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摘　 要:为了研究不同冲压喷管几何调节方案对某卧式水平并联 ＴＢＣＣ 排气系统在其全飞行

包线范围内一体化性能的影响规律ꎬ开展不同冲压喷管调节方案的并联 ＴＢＣＣ 排气系统的数

值模拟对比研究ꎬ确定排气系统的最佳构型ꎬ获得典型工况下排气系统一体化性能参数的变化

规律和其内外耦合流场结构ꎮ 结果表明:能一定程度控制出口面积的冲压喷管调节方案对应

的排气系统一体化性能最好ꎻ采用最佳调节方案的排气系统在冲压喷管单独工作阶段的一体

化推力系数保持在 ０.９７ 左右ꎻ水平并联 ＴＢＣＣ 排气系统膨胀面的法向力能够相互抵消ꎬ从而有

效地解决了上、下并联 ＴＢＣＣ 排气系统升力突变而引起的飞行控制难题ꎮ
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０　 引言

随着高超声速推进技术的发展ꎬ适配于水平起降高超

声速飞行器的涡轮基组合循环 ( ｔｕｒｂｉｎｅ ｂａｓｅｄ ｃｏｍｂｉｎｅｄ
ｃｙｃｌｅꎬＴＢＣＣ)发动机ꎬ因其飞行速域宽、比冲大、耐久性强

而备受重视[１] ꎮ 而排气系统是 ＴＢＣＣ 发动机的主要推力

来源ꎬ有涡轮、冲压两个流道和多种工作模态ꎬ需要精细设

计调节机构ꎬ以满足排气系统模态转换过程中性能的平稳

过渡ꎬ而冲压发动机是飞行器高速巡航时的独立动力ꎬ其
调节方案设计尤为关键ꎮ

国内外已开展了许多相关研究:ＤＥＥＲＥ Ｋ 等[２] 采用

“移动”喉道、分级调节方案ꎬ改变喉道面积以适应不同的

飞行状态ꎬ改善了非设计点时欠膨胀或过膨胀状态下的气

动性能ꎻＫＯＪＩＭＡ Ｔ 等[３] 提出采用凸轮结构调节喉道面

积ꎻ张留欢等[４] 采用绕下唇板前缘点旋转方案调节冲压

喷管ꎬ在喉道处设置转轴环对出口面积进行精确调节ꎻ花
文达等[５]对 ＴＢＣＣ 排气系统的三维变截面喷管ꎬ设计“转
动＋滑动”方式来调节喷管喉道面积ꎻ王占学等[６] 提出超

声速飞行器的外流和排气射流间强烈的干扰ꎬ使得飞 /发
一体化的设计尤为重要ꎮ

根据上述研究背景和现状ꎬ本文针对某卧式水平并

联 ＴＢＣＣ 排气系统与后体的一体化基准构型ꎬ开展不同

冲压喷管调节方案的对比研究ꎬ并数值模拟其全包线范

围典型工况的流场特性ꎬ探究不同冲压喷管调节方案对

排气系统气动性能的影响规律ꎬ最终确定了排气系统的

最佳构型ꎮ
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１　 冲压喷管调节方案设计

本文采用基于最大推力理论和特征线理论设计的二

元非对称喷管[７] 型面作为喷管扩张段基准型面ꎬ在满足

几何约束的条件下ꎬ经过优化设计ꎬ得到排气系统基准构

型ꎮ 图 １ 为排气系统二维俯视图ꎬ图中从上至下 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

均以飞行器中轴线为对称面的 １ / ２ 俯视图ꎮ
本文设计了 ３ 种冲压喷管调节方案进行对比研究ꎬ如

图 ２ 所示ꎮ
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图 １　 排气系统二维基准构型俯视图
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图 ２　 冲压喷管调节方案对比设计

