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摘 要：基于CFD数值模拟方法，分析了并联式涡轮基组合循环发动机 （Turbine Based Combined
Cycle，TBCC）排气系统的内外流场特性，提出了在涡轮喷管下壁面处喷入高压二次流以提升排气系统

性能的方式，研究了不同飞行状态下二次流喷射对排气系统性能 （推力系数、推力矢量角） 的影响规

律。计算结果表明：二次流喷射会产生弓形激波，与喷管上膨胀壁面附面层作用产生新的分离区，提升

涡轮喷管和冲压喷管内的整体压力，从而改善并联式TBCC排气系统的推力及推力矢量性能，且对亚声

速和跨声速飞行状态下的并联式 TBCC 排气系统性能改善比较明显，可使轴向推力系数最大提升

7.34%，推力矢量角提升12.76°。
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Performance Improvement Study of Over-Under TBCC
Exhaust System by Secondary Flow Injection

WANG Zhan-xue1，2，QI Shao-bo1，ZHOU Li1，SHI Jing-wei1

（1. School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710129，China；
2. Science and Technology on Scramjet Laboratory，Hypervelocity Aerodynamics Institute of CARDC，

Mianyang 621000，China）

Abstract：Base on CFD，the flow characteristics of over-under TBCC（Turbine Based Combined Cycle，
TBCC）exhaust system was analyzed. A method to enhance the exhaust system performance by injecting high pres⁃
sure secondary flow into the down wall of turbo-engine nozzle was proposed. And the effects of secondary injec⁃
tion on the performance，e.g，thrust coefficient and thrust vector angle were investigated in different flight Mach
number. Results show that secondary injection produces bow shock，which can generate new flow separation re⁃
gion interaction with ramp of nozzle. Bow shock improve turbo-engine nozzle and ramjet nozzle pressure distribu⁃
tions，thus improve nozzle thrust and thrust vector performance，and obviously improve over-under TBCC nozzle
performance at subsonic and transonic condition，which makes the axial thrust coefficient increase by 7.34% and
thrust vector angle increase by 12.76°.
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1 引 言

