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一种带中心体的犜犅犆犆可调喷管的设计与仿真
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（南京航空航天大学能源与动力学院，南京，２１００１６）

摘要：针对涡轮冲压组合发动机（Ｔｕｒｂｉｎｅｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅ，ＴＢＣＣ）喷管工作范围宽广、需同时实现

喉道面积与出口面积调节这一特点，提出了一种带中心体的ＴＢＣＣ可调喷管设计方案，并对其静特性和带外流

特性进行了仿真分析。结果表明，该喷管方案具有较好的静特性，其典型状态下的推力系数分别为０．９０，０．９７

和０．９８。在引入外流干扰后，低马赫数情况下（犕犪＝０．８）外流对可调喷管的过膨胀现象有较好的抑制作用，故

其推力系数较静特性提高了６．７％。而高马赫数情况下（犕犪＝２．８，４．０）外流虽然可显著改变喷口下游的流动结

构，但对喷管内流道及中心体的壁面压力分布影响甚微，故推力系数没有变化，仍分别为０．９７和０．９８。
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　　在各类燃气涡轮喷气发动机以及冲压发动机

中，尾喷管的主要功用是使发动机出口的燃气在尾

喷管中继续膨胀，将其携带的热能和压力能转变为

动能，以增大发动机出口气流的冲量，从而增大发

动机的推力。由于涡轮冲压组合发动机（Ｔｕｒｂｉｎｅ

ｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅ，ＴＢＣＣ）尾喷管在很

大的落压比范围内工作，且通过的质量流量变化幅

度也较大，故要求其能根据飞行状态及发动机工作

状态的变化进行有效调节。

目前主要有美国、德国、日本、中国等对ＴＢＣＣ



的可调排气系统开展了一些探索性的研究工作。

美国在２０世纪末开始了马赫数０～５的ＴＢＣＣ乘

波飞行器设计［１］，其尾喷管采用了多铰链可调结

构，但由于转动部件较多，其可靠性较低，且密封和

热防护问题比较突出。最近美国又启动了涡轮冲

压组合发动机／新一代涡轮加速器（Ｒｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙ

ｔｕｒｂｉｎｅａｃｃｅｌｅｒａｔｏｒ，ＲＴＡ）和超高效发动机技术

（Ｕｌｔｒａｅｆｆｉｃｉｅｎｔｅｎｇｉｎｅｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＵＥＥＴ）计

划［２３］，出于后机身一体化的需要，其采用了单边膨

胀形式的非对称喷管，并尝试通过在喷管尾部注入

射流来进一步提高喷管的性能参数，结果表明其净

推力较无射流状态提高了３个百分点
［４］。在德国

的Ｓｎｇｅｒ计划
［５８］中，也曾考虑过单边膨胀可调喷

管，并采用了中心体前后平移的结构调节形式。然

而由于单边膨胀喷管在低落压比工作时存在严重

的过膨胀推力损失，不能满足 ＴＢＣＣ宽广的工况

需求，而中心体平移所需的驱动力比较大，实现困

难，且冷却问题较为突出，因而这两种喷管方案均

具有较大的局限性。另外，在日本的膨胀循环空气

涡轮冲压发动机（Ａｉｒｔｕｒｂｏｒａｍｅｘｐａｎｄｅｒｃｙｃｌｅ，

ＡＴＲＥＸ）
［９１０］、高超声速运输推进系统研究项目

（Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｔｒａｎｓｐｏｒｔ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ｒｅ