　 　 方案一(基准方案):冲压喷管下唇板绕前缘固定转

轴旋转ꎬ精确控制其喉道面积ꎬ从而调节流量ꎻ由于整个下

唇板同步旋转ꎬ喷管出口面积随喉道面积改变而同步改

变ꎻ受到飞行器后体几何约束的限制ꎬ需要对冲压喷管下

膨胀面进行截短ꎻ飞行器处于涡轮发动机单独工作模态

时ꎬ冲压发动机燃烧室不点火ꎬ而此时冲压喷管应选择完

全关闭还是保留一定开度进行冷态通流ꎬ后面需要进行数

值模拟研究ꎮ
方案二(优化方案 １):该调节机构为 “铰链支杆＋支

杆嵌套”的组合ꎬ下唇板绕前缘固定转轴旋转以调节冲压

喷管喉道面积ꎬ喉道和出口处均设置铰链ꎬ扩张段支杆受

后体支杆约束只能前后移动ꎬ喷管出口面积始终保持最大

值ꎻ而此方案的喷管下唇板较长ꎮ
方案三(优化方案 ２):与方案二类似ꎬ不同的是ꎬ后体

支杆向内偏斜一定角度ꎬ在调节冲压喷管喉道面积时ꎬ出
口面积也能进行一定程度控制ꎬ当冲压喷管喉道面积减小

时出口面积增大ꎬ冲压喷管喉道面积增大时出口面积

减小ꎮ

２　 性能参数定义

评价与后体一体化设计的排气系统工作性能参数是

一体化推力系数和升力ꎮ 喷管的推力定义为出口富裕冲

量的轴向分量ꎬ如果将整个喷管内流道视为一个控制体ꎬ
根据开口系流体动量守恒定律ꎬ可以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(１)为排气系统轴向推力Ｆｘꎻ式(２)为喷管等熵推力Ｆｓꎻ
式(３)为排气系统一体化推力系数Ｃｆｘꎻ式(４)为排气系统

阻力系数Ｃｄꎬ用来衡量外部阻力与喷管推力的相对大小ꎮ

Ｆｘ ＝(Ｐｉｎ－Ｐｂ)Ａｉｎ＋ｍ

Ｖｉｎ－ＦＰ－Ｆｄ (１)

式中: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ꎻＦｄ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

Ｆｓ ＝ｍ
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式中:Ｔ∗为喷管气体总温ꎻＮＰＲ为落压比ꎬＮＰＲ ＝ Ｐ∗

Ｐｂ
ꎬＰ∗ 为

喷管进口气体总压ꎮ

Ｃｆｘ ＝
Ｆｔｘ＋Ｆｒｘ－Ｆｄ

Ｆｔｓ＋Ｆｒｓ
(３)

式中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

Ｃｄ ＝
Ｆｄ

Ｆｔｘ＋Ｆｒｘ
(４)

