而后 １０ ｓ内双通道的流量相对稳定ꎬ调节机构的运

动幅度大大减小ꎮ
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图 ２　 排气系统模态转换过程的调节机构运动过程

利用线性插值和多项式拟合得到模态转换过程排气

系统的进口参数和喷管落压比(ｎｏｚｚｌｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏꎬＮＰＲ)
随时间的变化曲线如图 ３ 所示ꎬ其中喷管进口的总温、总
压用设计状态的进口总温、总压数值进行了无量纲化ꎮ 由

图可见:涡轮喷管在前 １０ ｓ 的进口总压比较稳定ꎬ而后

１０ ｓ的总压迅速下降ꎬ其总温则基本不变ꎻ冲压喷管的总

温、总压均逐渐增加ꎻ涡轮、冲压喷管的落压比也呈上升趋

势ꎬ涡轮喷管 ＮＰＲ由 １２逐渐升至 ２１ꎬ冲压喷管 ＮＰＲ由 ６ 逐

渐升至 １９ꎻ整个模态转换过程ꎬ排气系统表现出由涡轮喷

管为主导状态向冲压喷管主导状态过渡ꎮ

１.３　 数值模拟方法

排气系统在模态转换过程ꎬ由于调节机构的不断旋转

运动ꎬ导致其周围计算域的形变ꎬ因此需要利用 Ｆｌｕｅｎｔ 软
件的动网格模块以实现部分网格的自适应调节ꎮ 图 ４ 为

划分好的排气系统二维流场网格以及其边界条件设置情

况ꎮ 将整个计算域分为若干个独立的计算域ꎬ其中排气系

统以及其周围附近的流场用非结构化网格划分ꎬ以适应调

节过程网格的形状变化ꎬ其他静止区域和壁面边界层则采

用结构化网格划分ꎬ让边界层网格跟随转动部件同步转

动ꎬ以保证壁面边界层网格处于加密状态ꎮ Ｆｌｕｅｎｔ 中选择

弹簧光顺和重构相结合的方法实现网格的动态变化ꎬ调节

机构可动部件的壁面以及边界层区域一起设置为刚体ꎬ以
实现边界层随旋转部件同步旋转ꎮ 计算的边界条件如下:
喷管进口设置为压力进口ꎬ下游远场出口设置为压力出

口ꎬ外界自由来流设置为压力远场ꎻ喷管壁面设置为绝热
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无滑移条件ꎬ求解器选择密度基隐式耦合算法ꎬ湍流模型

为 ＲＮＧ ｋ－ε 两方程模型ꎬ流体介质为理想定比热气体ꎬ动
力黏性系数采用 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式拟合ꎬ对流项使用 Ｒｏｅ 二

阶迎风格式进行离散ꎻ边界层第一层网格的高度为

０.５ ｍｍꎬ从而保证 ｙ－ｐｌｕｓ在 ３０~６０之间ꎬ以满足标准壁面

函数的要求ꎮ
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图 ３　 排气系统模态转换过程的进口条件变化曲线
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图 ４　 排气系统模态转换过程边界

条件及动网格划分

　 　 时间步长需要一个合适的取值ꎬ根据式(１)计算ꎬ其
中 Ｖｍａｘ为流场的最大速度ꎬ选取冲压喷管喉道截面的速度

为 ８３４ ｍ / ｓꎻＬ 为流场的特征长度ꎬ选取飞行器后体进出口

的轴向长度为 １ １２８ ｍｍꎬ计算得到 Δｔ＝ １.３５×１０－４ ｓꎮ 为方

便计算数据的保存与读取ꎬ最后确定时间步长为 １×１０－４ ｓꎮ

Δｔ＝ Ｌ
１０ Ｖｍａｘ

(１)

