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摘要： 为了探究跨声速飞行工况下混合并联涡轮基组合循环（Turbo based combine cycle，TBCC）动力的冲压流

道在冷通气状态下的流动及阻力特性，构建了一个巡航马赫数为 4.0、基于混合并联 TBCC 动力的高马赫数飞机

模型，通过三维定常数值模拟方法研究了其在 Ma∞=0.7~1.6，H∞=11 km 飞行环境下飞机⁃发动机内/外流动及

其耦合特征。计算结果表明：跨声速状态下，冲压进气道入口处气流增压后的静压达到了自由来流滞止压力的

85%~90%，气流接近于滞止状态，说明组合进气道存在强烈的节流效应，且冲压通道的喉道是组合进气道节流

效应的主要贡献者；冲压发动机尾喷管的排气流动同时受到飞机绕流及涡轮通道排气系统等多方面的干扰，且

涡轮通道排气射流对冲压发动机尾喷管气流本身就存在膨胀压缩及排气引射等多种干扰机制。阻力分析表明，

压差阻力系数高出内表面摩擦阻力系数 2 个数量级，是跨声速状态下冲压流道阻力的主要来源；亚声速状态下，

进气道阻力占比达到了 60%~80%，是冲压流道的主要阻力部件，而 Ma∞> 1.0 超声速状态下，进气道阻力占比

随飞行马赫数的增大而逐步减小，尾喷管的阻力则快速增长，阻力贡献逐渐向尾喷管转移，两者趋于接近。
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Abstract:To investigate the flow and drag characteristics of the ramjet flowpath of a hybrid over-under turbo-

based combine cycle（TBCC）， TBCC engine under transonic flight conditions， a high-Mach aircraft model 
with a cruise Mach number of 4.0 based on hybrid over-under TBCC engine was designed， and its 
performance in Ma∞=0.7—1.6， H∞=11 km to simulate the aircraft-engine internal/external flow and its 
coupling characteristics in the flight environment. The results show that in the whole transonic state， the static 
pressure of the air pressurized at the inlet of the ramjet inlet reaches 85%—90% of the free flow stagnation 
pressure， and the air flow is close to the stagnation state， indicating that there is a strong throttling flow effect 
in the combined inlet， and the throat of the ramjet flowpath is the main contributor to the throttling effect of 
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the combined inlet port. The exhaust flow of the ramjet tail nozzle is simultaneously interfered by the aircraft 
bypass flow and the exhaust system of the turbine channel， and the turbine channel exhaust jet has various 
interference mechanisms such as expansion compression and exhaust injection to the airflow of the ramjet tail 
nozzle itself. The drag analysis shows that the differential-pressure drag coefficient is two orders of magnitude 
higher than the friction drag coefficient of the inner surface， which is the main source of the drag of the ramjet 
engine under the transonic state. In the subsonic state， the inlet port drag accounts for 60%—80%， which is 
the main drag component of the ramjet engine， in the Ma∞ >1.0 supersonic state， the inlet port drag ratio 
decreases with the flight Mach number and decreasing gradually， and the drag of the tail nozzle increases 
rapidly， indicating that the drag contribution gradually shifts to the tail nozzle， and the two tend to approach.
Key words: hypersonic aircraft； hybrid over-under TBCC； integration of aircraft and engine； transonic； drag

涡 轮 基 冲 压 组 合 循 环（Turbine based com ⁃
bined cycle， TBCC）发动机因具备可水平起降［1］、

不需携带氧化剂［2⁃3］等优势，成为下一代高马赫数

飞机重点发展的动力装置之一。目前，巡航马赫数

为 4.0 一级的 TBCC 动力装置一般采用涡轮发动

机和亚燃冲压发动机串联或者并联的方式实现宽

范围工作。由于现役亚燃冲压发动机工作下限

（Ma∞ =1.8~2.0）问题［4］，并联 TBCC 在跨声速区

间飞行时，只能由涡轮发动机提供飞行所需动力，

而亚燃冲压发动机处于冷通流状态，无法提供足够

的推力来克服机体和冲压发动机自身所承受的阻

力，初步分析表明［5］，如果采用并联 TBCC 形式，在

跨声速区间冲压流道的冷通气内阻占到了全机零

升阻力的 1/5，导致飞机爬升阶段的耗油率大幅增

加、航程减少［4］。因此，在充分认知冲压流道跨声

速流动特性基础上，深入研究并获得发动机冷通气

内阻的产生来源，明确减阻方向，对进一步改善高

马赫数飞机跨声速气动特性，有效缓解“推阻矛盾”