３　 数值模拟结果及分析

３.１　 网格模型及边界条件

本节开展水平并联 ＴＢＣＣ 排气系统在飞行包线内典

型工况下的数值模拟ꎬ湍流模型选择 ＳＳＴ ｋ－ｅꎬ对壁面网格

进行加密处理使得 ｙ＋在 ３０~ ６０ 之间ꎬ选择基于密度的隐

式格式求解 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ 方程ꎬ对流项使用 Ｒｏｅ 二阶迎

风格式进行离散ꎬ气体性质选择理想气体ꎬ动力黏性系数

由 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式进行拟合ꎬ壁面区域流场设置为绝热无

滑移条件ꎮ 排气系统三维网格和边界条件如图 ３ 所示ꎮ
为了节约计算耗时ꎬ数值模拟的流场为卧式水平并联

ＴＢＣＣ 排气系统的 １ / ４ 流场ꎮ

３０２
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图 ３　 ＴＢＣＣ 排气系统三维网格及边界条件

表 １ 为水平并联 ＴＢＣＣ 排气系统在飞行马赫数 Ｍａ ＝
０~４.００ 的１２ 个典型工况下ꎬ对应的喷管进口气流参数以

及落压比条件ꎮ

表 １　 ＴＢＣＣ 排气系统典型工况的进口气流条件

马赫数
Ｍａ

涡轮总温
Ｔ∗ / Ｋ

涡轮压比
ＮＰＲ

冲压总温
Ｔ∗ / Ｋ

冲压压比
ＮＰＲ

０.２０ ２ ０５０.７ ２.８８ 关闭 关闭

０.６０ ２ ０４２.６ ３.５８ 关闭 关闭

０.８５ ２ ０５７.８ ４.２８ 关闭 关闭

１.２０ ２ ０７３.３ ５.５０ ３２３.９６ ３.１９

１.５０ ２ ０３０.７ ７.３２ ３３５.０９ ５.１１

２.００ ２ ０４３.５ １２.２５ ３８９.９７ ７.３３

２.００ ２ ０４３.６ １２.２６ １ ３６４.９０ ５.８０

２.５０ ２ ０６６.５ １９.０５ １ ４３９.５０ １２.２７

３.００ ２ ０７６.４ ２０.６６ １ ５９２.３０ １９.９９

３.００ 关闭 关闭 １ ９２９.１０ ２３.５５

３.５０ 关闭 关闭 ２ ０２８.３０ ４７.７５

４.００ 关闭 关闭 ２ １４６.１０ ８９.２４

　 　 １)飞行马赫数 Ｍａ＝ ０.２０、０.６０、０.８５ 的 ３ 个工作点ꎬ涡
轮发动机单独工作ꎬ而冲压发动机不工作ꎬ冲压喷管处于

完全关闭状态ꎻ
２)飞行马赫数 Ｍａ＝ １.２０、１.５０、２.００ 的 ３ 个工作点ꎬ涡

轮发动机工作ꎬ同时冲压发动机的流路打开ꎬ但其燃烧室

不点火ꎬ冲压喷管为冷态通流状态ꎻ
３)飞行马赫数 Ｍａ＝ ３.００、３.５０、４.００ 的 ３ 个工作点ꎬ冲

压发动机单独工作ꎬ涡轮喷管完全关闭ꎬ喷管的设计马赫

数为 ４.００ꎮ
当冲压喷管为冷态通流状态时ꎬ其进口参数采用下式

计算:

Ｔ∗
ｒ ＝Ｔ０ １＋

ｋ－１
２ Ｍａ２( ) (５)

Ｐ∗
ｒ ＝Ｐ０ １＋

ｋ－１
２ Ｍａ２( )

ｋ
ｋ－１

σ (６)

式中:Ｔ∗
ｒ 和Ｐ∗

ｒ 分别为冲压喷管进口气流的总温和总压ꎻＴ０

和Ｐ０分别为环境静温和静压ꎻσ 为冲压发动机进气道至喷

管进口的总压恢复系数ꎮ 根据美国发布的«航空发动机

和涡轮风扇发动机通用规范»中的 ＭＩＬ－Ｅ－５００８Ｄ 规范ꎬ
给出了不同飞行马赫数下总压恢复系数的计算公式:

σ＝ １　 　 　 　 　 　 　 　 　 ０≤Ｍａ<１
σ＝ １－０.０７５ (Ｍａ－１) １.３５ 　 １≤Ｍａ<５

σ＝ ８００
９３５＋Ｍａ４ 　 　 　 　 　 　 Ｍａ≥５

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(７)

３.２　 冲压喷管调节方案对比结果

图 ４ 为 ３ 组不同冲压喷管调节方案的排气系统一体

化性能随飞行马赫数的变化曲线ꎮ 如前所述ꎬ基准方案为

整个下唇板同步旋转ꎬ优化方案 １ 为控制出口面积最大ꎬ
优化方案 ２ 为出口面积被动可调ꎮ 由图可见:基准方案排

气系统因下唇板被截短ꎬ在高马赫数阶段气流逐渐处于欠

膨胀状态ꎬ性能不佳ꎻ优化方案 １ 排气系统阻力系数最低ꎬ
这是因为其后体型面与外流速度方向平行ꎬ消除了由压差

阻力带来的后体外壁面阻力ꎬ但该方案冲压喷管下膨胀面

过长ꎬ在低马赫数阶段ꎬ冲压喷管内气流过膨胀严重ꎬ排气

系统性能恶化ꎻ优化方案 ２ 排气系统由于下唇板没有被截

短ꎬ也没有过长ꎬ其在全包线内的一体化性能相比于另外

两方案均较好ꎬ在冲压喷管单独工作阶段排气系统一体化

推力系数保持在 ０.９７ 左右ꎮ
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图 ４　 不同冲压调节方案的性能对比