１.４　 性能评价参数定义

评价与后体一体化设计排气系统的工作性能参数主

要是轴向推力、推力系数和阻力ꎮ 喷管的推力定义为出口

富裕冲量的轴向分量ꎬ根据开口系流体动量守恒定律ꎬ将
出口轴向冲量表达为进口轴向冲量减去作用在内流道表

面轴向合力的形式ꎮ 式(２)为喷管轴向推力ꎬ其中:Ｐｉｎ和

Ｐｂ分别为喷管进口静压和出口背压ꎻＡｉｎ和ｍ

分别为喷管进

口截面垂直于 ｘ 轴的投影面积和喷管质量流量ꎻＶｉｎ为喷

管进口截面质量平均的 ｘ 方向速度分量ꎻＦＰ为喷管内壁面

气动合力的轴向分量ꎬ即为喷管轴向阻力ꎻＦｏｕｔ为喷管外壁

及后体壁面气动合力的轴向分量ꎬ即外部阻力ꎮ 式(３)为
喷管等熵推力ꎬ其中:Ｔ∗为喷管进口气体总温ꎻＮＰＲ为喷管

落压比ꎬＮＰＲ ＝
Ｐ∗

Ｐｂ
ꎬＰ∗为喷管进口气体总压ꎮ 式(４)为排

气系统内推力系数ꎬ其中Ｆｔｘ、Ｆｒｘ、Ｆｔｓ、Ｆｒｓ分别为涡轮通道

和冲压通道的实际推力和等熵推力ꎮ 式(５)为排气系统

一体化推力系数ꎬ考虑了外部阻力对排气系统性能的影

响ꎮ 式(６)为考虑了外部阻力的排气系统轴向阻力ꎮ

Ｆｘ ＝(Ｐｉｎ－Ｐｂ)Ａｉｎ＋ｍ

Ｖｉｎ－ＦＰ－Ｆｏｕｔ (２)

Ｆｓ ＝ｍ


　

２ ｋ
ｋ－１Ｒ Ｔ∗ １－

１
ＮＰＲ( )

ｋ－１
ｋ[ ] (３)

Ｃ′ｆｘ ＝
Ｆｔｘ＋Ｆｒｘ
Ｆｔｓ＋Ｆｒｓ

(４)

Ｃｆｘ ＝
Ｆｔｘ＋Ｆｒｘ－Ｆｏｕｔ

Ｆｔｓ＋Ｆｒｓ
(５)

Ｆｄ ＝ＦＰ＿ｔｕｒｂ＋ＦＰ＿ｒａｍ＋Ｆｏｕｔ (６)

２　 数值模拟结果及分析

２.１　 流场结构

１)初始时刻

双通道共同工作的起始时刻 ｔ＝ ０ꎬ其流场马赫云图如

图 ５所示ꎮ 可以看到ꎬ流场结构复杂ꎬ存在激波、膨胀波、
剪切层等结构以及激波 /激波相互干扰、激波 /膨胀波相互

干扰、激波 /剪切层相互干扰等现象ꎮ 该时刻ꎬ冲压喷管喉

道面积处于模态转换阶段的最大值ꎬ其上下膨胀面尾缘各

产生了一道斜激波并相交形成了正激波ꎬ流场内出现了马

赫盘结构ꎬ正激波波后形成了局部亚声速区域ꎬ同时还有

两道反射斜激波产生ꎬ分别向流道的上、下两侧传播ꎮ 由

于双通道排气射流的速度差异以及喷管内外流的速度差

异ꎬ流场中形成了多个剪切层ꎬ涡轮、冲压和外部气流三股

射流的相互耦合明显ꎮ 同时ꎬ由于外部气流绕过后体壁

面ꎬ形成过膨胀流动ꎬ使得后体壁面沿程压力降低ꎬ产生了
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一定的后体阻力ꎮ