具有重要意义。

目前，国内、外针对 TBCC 组合发动机的研究

主要集中于发动机总体以及变几何进气道［6］和排

气系统［7］等部件方面。Sanders 等［8］提出了多铰链

双通道的二元变几何 TBCC 进气道，其工作马赫

数范围为 Ma∞=0~7，两个流道可以为涡喷发动机

和冲压发动机分别提供流量。其通过旋转唇罩，改

变双通道的流通面积，实现飞行器在马赫数 4.0 的

转级，其中在低来流马赫数下，冲压通道部分开启

以减小阻力。鲁世杰等［9］设计了一个轴对称变几

何进气道，研究了其在 Ma∞=1.1 时不同中心体调

节位置下的流场特征和气动性能，获得了其口部和

泄流腔内流动特性、节流特性以及气动性能，并指

出了当前设计状态下的进气道最佳内收缩比约为

1.05。黄庆平［10］以 Ma∞=2.0 为设计点给出了二元

变几何进气道设计的一般方法，并针对来流马赫数

跨声速变化下的进气道流场和性能进行了分析，研

究表明，流量系数在声速点以前和低亚声速范围变

化趋势一致，随着来流马赫数的增大，气流在进气

道前方汇聚作用减弱，预入流管收缩比减小，在声

速点以后，随着来流马赫数增大，激波角减小，因而

流量系数增加，进气道总压恢复系数变化则主要是

因为在来流马赫数逐渐接近进气道出口马赫数过

程中，进气道内通道的膨胀作用减弱，而来流马赫

数越过超声速点，脱体激波的存在使得进气道总压

恢复系数出现急剧的下降。Hintz 等［11］在 Ma∞ =
0~7 组合循环动力系统设计所面临的挑战论述

中，特别强调了低马赫数下尾喷管排气所面临的高

度过膨胀问题。莫建伟等［12⁃13］对 TBCC 排气系统

在整个飞行包线范围内典型状态点流场进行了数

值模拟和实验研究，发现冲压发动机流道单独工作

时尾喷管亚、跨声速性能较差，轴向推力系数处于

包线最低值（小于 0.6），是制约高效飞行的重要因

素之一。牛彦沣等［14］针对飞行范围为 Ma∞ =0~
4.0 的并联 TBCC 组合排气系统研究表明，跨声速

飞行工况下，涡喷单独工作时，由于涡轮通道下壁

面较短，此处气流处于严重欠膨胀状态，在冲压通

道上壁面出口处造成高压环境，故而冲压通道出现较

大面积的气流分离。另外，对涡轮辅助火箭增强冲压

组 合 循 环 发 动 机（Turbo⁃aided rocket⁃augmented 
ramjet combined cycle engine，TRRE）［15］以及 RBCC
发 动 机（Rocket⁃based combined cycle engine）［16⁃17］