涡轮基组合循环发动机具有高比冲、宽飞行包

线、可重复使用等优点［1］，受到了国内外航空大国广

泛的重视［2～5］。单膨胀斜面喷管（Single Expansion
Ramp Nozzle，SERN）作为 TBCC发动机产生推力的关

键部件也因此成为了高超声速推进系统领域的研究

热点。SERN的构型特点是，其外型面可与飞行器下

表面较好的融合，这不仅使 SERN实现非常高的落压

比，而且还能在宽广飞行包线内获得较好的推力性

能［6］。与串联式 TBCC用 SERN不同，并联式 TBCC排

气系统要满足两台不同设计状态发动机（涡轮发动

机和冲压发动机）的需求，其结构通常具有上下通道

和双喉道［7］。该类 SERN 在高马赫数时具有良好的

推力性能，但在跨声速飞行阶段时，其实际工作状态

远离设计点，气流深度过膨胀导致严重流动分离，会

使 SERN 喷管推力性能大幅恶化。这类流动问题既

与串联式 TBCC用 SERN类似，又有所不同，其关键差

别在于冲压通道中气流会对涡轮通道的深度过膨胀

产生影响。

近年来国内外学者针对串联式 TBCC用 SERN跨

声速性能恶化问题，先后开展了一些探索研究，并提

出了相对应的机械和气动方法来改善喷管在过膨胀

工作状态下的性能。NASA兰利研究中心的 Karen和

Scott提出利用机械结构，调节喷管的喉部位置及面

积比，来实现喷管性能的改善［8］，这种机械结构法虽

然能实现性能的改善，但是其冷却和可靠性还存在

较多的问题。南航的张少勇和单勇提出一种通风引

射法，利用过膨胀工作状态下喷管内外存在的压力

差来引射自由流，进而改善喷管的性能［9］，但是其在

结构上需要对 SERN的膨胀边进行穿孔处理，这对体

积巨大的高超声速飞行器来说比较困难。NASA 刘

易斯研究中心的 Yungster 和 Trefny 提出一种外部燃

烧法［10］，通过在喷管下壁面注入燃料并在外部燃烧

的方法来减小喷管的阻力，这种方法改善喷管性能

的效果显著，但对供油规律和燃烧组织有较高的要

求，同时还增加了喷管的冷却负担。Gamble和 Haid
提出采用二次流喷射的方法来改善串联式 TBCC 排

气系统在跨声速时推力性能下降的问题［11］，通过数

值模拟的方法发现能够获得比较好的效果，并且给

出了二次流引气的方案。西北工业大学刘爱华数值

分析了二次流喷射流量、喷射总压、喷射角度等对

SERN 流场结构和性能的影响［12］。上述研究表明二

次流喷射的方法可有效地解决 SERN 跨声速时推力

性 能 下 降 的 问 题 ，但 其 均 是 针 对 串 联 式 TBCC 用

SERN展开的研究。由于并联式 TBCC排气系统的冲

压通道中气流会对涡轮通道的深度过膨胀及流动特

性产生影响，因而将能改善串联式 TBCC 用 SERN 推

力性能的二次流喷射方法应用到并联式 TBCC 排气

系统的可行性，以及对 TBCC排气系统的整体性能改

善效果还需进一步探讨。

本文基于 CFD 技术，主要研究了不同飞行状态

下，中间隔板处二次流喷射对并联式 TBCC排气系统

流动机理、推力及推力矢量性能的影响；讨论了该

流动控制方法改善并联式 TBCC 排气系统性能的可

行性。

2 数值计算方法

2.1 几何模型

本文所研究的并联式 TBCC排气系统源于 NASA
两级入轨飞行器 BetaII发动机［13～16］，该发动机从起飞

到巡航的工作过程大致如下：Ma∞ = 0~0.5 时涡轮发

动机单独工作，为减小阻力，此过程中冲压发动机流

路是流通状态，如图 1（a）所示；Ma∞ = 0.5~0.9 时冲压

喷管逐渐打开；Ma∞ = 0.9 时冲压喷管完全打开，冲压

发动机开始点火并实现部分加力，如图 1（b）所示；

Ma∞ = 3 时实现涡轮发动机工作向冲压发动机工作模

态的转换，涡轮发动机关闭，冲压发动机实现全加

力；Ma∞ = 3~6.5 时冲压发动机单独工作，如图 1（c）
所示。

（a）Before ramjet engine operated

（b）Before the mode transition completed

（c）After the mode transition completed

Fig. 1 Two-dimensional geometry of over-under TBCC

exhaust system
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为了探索改善并联式 TBCC 排气系统推力性能