ｓｅａｒｃｈｐｒｏｊｅｃｔ，ＨＹＰＲ）
［１１１２］和ＴＢＣＣ二级入轨飞

行器［１３１４］等计划中，曾对外筒壁平移和中心体转动

这两种喷管调节方案进行了研究，但均存在喉道面

积调节幅度有限和调节对象单一等缺陷。国内，各

高校与科研单位也在ＴＢＣＣ喷管技术领域开展了

较多的设计、分析和实验研究工作，如北京航空航

天大学针对ＴＢＣＣ进行了喷管的一体化设计
［１５］、

南京航空航天大学对基于并联布局的单边膨胀喷

管进行了深入研究［１６１７］，均获得了一些有价值的结

果。

针对共轴串联型 ＴＢＣＣ的研究需求，本文提

出了一种带中心体的可调喷管方案，并对其分别进

行了静特性与外流条件下的流动仿真研究。

１　设计需求与方案介绍

１．１　设计需求分析

　　参照文献［１８］中马赫数０～６工作的预冷涡轮

喷气发动机的尾喷管进口参数，初步确定了本研究

中马赫数０～４工作的ＴＢＣＣ喷管的设计输入条

件。图１给出了文献［１８］中排气系统的参数变化

需求，其中 ＮＰＲ为喷管落压比，其喉道面积犃ｎ＿ｔｈ

以进气道捕获面积 犃ｃ 进行量纲一化，表示为

犃ｎ＿ｔｈ／犃ｃ，犕犪为飞行马赫数。参考图中曲线，本文

研究中尾喷管的设计参数为：起飞状态（犕犪＝

０．８），ＮＰＲ为２．５，量纲一喉道面积为１．０；过渡状

态（犕犪＝２．８），ＮＰＲ为１８．０，量纲一喉道面积为

１．８；巡航状态（犕犪＝４．０），ＮＰＲ为７５．０，量纲一喉

道面积为０．７。

图１　日本预冷涡喷发动机排气系统的参数变化需求

１．２　变几何喷管方案介绍

由于气动参数变化幅度大，该 ＴＢＣＣ尾喷管

需同时实现喉道面积与出口面积可调，基于独立调

节、实现简单的思想，本文提出了一种带中心体的

ＴＢＣＣ二元可调喷管设计构想，如图２所示。该方

案通过在中心体和喷管壁面上设置转动部件来独

立调节喷管的喉道面积和内部面积膨胀比。转轴

分别安装在中心体内部和喷管壁面尾部，并通过中

心体转动件的转动来调节喉道面积，通过后缘板转

动件的转动来调节出口流道面积，这样可较自由地

满足ＴＢＣＣ发动机在不同飞行状态下喷管的流量

和落压比需求。并且，在不同工作状态下，其超声

速流动区间的物面型线均较为光顺，可以避免诱导

强的激波系出现。

表１中列出了该方案在典型工况下的主要设

计参数，其中，ＮＰＲ，θ１，θ２，犺ｔ，犺ｅ 分别为喷管落压

比、中心体转角、后缘板转角、喉道高度和出口流道

高度。结合该表，可对该可调喷管的主要工作过程

介绍如下：

表１　犜犅犆犆可调喷管的主要设计参数

犕犪 ＮＰＲ θ１／（°）θ２／（°）犺ｔ／ｍｍ 犺ｅ／ｍｍ 犺ｅ／犺ｔ

０．８ ２．５ ２２ １３ ４．９４ ５．５３ １．１２

２．８ １８．０ ６ １ ８．９８ １１．６２ １．２９

４．０ ７５．０ ２８ ２ ３．２３ １１．１２ ３．４４

　　（１）ＮＰＲ＝２．５（图３（ａ））：中心体转动部件向

外转动，对发动机的流量进行限制。同时，由于喷

９５６第５期 黄河峡，等：一种带中心体的ＴＢＣＣ可调喷管的设计与仿真



图２　ＴＢＣＣ可调喷管设计方案示意图

管落压比较低，故后缘板向内转过一定的角度以减

小面积扩张比。在该状态下，中心体角度为２２°，

后缘板角度为１３°。

（２）ＮＰＲ＝１８．０（图３（ｂ））：此时发动机流量增

加，故中心体转动部件向内缩回，使喷管喉道面积

增加至ＮＰＲ＝２．５状态的两倍。同时后缘板向外

扩张以配合内通道的面积膨胀比调节。为了避免

增加尾喷管的外部气动阻力，后缘板向外转平后即

停止转动。此时，内通道的面积扩张比约为１．２９，

中心体角度为６°，后缘板角度为１°。

（３）ＮＰＲ＝７５．０（图３（ｃ））：此时尾喷管的喉道

面积需求达最小，约为 ＮＰＲ＝１８．０时的３６％，故

中心体转角为最大，达２８°。同时，该状态下内通

道面积扩张比也达到最大，为３．４４，对应的后缘板

角度为２°。

２　数值仿真方法

２．１　计算方法与边界条件的设置

　　本文使用Ｆｌｕｅｎｔ６．３．２６商业计算流软件进

行数值模拟，其核心解算器采用基于非结构化网格

的控制体积法。在本文的计算中，采用了基于密度