宽域冲压流道在低马赫数阶段的进气流场及流量

捕获特性也开展了一定的探索和分析。

另外，针对冲压流道阻力特性的研究也主要集

中在（高）超声速进气道方面［18］，对跨声速阶段研

究较少。Mitani 等［19⁃20］通过实验测量了采用侧压

式进气道的超燃冲压发动机阻力特性，发现冲压发

动机内流道的内壁面阻力主要由压差阻力和摩擦

阻力这两部分组成。Van Driest［21］考虑到不同温

度 下 密 度 和 黏 性 的 变 化 ，将 不 可 压 流 动 中

Von⁃Kármán 混合长度理论加以拓展，采用半解析

法给出了高速湍流当地表面摩擦因数的估算公

式。骆晓臣等［18，22］对超声速、高超声速二元及侧压

553



第 54 卷南  京  航  空  航  天  大  学  学  报

式进气道的阻力特性开展了系统的研究，发现自由

来流马赫数 2.5 的条件下，侧压式进气道的附加阻

力在高马赫数下会变为“附加推力”。周宏奎［23］则

通过理论分析的方法，推导出二元进气道外压段阻

力计算的理论公式，并以此为基础得出了外压段减

阻设计的可行方案。

可以看到，现有研究主要关注变几何进气道、

尾喷管等单一部件系统在高马赫数工况下的流场

特征及气动性能，对于跨声速状态下的研究仍然

比较缺乏，并且对飞机/发动机、涡轮与冲压进排

气相互干扰影响下的冲压流道冷通气流动结构及

其阻力特征缺少足够的认识［24］。跨声速飞行状

态下高马赫数飞机与混合并联 TBCC 发动机内、

外流高度耦合，可能对冲压流道的进/排气和内部

流动产生显著影响，如图 1 所示。为此，本文设计

并构建了一个巡航马赫数为 4.0、基于混合并联

TBCC 动力的高马赫数飞机数值模型，研究其在

跨声速飞行状态下，飞机/发动机内、外流动耦合

干扰下的冲压流道冷通气流动结构演化及其阻力

特性。

1 研究模型与方法

1. 1　物理模型

本文研究的基于混合并联 TBCC 发动机的高

马赫数飞机通气模型如图 2 所示，巡航马赫数为

4.0，全尺寸通气模型总长约 19.7 m。飞机机身前

体整体上呈半锥形，前缘和两侧均做钝化处理，下

表面与水平方向存在 2°的压缩角，前体下表面下游

接二元吸气式组合动力的进气道，为了泄除机身前

体下表面发展的近壁层低能流，接口处设计了展向

宽度 0.755 m、高 0.1 m 的矩形前体放气缝，进气道

的侧板前缘和唇罩前缘也均做钝化处理。该进气

道为上、下分布式混合并联型吸气式组合动力进气

道，位于图中上侧的为涡轮通道，安装小涵道比涡

扇发动机，下侧为冲压通道，安装变几何进气道的

宽速域亚燃冲压发动机，其中飞行马赫数 2.5~4.0
区间采用连续变几何方式工作，马赫数 2.5 以下采

用固定构型。

为了突出主要矛盾，减少模型尺度及相对复

杂的流动细节计算成本，本文对飞机通气模型进

行了一定程度的简化，包括：（1）涡轮通道方面，

将带旋转叶轮部件的涡轮核心机省略，采用只含

有进气道和喷管的涡轮模拟流道来考虑涡轮发

动机的进/排气流动特性；（2）冲压流道的模拟则

省略了燃烧组织机构，并保留其他内流道结构，

以保证冲压发动机的内、外流动和阻力特性评估

的准确性；（3）本文数值计算对飞机通气模型进

行了缩比设计，缩比系数为 1∶12.5，在保证几何

模型相似性的基础上，最大程度地降低数值模型

的空间尺度。

1. 2　数值方法概述及验证

考虑到内外流一体化模型的对称性，仅选取缩

比模型的一半进行仿真计算，如图 3（a）所示，计算

域采用结构化网格进行划分，沿着流向和径向方

向，网格计算域边界分别取飞机缩比模型特征尺度

（流向为飞机总长、径向为飞机横截面最大直径）的

20 和 50 倍，并对流动参数剧烈变化区域进行局部

加密，如图 3（b，c）所示。近壁区网格采用边界层

网格进行加密，根据前期的计算评估，第一层网格

高度取为 8×10-5 mm，可以保证流道近壁面 y+为

1.0 左右。表 1 对计算域及各流动输入、输出边界

采用的边界条件进行了汇总，需要特别说明的是，

结合某小涵道比涡扇发动机在跨声速区间的实际

工作特性，本文采用相关文献发展的小涵道比涡扇

发动机动态特性数值计算方法［25］进行涡轮通道相

关数值边界条件的参数估计，以尽可能准确、合理

地模拟涡轮通道的进、排气参数，详细的计算过程

限于篇幅这里不再赘述。

本文采用基于有限体积法的三维定常 RANS
（Reynolds⁃averaged Navier⁃Stokes equations）算法，

湍流模型采用 k‑ω SST 模型，该模型广泛应用于

图 2 基于混合并联 TBCC 发动机的高马赫数飞机通气模

型示意图

Fig.2 Schematic diagram of a high Mach number aircraft 
ventilation model based on a hybrid over-under 
TBCC engine

图 1 跨声速状态下飞机/发动机内、外流高度耦合示意图

Fig.1 Schematic diagram of the transonic internal-external 
flow coupling of aircraft-engine
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（高）超声速冲压进气道等内外流道仿真［26⁃27］。无

黏对流通量采用 Roe 格式分裂，采用隐式格式进行

时间推进以加速收敛，对控制方程采用二阶迎风格

式进行离散，分子黏性系数采用 Sutherland 公式进

行求解。计算过程中监控出口流量、出口平均压力

和马赫数，待残差下降 4 个数量级，并且所监控的

所有参数不再变化时，认为计算已经收敛并稳定。

计算方法已在跨声速状态下的超声速进气道内外

流动特性计算中应用［9］，并对跨声速流动特性及阻

力系数具有较好的仿真预测精度。

为了检验上述数值方法的可靠性，本文分别对

数值模型的网格无关性及计算方法进行了校验。

其中，网格无关性分析中采用了线性加密策略，分

别针对网格总量约 500 万（coarse）、750 万（middle）
及 1 000 万个（fine）3 种网格密度进行了对比，图 4
给出了 Ma∞ =1.2、H∞ =11 km 飞行环境下冲压发