的方法，本文在平面二维并联式 TBCC排气系统的中

间隔板处开设二维收敛形二次流喷射口，如图 2 所

示，在图中对中间隔板尾缘处进行了局部放大。

Fig. 2 Configuration of over-under TBCC exhaust system

2.2 数值求解方法

采用商用 Fluent 软件对并联式 TBCC 排气系统

的流场进行了数值模拟，通过有限体积法求解二维

雷诺平均 Navier- Stokes 方程获得喷管内外流场特

性，其中无粘项采用二阶迎风格式进行离散，粘性项

采用中心差分格式。基于量热完全气体假设，分子

粘性系数采用 Sutherland 公式计算。湍流模型为

RNG κ - ε 两方程湍流模型［17，18］，壁面函数为增强壁

面处理。

模型的计算域及计算网格如图 3所示，计算域包

括并联式 TBCC 的涡轮发动机和冲压发动机排气系

统的内、外流场，外流场轴向长度取冲压发动机喉部

高度的 80倍，外流上下边界与排气系统外壁面的距

离取喉部高度的 35倍。计算时采用分区生成的结构

化网格，在涡轮发动机和冲压发动机喉道、壁面、出

现激波和剪切层等的流动区域进行了网格加密，网

格数目约为 9.2万。计算中喷管进口（A，B）、出口（C）

以及外流边界（E，F）的边界条件分别为压力进口、压

力出口及压力远场。

Fig. 3 Computational domain and mesh of over-under

TBCC exhaust system

3 性能参数定义

并联式 TBCC 排气系统由两套非对称喷管并列

组成，在有二次流喷射的状态下，轴向推力系数定

义为

C fgx =(FTJ +FRJ)/(FTI +FSI +FRI) （1）
式中 FJ 为喷管的实际轴向推力，F I 为喷管的理

想推力，下标 T，R 和 S分别代表涡轮喷管通道、冲压

发动机喷管通道和二次流通道。

理想推力计算公式如下

F I =m 2γ
γ - 1RT t[1 -( p∞

p t
)
γ - 1
γ ] （2）

式中 m为流过喷管的实际流量，γ为比热比，R为

气体常数，T t 为喷管进口总温，p∞ 为环境压力，p t 为

喷管进口总压。

实际轴向推力计算公式如下

FJ = ∫A1 ρV 2
x dA + ∫A1( )p - p∞ dA + ∫A2

( )p - p∞ dAx -X fx （3）
式中右端第一项为 A1 面排出气流产生的轴向动

量力，右端第二项为 A1 面处的压力差产生的轴向压

差力，右端第三项为 A2 面处的压力差产生的轴向压

差力，X fx 为 A2 面处摩擦力在轴向的投影，A1 和 A2 的

定义如图 4所示。

喷管竖直方向力的计算公式如下

FN = ∫A1 ρVyVxdA + ∫A2
( )p - p∞ dAy -X fy （4）

式中右端第一项为 A1 面排出气流产生的竖直方

向的动量力，右端第二项为面 A2 处压力差产生的竖

直方向的压差力，X fy 为面 A2 处的摩擦力在竖直方向

的投影。

推力矢量角的定义为

δp = arctan[(FTN +FRN)/(FTJ +FRJ)] （5）

Fig. 4 Geometry of over-under TBCC exhaust system

4 计算结果及分析

4.1 数值计算方法的验证

为了验证本文所采用数值计算方法的准确性和

合理性，基于特征线法设计出落压比 NPR=177 的

SERN，对该喷管在非设计状态下（落压比 NPR=15，
外流马赫数 Ma=0）进行了数值模拟和试验。喷管试

验件喉道高度为 8mm，宽高比为 5.5，喷管上膨胀面

长度为 160mm，下壁面长度为 60mm。

数值计算结果与试验数据对比如图 5所示，其中

纵坐标为上膨胀面的无量纲压力，横坐标为距喷管



第39卷 第4期 基于二次流喷射的并联式TBCC排气系统性能提升技术研究 763

喉部位置的横向长度。由于喷管内存在分离区以及

激波等复杂结构，数值模拟与试验结果略有差别，但

总体上还是吻合较好。图 6为计算流场Ma等值线图

与试验纹影图的对比，流场预测出的激波位置及分

离区位置与纹影图测量结果基本一致。因而，本文

采用的数值离散格式、湍流模型及网格划分方法是

合理的，能准确预测出 SERN内部细致的流场细节。

Fig. 5 Comparison of numerical and experimental data

Fig. 6 Schlieren photograph and CFD Ma contours of the

SERN model for validation

4.2 不同飞行状态下喷管性能对比

本文分别对并联式 TBCC 典型工作点 Ma∞ = 0.5
（冲压喷管逐渐打开）、Ma∞ = 0.9（冲压发动机开始点

火）、Ma∞ = 1.3 ，Ma∞ = 2 和 Ma∞ = 3（TBCC排气系统转

级点）时的并联式 TBCC 排气系统进行了数值模拟，

不同飞行状态下的马赫数分布如图 7所示。图 7（a）
为 Ma∞ = 0.5 时并联式 TBCC 排气系统马赫数云图，

在此状态下，涡轮喷管的落压比 NPRT = 6.08 ，涡轮喷