修正的二维 ＮＳ方程求解器，网格单元界面上的

无粘对流通量采用Ｒｏｅ格式计算其左右态值，时

间推进选用了隐式方法以加速收敛，湍流粘性的计

算则选用ＳＡ模型，流动方程组以及湍流模型方

程均采用二阶迎风格式进行离散。

网格划分使用了ＩＣＥＭ 专业网格生成软件。

考虑到ＴＢＣＣ尾喷管几何固壁以及边界条件的对

称性，本文仅选择了半场进行网格生成，如图４所

示，计算域的形状为矩形，从喷管出口截面向下游

延伸７００犺ｔ，向上游延伸７０犺ｔ，向一侧延伸３５０犺ｔ，

总体计算网格量约为２．５万左右，在近壁区域对网

格进行了一定的加密，狔
＋在２０左右。

计算域前方和上方给定为压力远场边界，其静

参数根据对应高度的标准大气条件给定，在静特性

图３　带中心体可调喷管的各种典型工作状态

图４　计算域及局部放大图

条件下，压力远场自由来流马赫数均取０．０５，以避

免可能的计算刚性问题［１９］；在有外流干扰条件下，

其３个状态分别对应于自由来流马赫数０．８，２．８，

４．０。喷管进口为滞止参数条件，其总压分别为

２．５狆０，１８．０狆０，７５．０狆０，其中狆０ 为自由来流压力，

总温分别为１８６０Ｋ，１８７０Ｋ，１９５０Ｋ。其他边界

均为无滑移绝热固壁边界。另外，在 ＴＢＣＣ尾喷

管的下游还分别设置了水平和垂直两个内部监控

面，以便于积分推力系数等性能参数。

在本研究中喷管内的气流温度较高，气体的振

动能被激发，为此采用变比热法来进行仿真研究。

根据文献［２０］可拟合得到犆狆 与温度的七次多项

式

　犆狆＝犪０＋犪１犜
１＋犪２犜

２＋犪３犜
３＋犪４犜

４＋犪５犜
５＋

犪６犜
６＋犪７犜

７

其中：犪０＝１０４７．３
犑

犽犵·（ ）犓
，犪１＝
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－０．３８８
犑

犽犵·犓（ ）２
，犪２＝０．０００８８８５７

犑

犽犵·犓（ ）３
，

犪３＝－１．６４０×１０
－７ 犑

犽犵·犓（ ）４
，犪４＝

－６．６４７×１０－１０
犑

犽犵·犓（ ）５
，犪５＝６．０２８×１０

－１３·

犑

犽犵·犓（ ）６
，犪６＝－２．０６８×１０

－１６ 犑

犽犵·犓（ ）７
，犪７＝

２．５９２×１０－２０
犑

犽犵·犓（ ）８
。

２．２　算例验证

采用上述计算方法，首先对文献［２１］中带中心

体的二元塞式喷管（图５）进行了仿真研究，并将仿

真结果与实验数据进行了对照，以校验仿真手段的

可靠性。图６给出了当落压比为４．０时，塞式喷管

后缘板与中心体内流道表面沿程静压的仿真、实验

结果对比情况。图中横坐标为量纲一流道位置，以

中心体长度量纲一化，纵坐标为量纲一静压，以来

流总压量纲一化。可以看出，仿真和实验结果无论

在趋势上还是数值上均吻合良好。因此，本文所采

用的数值模拟方法具有较高的可信度，可以作为

ＴＢＣＣ可调喷管进一步研究的工具。

图５　ＮＡＳＡ带中心体塞式喷管示意图

狓／狓犾：流向位置／中心体长度；狆／狆：中心体静压／进口总压

图６　中心体、后缘板内流道表面沿程静压计算和实验

结果的对比

３　仿真结果与分析

３．１　静特性条件下的工作特性分析

　　本节利用上述仿真方法对提出的串联布局

ＴＢＣＣ可调喷管进行了静特性（即外部来流静止）

的仿真分析。

　　表２给出了该方案在静特性条件下各典型状

态的性能参数（其中犆犳犵为推力系数），相应的流动

结构则在图７中示出。图中，当地静压以环境压强

狆０ 进行量纲一化，并在马赫数和量纲一压力为１

的地方分别在图谱中以粗黑实线标出，喷管内通道

流动边界以带箭头的流线标出。结合表２和图７，

可以有如下分析：

表２　犜犅犆犆可调喷管在典型状态下的性能参数（静特性）

犕犪 ＮＰＲ 犆犳犵

０．０５ ２．５ ０．９０

０．０５ １８．０ ０．９７

０．０５ ７５．０ ０．９８

图７　静特性条件下可调喷管典型状态的马赫数与静压

等值图谱
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　　（１）ＮＰＲ＝２．５（图７（ａ））：由于气流在到达中