动机内流道上壁面的压力沿程分布结果对比，图中

x 轴和 y 轴分别通过冲压发动机内流道上壁面总长

Lr以及自由来流静压 p∞进行了无量纲化处理。计

算结果显示，由于采用了分区加密的网格拓扑设

计，不同网格密度下的冲压发动机内流道壁面沿程

压力分布计算结果仍然吻合得很好，出现偏差的区

域为进气道扩张段和尾喷管上壁面发生流动分离

的位置，随着网格密度的增大，分离位置的压力抬

升曲线表现出很好的网格不依赖性。本文后续的

计算中采用了最高的网格密度设计，以尽可能地保

证流场空间解析分辨率。

计算方法方面，冲压发动机流道在跨声速飞行

状态下的流动特性及阻力评估高度依赖于计算方

法对跨声速复杂流动的模拟精度。为此，结合相关

文献研究基础，本文同样选取了文献［28］给出的

超声速轴对称进气道模型进行计算方法校验研究，

模拟飞行马赫数为 1.3。图 5 给出了临界状态下

60°子午面中心体上的沿程静压分布对比，结果显

示，本文采用的数值计算方法得到的壁面沿程压力

分布与文献［28］中的飞行试验数据和文献［9］中

的数值模拟数据均吻合较好，证明该数值方法对跨

声速飞行状态下超声速复杂流动具备较好的模拟

精度。

图 4 不同网格密度下的计算结果对比

Fig.4 Comparison of calculation results under different 
mesh densities

图 3 计算边界及网格拓扑设计

Fig.3 Computational domain boundary and mesh topology 
design

表 1 数值计算的边界条件

Table 1 Boundary conditions of numerical calculation

边界类型

压力远场边界条件

压力出口边界条件

压力进口边界条件

无滑移绝热固壁条件

对称边界条件

位置

自由来流

涡轮机进气道出口

前体放气缝

涡轮机喷管进口

壁面

中心对称面

参数

Ma∞=0.7~1.6， H=11 km
pinlet⁃turo=19.5~56 kPa

pslot=50 Pa
p*

inlet⁃nozzle=140~270 kPa， T *
inlet⁃nozzle=2 200 K

v=0， qw=0
∂v/∂n=0

图 5 跨声速飞行工况下超声速进气道壁面沿程静压分布

对比

Fig.5 Surface static pressure distribution of supersonc inlet 
model in transonic flow condition
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1. 3　冲压发动机内流道阻力计算方法