0.05 0.55 1.05 1.55 2.05 2.55 3.05OB�U

图 ５　 排气系统模态转换过程初始时刻流场马赫云图

２) ｔ＝ ０~１０ ｓ
图 ６给出了模态转换前 １０ ｓ的典型时刻对应的排气

系统流场马赫云图ꎮ 由图可见ꎬ随着时间推进 ｔ＝ ５ ｓꎬ冲压

喷管下唇板向上旋转ꎬ使得冲压喷管下膨胀面气流在喉道

处的初始膨胀角减小ꎬ气流的膨胀有所减缓ꎬ喷管内气流

的过膨胀逐渐转为欠膨胀ꎮ 冲压喷管下膨胀面出口气流

沿下侧空腔内回流区的气动边界继续膨胀ꎬ但受到飞行器

后体内型面的阻滞而产生斜激波ꎬ这道激波与冲压喷管上

膨胀面尾缘激波相交并反射形成另外两道斜激波ꎬ其中一

道激波向上穿过双通道射流剪切层ꎬ与涡轮喷管上膨胀面

尾缘激波相交ꎮ 随着时间继续推进 ｔ＝ １０ ｓꎬ冲压喷管出口

气流逐渐向上偏转ꎬ其受飞行器后体型面的阻滞作用逐渐

减弱ꎬ排气系统出口附近的斜激波波角也逐渐减小ꎬ强度

逐渐减弱ꎮ 在 ｔ＝ ０~１０ ｓ 阶段ꎬ涡轮喷管上膨胀面基本没

有分离区ꎬ在出口有尾缘激波产生ꎬ气流处于轻微过膨胀

状态ꎮ

0.050.551.05 1.55 2.05 2.55 3.05OB�U

(c) t=10 s

0.050.551.05 1.55 2.05 2.55 3.05OB�U

(a) t=0 s

0.050.551.05 1.55 2.05 2.55 3.05OB�U

(b) t=5 s

图 ６　 排气系统模态转换过程 ｔ＝０~ １０ ｓ 流场马赫云图

　 　 ３) ｔ＝ １０~２０ ｓ
进入到模态转换的后 １０ ｓꎬ涡轮、冲压喷管的工作逐

渐趋于稳定ꎬ流量变化相对平缓ꎬ调节机构的运动范围相

对于前 １０ ｓ来说不再明显ꎮ 图 ７为该时间段典型时刻对

应的排气系统流场马赫云图ꎮ
由图 ７可见ꎬ该阶段的流场和前 １０ ｓ 的流场类似ꎬ波

系结构变化不大ꎬ而随着落压比的增加ꎬ双通道的排气射

流速度逐渐增加ꎬ涡轮、冲压喷管两股射流之间仍然存在

明显的相互干扰ꎮ 在分流板出口处ꎬ由于上下两股气流的

压差作用ꎬ冲压喷管内气流受到上侧涡轮喷管射流的阻

滞ꎬ在分流板尾缘下侧产生了一道斜激波ꎮ 在 ｔ＝ ２０ ｓ时ꎬ
冲压喷管上膨胀面产生的斜激波直接与后体内壁面上侧

的回流区边界相交ꎮ 而在飞行器后体尾缘处由于上下两

侧气流互相掺混ꎬ排气系统内外流耦合现象明显ꎬ产生了

上下两侧多道斜激波和中间剪切层ꎮ 此阶段ꎬ涡轮喷管上

膨胀面气流基本接近于理想膨胀ꎮ

0.05 0.55 1.05 1.55 2.05 2.55 3.05OB�U

(c) t=20 s

0.05 0.55 1.05 1.55 2.05 2.55 3.05OB�U

(a) t=10 s

0.05 0.55 1.05 1.55 2.05 2.55 3.05OB�U

(b) t=15 s

图 ７　 排气系统模态转换过程 ｔ＝１０~ ２０ ｓ 流场马赫云图

２.２　 气动性能

图 ８分别给出了模态转换过程排气系统的轴向推力、
轴向阻力和轴向推力系数随时间的变化曲线ꎮ

由图 ８(ａ)可见:整个模态转换过程中ꎬ带飞行器后体