图 ５ 为优化方案 １、优化方案 ２ 在马赫数 Ｍａ＝ １.２０ 时

的排气系统流场马赫云图ꎮ 由图可见ꎬ该工况下涡轮和冲

压喷管仍处于过膨胀状态ꎬ喷管内有激波串和大面积分离

区ꎬ性能不理想ꎮ
对优化方案 ２ꎬ后体外壁面向内偏转ꎬ外部气流绕其

流动膨胀加速ꎬ产生一定的压差阻力ꎬ但是其冲压喷管下

板长度相比优化方案 １ 来说更短ꎬ一定程度上可以缓解冲

压喷管气流的过膨胀程度ꎮ 由此可见ꎬ优化方案 ２ 虽然增

加了一定后体阻力ꎬ但排气系统的一体化推力系数仍然更

高ꎮ 总之ꎬ优化方案 ２ 将冲压喷管下板与后体相容ꎬ消除

了基准方案里的下板与后体内壁间空腔形成的大面积回

流区ꎬ同时又能一定程度控制喷管出口面积ꎬ使气流更接

近于理想膨胀ꎬ因此是最佳的冲压喷管调节方案ꎮ

３.３　 全飞行包线性能分析

图 ６ 为经过对涡轮、冲压喷管调节方案对比研究后得

到的最佳水平并联 ＴＢＣＣ 排气系统二维构型俯视图ꎮ 采

用转分流板调节涡轮喷管喉道面积ꎬ采用优化方案 ２ 调节

冲压喷管喉道面积ꎬ本节对排气系统在全包线范围内的典

型工况下的数值模拟结果进行详细的分析ꎮ
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图 ５　 Ｍａ＝１.２０ 时不同冲压调节方案的流场马赫云图
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图 ６　 水平并联 ＴＢＣＣ 排气系统最佳构型二维俯视图

图 ７ 为涡轮喷管单独工作、飞行马赫数 Ｍａ ＝ ０.８５、
２.００、涡轮喷管工作压比 ＮＰＲｔ ＝ ４.３、１２.３、冲压喷管工作压

比 ＮＰＲｒ ＝１.５、２.７时ꎬ排气系统的三维流场对称面马赫云图ꎮ
Ｍａ＝ ０.８５ 时ꎬ涡轮、冲压喷管工作压比均远低于排气

系统的设计压比ꎬ气流在喷管内迅速膨胀ꎬ压力低至背压

以下ꎬ受下游背压较高的逆压力梯度扰动ꎬ涡轮喷管上膨

胀面、冲压喷管上下膨胀面均产生大面积分离ꎻ涡轮喷管

喉道处的膨胀波扇相交反射后ꎬ气流由于压力过低而产生

斜激波ꎬ两道斜激波发生马赫反射形成马赫盘ꎬ波后气流

在上膨胀面分离区边界和冲压喷管低速射流边界之间不

断膨胀—压缩—膨胀ꎬ形成“波节”结构ꎻ而冲压喷管内两

道较强的分离激波同样相交形成正激波ꎬ使得冲压喷管排

气射流速度很低ꎬ排气系统出口富裕冲量较低ꎬ一体化性

能不佳ꎮ
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(a) Ma = 0.85

(b) Ma = 2.00
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图 ７　 涡轮喷管单独工作阶段典型工况马赫云图