管为过膨胀工作状态，喷管中产生激波，与上膨胀斜

面附面层作用产生分离区，严重影响了喷管的性

能。与此同时，冲压发动机并未点火，为减小阻力，

冲压喷管处于打开状态，此时冲压喷管的落压比

NPRR = 1.09 。由于涡轮喷管气流的引射作用，在冲压

喷管出口处造成低压环境，导致冲压喷管内出现了

超声速流动现象；图 7（b）为 Ma∞ = 0.9 时并联式 TBCC
排气系统马赫数分布云图，与 7（a）图一致，涡轮喷管

处于过膨胀工作状态（NPRT = 8.36），喷管上膨胀斜面

出现附面层分离，但由于落压比的增大，喷管内气流

的过膨胀程度相对减小，附面层分离区域向后移

动。此时，冲压发动机开始点火，冲压喷管完全打开

（NPRR = 1.43），冲压喷管上膨胀面出现大面积的分离

区域；图 7（c）为 Ma∞ = 1.3 时并联式 TBCC排气系统马

赫数流场分布图，由于落压比的升高（NPRT = 13.74，
NPRR = 2.28），涡轮喷管内气流的过膨胀程度继续减

小，激波继续向下游移动，分离区消失。此时，冲压

发动机处于工作状态，冲压喷管处于过膨胀工作状

态，冲压喷管上膨胀斜面出现较大面积的分离区域，

严重影响了喷管的整体性能；图 7（d）为 Ma∞ = 2 时并

联式 TBCC排气系统马赫数流场云图，由于落压比的

升高（NPRT = 23.71，NPRR = 5.81），冲压喷管内气流的

过膨胀程度减小，冲压喷管上膨胀斜面的分离区消

失；图 7（e）为 Ma∞ = 3 时并联式 TBCC 排气系统马赫

数 流 场 云 图 ，可 以 看 出 ，整 个 流 场 无 明 显 分 离

（NPRT = 30.30，NPRR = 20.82）。冲压通道内部有明显

的激波产生，这是型面突变的结果，因此中间隔板处

构型还需进一步优化设计。

不同飞行状态下的轴向推力系数 C fgx 以及推力

矢量角 δp 如图 8 所示。随着飞行马赫数的增加，轴

向推力系数以及推力矢量角先减小后增大。结合图

7可知，飞行马赫数由 0.5增加至 0.9时，冲压发动机

开始工作，冲压喷管逐渐打开，冲压喷管上膨胀面的

分离区逐渐增大，故使得喷管轴向推力系数由 0.808
降至 0.668，推力矢量角由-18.57°变为-46.85°；飞行

马赫数增加至 1.3 时，虽然喷管内分离区明显减小，

但外流马赫数（在跨声速区域）的增大，使喷管的阻

力大幅度上升，进而影响喷管的总体性能；飞行马赫

数由 1.3增加至 3时，喷管的落压比增加，喷管内气流

的过膨胀程度逐渐减小，分离区消失，喷管的性能逐

渐递增，喷管轴向推力系数由 0.589增加至 0.934，推
力矢量角由-58.82°变为-7.79°。

由上述分析可知，并联式 TBCC排气系统在跨声

速飞行状态下性能急剧恶化，因此其性能急需进一

步提升。

4.3 带二次流喷射的TBCC排气系统流场特性

在跨声速状态下，如图 7（b）所示，涡轮喷管处于

过膨胀工作状态，上壁面有明显的气流分离，冲压喷

管由于壁面的扩张角过大，其上壁面出现大面积的

分离区，喷管性能急剧下降。

为了改善跨声速状态下喷管的性能，本文采用

了二次流喷射的方法，在并联式 TBCC排气系统的中

间隔板处开设收敛形二次流喷射口，图 9 给出了
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Ma∞ = 0.9 时带二次流喷射的并联式 TBCC 排气系统

马赫数分布云图。可以发现，由于二次流的阻碍作

用，在涡轮喷管内二次流上游的超声速流场中形成

一道弓形激波，激波与中间隔板上壁面的附面层相

互作用，引起附面层分离，分离区之前诱导产生分离

激波，两道激波相交形成了图 9所示的“λ”激波。激

波穿过流场与涡轮喷管上膨胀面相交，并引起上膨

胀面的附面层分离。此时涡轮喷管上膨胀面存在两

处分离区，上游由于激波诱导产生的分离区，和下游

由于气流过膨胀产生的分离区。但是对比图 7（b），

可以发现，涡轮喷管上膨胀面下游的分离区明显减

小，而冲压喷管内流场变化不明显。

（a）Effect on C fgx

（b）Effect on δp

Fig. 8 Effects of flight Ma on C fgx and δp

Fig. 9 Mach contour of TBCC nozzle in injection on

Ma∞ = 0.9

图 10给出了 Ma∞ = 0.9 时二次流喷射前后涡轮喷

管和冲压喷管上膨胀面压力的变化，其中横坐标 X为

上膨胀面各点到冲压发动机喉部的轴向距离，纵坐

标分别为涡轮喷管和冲压喷管上壁面的无量纲压

力。二次流喷射产生的弓形激波，与涡轮喷管上膨

胀壁面附面层作用产生新的分离区，使得该区域压

（a）Ma∞ = 0.5

（b）Ma∞ = 0.9

（c）Ma∞ = 1.3

（d）Ma∞ = 2

（e）Ma∞ = 3
Fig. 7 Mach contour of TBCC nozzle
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力升高，从而改善了下游的分离区，提高了涡轮喷管