的 ＴＢＣＣ组合排气系统产生的轴向推力随时间的变化较

为稳定ꎬ其中涡轮喷管产生的轴向推力约占总推力的

６０％ꎬ其随时间的推进呈先增加后减小的趋势ꎬ在 １０ ｓ 附
近其轴向推力最大ꎬ涡轮喷管最接近理想膨胀ꎮ

模态转换阶段排气系统的轴向阻力主要由喷管内壁

面前后的压差阻力、黏性摩擦力产生ꎬ由图 ８(ｂ)可见:冲
压喷管的轴向阻力随时间逐渐增加ꎬ这是因为冲压喷管下
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唇板由向下逐渐向上偏转ꎬ使得气流在冲压喷管收缩段流

通截面迅速减小ꎬ阻力因此迅速增加ꎻ涡轮喷管的轴向阻

力随时间逐渐减小ꎬ这也是因为分流板逐渐向下偏转导致

涡轮喷管收缩段流通型面平缓ꎬ使得气流流动损失减少ꎻ
冲压喷管阻力在 ｔ＝ ２０ ｓ时占比最大ꎬ达到了约 ９０％ꎬ而外

部阻力对喷管内壁面阻力的影响很小ꎬ仅占总阻力

的 １％ꎮ

由图 ８(ｃ)可见:涡轮喷管的推力系数在模态转换过

程中保持在 ０.９２ ~ ０.９４ 之间ꎬ基本呈上升趋势ꎻ而冲压喷

管的推力系数在前 １０ ｓ 由 ０.８２ 逐步上升至 ０.８８ꎬ此时比

较接近理想膨胀ꎬ随后由于气流逐渐欠膨胀ꎬ其推力系数

逐渐下降至 ０.８６ꎻ排气系统的内推力系数保持在 ０.８８ ~
０.９２之间ꎬ呈先上升后下降的趋势ꎻ考虑了外部阻力的排

气系统一体化推力系数在 ０.８７~０.９１之间ꎮ
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图 ８　 排气系统模态转换过程气动性能变化曲线

　 　 综合来看ꎬ在非定常数值模拟的 ｔ＝ ０~２０ ｓ时间内ꎬ并
联 ＴＢＣＣ排气系统在模态转换过程中推力、推力系数的变

化规律受涡轮喷管性能影响较大ꎬ而阻力的变化规律则受

冲压喷管性能影响较大ꎮ 排气系统的工作性能整体变化

稳定ꎬ排气系统一体化性能表现优良ꎬ能够满足飞行器的

流畅和稳定飞行ꎮ

３　 结语

本文对某卧式布局并联 ＴＢＣＣ 排气系统及飞行器后

体的模态转换过程开展了非定常数值模拟研究和分析ꎬ得
到以下结论:

１)模态转换过程中ꎬ排气系统的流场结构复杂ꎬ存在

激波、膨胀波、剪切层等结构以及激波 /激波相互干扰、激
波 /膨胀波相互干扰、激波 /剪切层相互干扰等现象ꎬ涡轮、
冲压和外流三股射流的相互耦合明显ꎻ

２)模态转换过程中ꎬ排气系统气动性能受几何调节

机构运动的影响很大ꎬ当喷管喉道面积减小时ꎬ气流在收

缩段的流通型面剧烈收缩ꎬ增大了阻力ꎬ而在扩张段气流

的膨胀程度有所减缓ꎬ能够缓解气流的过膨胀或者引起气

流的欠膨胀ꎻ
３)模态转换过程中ꎬ涡轮喷管总温和落压比均高于

冲压喷管ꎬ因此其轴向推力和推力系数主导着排气系统对

应的性能变化趋势ꎬ而冲压喷管由于调节机构转动范围较

大ꎬ其阻力则主导着排气系统的阻力变化趋势ꎻ
４)本文设计的排气系统在模态转换过程中的气动性

能变化整体较为稳定ꎬ满足高超声速飞行器在该阶段的稳

定飞行和良好控制要求ꎮ
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