随着飞行马赫数增加至 Ｍａ ＝ ２.００ꎬ涡轮喷管工作压

比迅速提升ꎬ其流道内气流过膨胀程度大大缓解ꎬ上膨胀

面的分离区已经消失ꎻ此时涡轮喷管下膨胀面处于欠膨胀

状态ꎬ而冲压喷管仍处于过膨胀状态ꎬ冲压喷管上膨胀面

出口气流受涡轮喷管出口气流挤压ꎬ使得双通道排气射流

的剪切层向下偏斜ꎬ同时因逆压力梯度ꎬ在分流板尾缘下

游附近产生一道斜激波ꎻ此时由涡轮喷管上膨胀面出口的

尾缘激波判断ꎬ其上膨胀面仍处于略微过膨胀状态ꎮ
图 ８ 为涡轮、冲压喷管共同工作阶段、飞行马赫数

Ｍａ＝２.００、３.００、涡轮工作压比 ＮＰＲｔ ＝ １２.３、２０.７、冲压工作压比

ＮＰＲｒ ＝５.８、２０.０时ꎬ排气系统的三维流场对称面马赫云图ꎮ
马赫数 Ｍａ＝ ２.００ꎬ此时为冲压喷管冷 /热模态的转级

点ꎬ冲压喷管开始点火工作ꎬ其工作压比迅速提升ꎬ过膨胀

程度迅速缓解ꎬ其上下膨胀面分离区基本消失ꎬ且在其尾缘

产生的两道斜激波强度较小ꎬ它们相交产生两道反射斜激

波ꎬ分别与两侧的剪切层相互作用ꎬ其中一道反射激波向上

穿过双通道剪切层与涡轮喷管上膨胀面尾缘激波相交ꎮ
飞行马赫数提升至 Ｍａ＝ ３.００ꎬ为匹配流量的变化ꎬ冲

压喷管喉道面积逐渐减小ꎬ其扩张段初始膨胀角逐渐增

大ꎬ气流迅速膨胀加速ꎬ出口仍旧产生两道斜激波ꎬ同时在

喉道附近由于几何调节使得喷管型面导数不连续ꎬ而产生

一道内激波ꎻ涡轮喷管此时已经很接近完全膨胀ꎬ其出口

斜激波波角减小ꎬ强度减弱ꎬ并逐渐向下游移动ꎻ由于调节

结构的运动ꎬ使得冲压喷管出口气流向下折转ꎬ整个排气

系统射流也向下偏转ꎬ此时涡轮、冲压以及外部气流三股

射流之间相互干扰明显ꎬ这对模态转换阶段排气系统性能

平稳过渡有较大影响ꎮ
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图 ８　 共同工作阶段典型工况马赫云图

图 ９ 为冲压喷管单独工作、马赫数 Ｍａ＝ ３.００、４.００、工
作压比 ＮＰＲ ＝ ２３.５、８９.２ 时ꎬ排气系统的三维流场对称面马

赫云图ꎮ
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图 ９　 冲压喷管单独工作阶段典型工况马赫云图

飞行马赫数 Ｍａ ＝ ３.００ 时ꎬ涡轮喷管由打开至完全关

闭状态ꎬ此时喷管接近于理想膨胀ꎬ其上膨胀面出口气流

受到对称面气流的压缩而产生斜激波ꎬ喷管内没有明显的

激波结构ꎮ 当飞行马赫数提升至设计 /巡航马赫数 Ｍａ ＝
４.００ 时ꎬ由于几何调节ꎬ喷管喉道面积减小ꎬ出口气流向下

偏转ꎬ对外部气流产生强烈的阻滞作用ꎬ排气系统在下唇板

与后体尾缘交界处存在强烈的内外流耦合ꎬ形成了上下两

道斜激波和中间剪切层ꎻ同时ꎬ下侧尾缘激波诱导后体外壁

面的边界层产生分离ꎬ小范围的分离区使得壁面压力有所

提升ꎬ能够减小后体阻力从而提升排气系统一体化性能ꎮ
图 １０ 为全飞行包线范围内典型工况点排气系统的喷

管内推力系数、一体化推力系数以及各气动壁面所受轴向

力以及法向力随飞行马赫数变化曲线ꎮ 其中ꎬ喷管内推力

系数 Ｃ′ｆｘ定义为仅考虑了喷管内壁面气动力Ｆｐ的喷管轴

向推力与等熵推力的比值ꎬ用来评价排气系统的内推力性

能ꎬ如下式所示ꎮ

Ｆ′ｘ ＝(Ｐｉｎ－Ｐｂ)Ａｉｎ＋ｍ
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图 １０　 全包线排气系统性能变化曲线
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由一体化推力系数变化曲线图(图 １０(ａ))可以看到ꎬ
整个排气系统的一体化 /内推力系数变化曲线呈 “√”型ꎬ
其对飞行工况的变化十分敏感:在涡轮喷管单独工作模