心体凸台前处于亚声速加速过程，且流速较低，因

此该凸起并没有导致明显的总压损失。当气流到

达喉道附近时，剧烈的气流拐弯使得当地形成了局

部超声速区。此后，随着中心体转动件上表面边界

层的逐渐增厚，形成了气动的收缩通道；而在中心

体转动件转轴下游，中心体型线变化则导致了内通

道逐渐扩张，这样气流经过此收缩—扩张管道后，

在后缘板出口处已加速至低超声速，其压力明显低

于环境压力，亦即喷管工作在过膨胀状态。而后，

出于压力平衡的需要，在喷管后缘板出口截面处形

成了一道贴口斜激波，使气流重新减速增压。然而

在中心体表面的大部分区间，其当地静压仍显著低

于环境压强，故此时喷管的推力系数较低，为０．９０。

（２）ＮＰＲ＝１８．０（图７（ｂ））：在该状态下，喷管

喉道移至中心体转动件转轴处，气流在当地达到声

速，此后继续加速膨胀。在后缘板尾部尖点处，气

流仍处于欠膨胀状态，为此其下游气动边界向外凸

起，并从该尖点发出了一膨胀扇，该膨胀扇入射在

中心体上，使得其表面的静压持续下降，在中心体

尾部甚至达到了环境压强以下。另外，从中心体转

轴附近发出的膨胀扇入射在后缘板尾部尖点下游

的自由剪切层上，其反射的压缩波束最终汇聚成了

一道较强的斜激波，该斜激波还与中心锥尾部上、

下两股气流相撞形成的斜激波发生了相交，导致当

地压强明显上升。在该状态下，喷管的推力系数为

０．９７，其推力损失来源包括欠膨胀损失及发散损

失。另外，还包括漏气损失：此时喷管落压比较高，

后缘板转轴缝隙内外压差较大，导致了约０．３５％

的漏气量，事实上在喷管外壁面可以看到较为明显

的射流存在。

（３）ＮＰＲ＝７５．０（图７（ｃ））：此时喷管喉道面积

最小，中心体转动件转动角度最大，在喷管收缩段

形成了明显的前台阶流动，但仍未导致明显的总压

损失。同时，由于该状态的喉道截面距离喷管出口

截面较远，喉道处产生的膨胀波在内通道经上下壁

面发生了多次反射，并与后缘板尾部尖点发出的膨

胀波束发生相干，形成了较为复杂的内通道波系结

构。与ＮＰＲ＝１８．０状态类似，在后缘板尖点及下

游也可见有指向中心体的膨胀扇和汇聚激波存在，

只是其倾角明显偏小。另外，由于内外压差增加，

该状态下在后缘板转动件缝隙附近可见一股较强

的超声速射流存在，其射流流量占到了主流流量的

０．８９％，较 ＮＰＲ＝１８．０时提高了一倍。尽管如

此，由于此时喷管接近完全膨胀状态（图７（ｃ）中量

纲一压强为１的线刚好封口），其推力系数仍达到

了０．９８。

３．２　带外流条件下的工作特性分析

在实际飞行中，喷管的工作受到了外部飞行来

流的干扰，为此本节对中心体可调喷管设计方案进

行了带外流的仿真分析。

　　表３给出了该方案在有外流干扰条件下各典

型状态的性能参数，其对应的流动结构则在图８中

表３　犜犅犆犆可调喷管在典型状态下的性能参数（外流）

犕犪 ＮＰＲ 犆犳犵

０．８ ２．５ ０．９６

２．８ １８．０ ０．９７

４．０ ７５．０ ０．９８

图８　外流条件下ＴＢＣＣ可调喷管各典型状态的马赫数