下游的压力。涡轮喷管下游压力的提升改善了冲压

通道由于气流引射所致的低压环境。二次流喷射后

涡轮喷管和冲压喷管上膨胀面压力的增大是喷管性

能提高的主要原因。计算可知带有二次流喷射的喷

管轴向推力系数由 0.668 提升至 0.717，推力矢量角

由-46.85°改善至-34.09°。

（a）Turbojet nozzle ramp pressure distributions

（b）Ramjet nozzle ramp pressure distributions

Fig. 10 Effects of injection on nozzle pressure distributions

on Ma∞ = 0.9

4.4 二次流喷射适用的飞行状态

为了得到二次流喷射适用的飞行状态，本文在

进行二次流喷射时，保持二次流总压与涡轮发动机

进口总压一致，二次流喷射方向与喷口上游壁面垂

直，二次流喷射流量比（二次流流量与涡轮发动机流

量的比值）为 4.80%不变，二次流喷射口位置（喷射口

距喷管喉部位置的横向长度与中间隔板横向长度的

比值）为 0.8591不变，研究二次流喷射对不同飞行状

态下并联式 TBCC排气系统性能的影响，其中飞行马

赫数分别为 0.5，0.9，1.3，2，3。
图 11给出了涡轮喷管上膨胀面、下壁面和冲压

发动机上膨胀面的压力分布，其中横坐标分别为涡

轮喷管上下壁面和冲压喷管上壁面各点到冲压发动

机喉部的轴向距离，纵坐标分别为涡轮喷管上下壁

面和冲压喷管上壁面的无量纲压力。从图 11（a）和

图 11（b）中可以发现，Ma∞ = 0.9 ，Ma∞ = 1.3 ，Ma∞ = 2
和 Ma∞ = 3 时二次流喷射所产生的激波位置与激波强

度基本一致，而 Ma∞ = 0.5 时二次流喷射所产生的激

波位置相对提前，激波强度相对增强。从图 11（a）和

图 11（c）可以看出，二次流喷射使涡轮喷管和冲压喷

管上膨胀面下游的压力分布发生明显的变化，其中

（a）Turbojet nozzle ramp pressure distributions

（b）Turbojet nozzle flap pressure distributions

（c）Ramjet nozzle ramp pressure distributions

Fig. 11 Nozzle pressure distributions on different flight

Mach number
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Ma∞ = 0.5 ，Ma∞ = 0.9 和 Ma∞ = 1.3 时二次流喷射使涡轮

喷管和冲压喷管内压力整体提高。

当 Ma∞ = 0.9 ，Ma∞ = 1.3 ，Ma∞ = 2 和 Ma∞ = 3 时，二

次喷射流的气动参数与二次流喷射口周围环境的气

动参数基本一致，二次流对主流的干扰程度相同，故

激波产生位置及强度基本一致。随着飞行马赫数的

降低，涡轮喷管的落压比逐步降低，喷管内气流过膨

胀程度越来越严重。当 Ma∞ = 0.5 时，涡轮喷管的二

次流喷射受到过膨胀产生激波的影响，二次流对主

流的干扰程度加强，诱导产生的激波强度增强，二次

流喷射口上游的楔形分离区扩大，二次流喷射口下

游发生了开式分离，如图 11（a）和图 11（b）所示。当

Ma∞ = 0.5 ，Ma∞ = 0.9 和 Ma∞ = 1.3 时涡轮喷管和冲压喷

管内气流均处于过膨胀状态，二次流喷射改善了喷

管内气流的过膨胀状态，减小了分离区域，提高了涡

轮喷管和冲压喷管的整体压力。因此，如图 12所示，

当 Ma∞ = 0.5 ，Ma∞ = 0.9 和 Ma∞ = 1.3 时喷管性能明显

得到提升。当 Ma∞ = 2 和 Ma∞ = 3 时，由于落压比的升

高，涡轮喷管和冲压喷管内气流的过膨胀程度减小，

整个流场无明显分离区，此时二次流喷射仅改变喷

射口附近的流动，对并联式 TBCC排气系统的性能几

乎没有影响。

5 结 论

通过本文研究，得出如下结论：

（1）并联式 TBCC排气系统在亚声速和跨声速飞

行状态下，涡轮喷管和冲压喷管为过膨胀工作状态，

喷管上膨胀斜面出现较大面积的分离区，喷管性能

急剧恶化。

（2）在并联式 TBCC排气系统中间隔板处进行二

次流喷射会产生弓形激波，与涡轮喷管上膨胀壁面

附面层作用产生新的分离区，使得该区域压力升高，

从而改善了下游的分离区，提高了涡轮喷管下游的

压力。涡轮喷管下游压力的提升改善了冲压通道由

于气流引射所致的低压环境，提升了涡轮喷管和冲

压喷管内的整体压力，改善了排气系统的推力及推

力矢量性能。

（3）在并联式 TBCC排气系统中间隔板处进行二

次流喷射时，随着喷管内气流过膨胀程度的增加，二

次流喷口下游的闭式分离会转化为开式分离。二次

流 喷 射 对 亚 声 速 和 跨 声 速 飞 行 状 态 下 的 并 联 式

TBCC排气系统性能改善比较明显，可使轴向推力系

数最大提升 7.34%，推力矢量角提升 12.76°。
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