态ꎬ飞行器起飞至亚 /跨声速阶段ꎬ排气系统一体化推力系

数先减小后增加ꎬ在马赫数 Ｍａ＝ １.２０ 时达最低值 ０.７５ꎬ喷
管处于严重过膨胀状态ꎬ性能很差ꎻ随着马赫数提高ꎬ喷管

工作压比提升ꎬ排气系统推力系数迅速增加ꎬ马赫数 Ｍａ＝
２.００(模态转换起点)时ꎬ冲压喷管由冷态通流变为热态点

火工作ꎬ双通道流量前后差异很小ꎬ几何调节变化范围不

大ꎬ推力性能平稳上升ꎬ在共同工作阶段的一体化性能也

很稳定ꎻ马赫数 Ｍａ＝ ３.００(模态转换终点)时ꎬ涡轮喷管关

闭ꎬ排气系统进入冲压模态ꎬ推力系数继续提升ꎬ因此整个

模态转换过程排气系统的性能很高且稳定过渡ꎬ完全满足

飞行器的流畅飞行和稳定操控的要求ꎻ在冲压喷管单独工

作阶段ꎬ排气系统的一体化推力系数能够保持在 ０.９７ 左

右ꎬ内推力系数更是在 ０.９８ 左右ꎬ性能极佳ꎮ
轴向力方面(图 １０(ｂ)):外部阻力在全飞行包线内

变化平缓ꎬ且占总阻力的比值不大ꎬ其占比范围 ７％ ~
２０％ꎬ排气系统阻力变化受喷管内壁面阻力变化主导ꎻ在
涡轮喷管单独工作阶段ꎬ阻力先增后减ꎬ亚 /跨声速阶段的

阻力峰值导致排气系统的“推力陷阱”现象ꎻ模态转换和

冲压喷管单独工作阶段ꎬ随着冲压喷管压比的迅速提升ꎬ
冲压喷管的轴向力逐渐占据主导地位ꎬ基本影响着排气系

统的总阻力变化ꎻ飞行马赫数为 ３.００ 时ꎬ冲压喷管喉道面

积为最大值ꎬ冲压喷管收缩段型面较为平缓ꎬ因此喷管内

壁面前后的压差力为正推力ꎬ排气系统总阻力<０ꎬ这也是

全包线内唯一一次阻力转变为推力的情况ꎮ 随后冲压喷

管由于喉道面积减小ꎬ收缩段产生大量阻力ꎬ排气系统阻

力迅速增加ꎮ 由此可见ꎬ调节机构的运动ꎬ深刻影响着排

气系统的推阻特性ꎮ
法向力方面(图 １０(ｃ)):排气系统所受法向力受飞行

工况改变而出现很大的变化ꎬ在亚 /跨声速阶段存在很大

的负升力ꎬ在模态转换结束点(Ｍａ ＝ ３.００)存在明显的升

力突降ꎬ这对排气系统乃至飞行器的平稳运行有很不利的

影响ꎮ 但由于本文的并联 ＴＢＣＣ 排气系统为左右对称的

卧式水平布局ꎬ将法向力转为水平力而相互抵消ꎬ有效避

免了飞行器在飞行过程中由于升力的突变而引起的飞行

控制难题ꎮ

４　 结语
本文对某卧式水平并联 ＴＢＣＣ 排气系统的冲压喷管调

节方案设计及全飞行包线性能进行了研究ꎬ得到以下结论:
１)优化方案 ２ 冲压喷管调节方案ꎬ将下唇板与后体相

容ꎬ避免了基准方案存在的空腔内大面积回流区ꎬ又能较好地

控制喷管出口面积ꎬ使气流更接近于理想膨胀ꎬ在全包线内的

一体化性能更好ꎬ在冲压喷管单独工作阶段的一体化推力系

数保持在 ０.９７左右ꎬ内推力系数更是保持在 ０.９８左右ꎻ
２)排气系统全包线范围的推力系数变化曲线呈“√”型ꎬ

在亚 /跨声速阶段气流过膨胀ꎬ性能恶化ꎬ出现“推力陷阱”现
象ꎬ此阶段的排气系统性能有待进一步优化研究ꎻ

３)卧式水平并联 ＴＢＣＣ 排气系统相比于传统立式布

局ꎬ突出优点体现在喷管法向力的相互抵消ꎬ有效解决了

飞行器在飞行过程中由于升力突变引起的飞行控制难题ꎮ
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