与静压等值图谱
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图９　有无外流条件下中心体无量纲沿程静压对比图

给出，图９中还对比给出了有无外流干扰时的中心

体表面压强。

当来流马赫数为０．８时（图８（ａ）），后缘板向

内转动角度为三状态中最大。此时，外流在喷管外

部后缘板的折角下游形成了一个较大范围的膨胀

扇，使得当地静压显著低于环境压强，而后出于压

强平衡的需要，又在后缘板的后半部产生了一道临

界激波。该临界激波与后缘板的边界层相互作用，

导致了显著的边界层分离，并形成了“λ”形激波。

正是由于该临界激波的存在，使得作用在尾喷流上

的外流压强显著增加，避免了因外流底部负压导致

的喷管性能恶化。为此，与静止外流状态相比，此

时内流道的流动没有明显变化，而在出口截面下

游，主喷流的过膨胀得到了较好抑制（图９（ａ）），因

而其推力系数显著上升，达０．９６。

当来流马赫数增加至２．８时（图８（ｂ）），此时

后缘板向内转动角度较小，仅为１°，故在后缘板外

部仅形成了较弱的膨胀扇。而在其下游，由于高速

外流对主喷流形成了直接的冲刷和挤压作用，故主

喷流边界向上鼓起的过程变得更加缓和。这一方

面使得后缘板尾部尖点发出膨胀扇的强度减弱，同

时也使得其下游的汇聚激波倾角加大，向中心体尾

部靠拢。不过，由于这些流动过程均发生在喷管出

口截面的下游，因此上述流动结构的变化并未对喷

管中心体壁面上的压强产生影响（图９（ｂ）），故推

力系数未发生明显变化，仍为０．９７。

当来流马赫数为４．０时（图８（ｃ），图９（ｃ）），外

流对喷管流动结构及性能特征的干扰与来流马赫

数２．８状态相似，不再赘述。

４　结　　论

针对串联式 ＴＢＣＣ的研究需求，本文设计了

一种带中心体的ＴＢＣＣ可调喷管方案，相比其他

调节方式，该调节方案能独立调节喷管喉道面积和

面积膨胀比，可较自由满足 ＴＢＣＣ发动机在不同

飞行状态下对流量和落压比的需求。通过对其静

特性及带外流工作特性的仿真研究，分析了典型工

况下其内外流结构和工作特性。本研究得到的主

要结论如下：

（１）针对 ＮＡＳＡ塞式喷管静特性实验的算例

验证结果表明，实验数据与仿真结果吻合良好，表

明所采用的仿真方法具有较高的可信度。

（２）所提出的带中心体可调喷管方案结构简

单，并具有较好的静特性，其典型状态下的推力系

数分别为０．９０，０．９７和０．９８。

（３）带外流的仿真结果表明，低马赫数情况下

（犕犪＝０．８）外流对可调喷管过膨胀现象有较好的

抑制作用，其推力系数较静特性提高了６．７％，而

高马赫数情况下（犕犪＝２．８，４．０）外流对喷管下游

流动结构影响显著，但对中心体的壁面压力分布影

响甚微，故推力系数无可见变化。

因此，从ＣＦＤ仿真结果可以看出该调节方案

在气动上是可行的。
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