为了分析冲压发动机内流道各部件阻力占比，

本文采用如图 6 所示的划分方式对冲压内流道几

何进行划分，整个内流道分成 3 部分，分别定义为

Inlet、Iso 以及 Nozzle，并构成了冲压发动机内流道

冷通气状态下阻力的作用面。

（1）压差阻力

由于流道对气流的减速增压作用，使得壁面内

外存在较大的压差，在压缩面上不可避免的受到气

流的压力，该力在水平方向的分量即为压差阻力。

压差阻力是壁面作用力，本文通过积分壁面静压在

发动机水平方向的分量来获得

Dp =∬
Sbody

[ - ( p - p∞ ) nx ] dS （1）

式中：Dp 代表压差阻力，p 和 p∞分别为内流道壁面

静压和外界大气压，nx为壁面单位方向矢量在水平

方向上的分量，dS 为单个网格面积。

（2）摩擦阻力

由于气体黏性的存在，使得内流道壁面要受到

沿其表面切线方向的摩擦力，摩擦阻力就是该力在

水平方向的分量

Df =∬
Sbody

[ - ( τ ⋅ nx ) ] dS （2）

式中：Df代表摩擦阻力，τ 为壁面摩擦力，nx 为壁面

单位方向矢量在水平方向上的分量。

（3）附加阻力

附加阻力是指溢流气流作用在内流道捕获流

管上的静压在沿来流方向上的分量。附加阻力与

冲压发动机内流道流管的形状直接相关，由附加阻

力的定义出发，直接计算捕获流管上的作用力十分

困难，甚至于无法确定流管形状而难以计算。参照

文献［29］的计算方法，以进气道进口至喉道区域

为控制体（即图 6 中的 Inlet1），基于控制体上的冲

量原理计算附加阻力，在本文研究的零攻角状态

下，附加阻力的计算公式如下

D add - (Dp + Df) Inlet1

= (∮V x dṁ +∮ pdA)
th

-

ṁ (V ∞ + p∞

ρ∞V ∞ ) cos α （3）

式中：（Dp+Df）Inlet1 为 Inlet1壁面所受压差阻力和摩

擦阻力，（∮V x dṁ+∮pdA）th 为进气道喉道截面水

平方向速度的质量流量积分值和压力的面积积分

值，Vx 为水平方向速度，ṁ 为进气道捕获质量流

量，α 为飞行迎角，p∞、ρ∞、V∞则分别代表自由来流

的远场压力、密度和速度。

2 结果与讨论

2. 1　跨声速飞行工况下并联式 TBCC 冲压流道

的典型流动特征

为了方便与文献已有的单一进气道或尾喷管

研究结果进行直观对比，本文首先给出了跨声速状

态下高马赫数飞机及混合并联 TBCC 发动机通气

模型的内、外流场结果及分析，以初步揭示飞机/发
动机内、外流动高度耦合干扰下的冲压流道冷通气

流动结构演化行为。

2. 1. 1　飞机/发动机内、外基本流动特征

本文首先基于 Ma∞ =1.2 状态下的流场结果，

给出跨声速状态下飞机⁃混合并联 TBCC 发动机

内、外耦合干扰下的基本流动特征。全机对称面的

马赫数分布云图如图 7（a）所示，从图中可以看出，

低马赫数的超声速状态下气流受机身前体的压缩

作用较弱，机头位置、机身中部和尾部出现弱斜激

波，机身中部和尾部分别出现膨胀波和结尾激波，

属于典型的跨声速绕流流场结构。

超声速气流通过机头前体预压缩之后，在前体

放气缝诱导的前向台阶激波作用下减速为亚声速

状态，随后在预入流管中进一步加速到超声速状

图 6 冲压发动机内流道阻力作用面的划分定义示意图

Fig.6 Schematic diagram of internal flow channel force act⁃
ing surface division

图 7 内、外耦合干扰下的基本流动特征 (以 Ma∞=1.2 状态

为例)
Fig.7 Typical flow characteristics at transonic state(taking 

Ma∞=1.2 as an example)
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态。由于进气道喉道的流动壅塞，且来流马赫数很

低，进气道入口上游形成脱体激波，波后亚声速气

流在进气道入口形成强烈的汇聚，亚声速气流进一

步减速增压。图 7（b）给出的进气道入口局部流场

显示，脱体激波位于冲压和涡轮进气道入口的上游

位置，涡轮通道的入口壁面存在小尺度的流动分离

泡，脱体激波与涡轮通道一侧的分离激波“融合”，

形成了特殊的“反 S”形激波形态，其形成和演化机

制将在后文中给出进一步的讨论。

当亚声速气流进入到冲压内流道之后，流道先

收缩后扩张，气流在喉道截面重新加速到声速，并

在扩压段中快速膨胀，燃烧室内的相对高背压使得

气流很快在扩压段中产生流动分离。图 7（c）给出

的尾喷管出口局部流场显示，冲压发动机尾喷管喉

道没有形成壅塞，整个燃烧室及尾喷管大部分区域

都处于低亚声速流动状态。尾喷管的流动同时受

到飞机绕流及涡轮通道排气系统等多方面的干扰：

一方面，由于涡轮通道下壁面较短，使得当地涡轮

通道的高温、高压排气处于高度欠膨胀状态，向外

膨胀的超声速气流对冲压发动机尾喷管上壁面出

口形成强烈的气动压缩，尾喷管上壁面气流出现大

范围的流动分离，并形成一个大尺度的“流动滞止

区”；另一方面，向内收缩的飞机后体尾缘使得飞机

绕流在结尾激波之后，对冲压发动机尾喷管的排气

射流形成汇聚挤压效应，进一步提高了排气射流的

逆压梯度。

2. 1. 2　冲压流道的跨声速流动演化

为了探究来流跨声速变化对冲压流道内、外流

动的影响，分别取来流马赫数为 Ma∞=0.7~1.5 几

个典型状态，图 8 给出了不同来流马赫数下的流场

结构对比。计算结果显示，随着来流马赫数的增

大，飞机⁃并联 TBCC 发动机内、外耦合干扰下的流

动行为将发生显著的变化，其中：Ma∞小于 1.0 的高

亚声速状态下，整个内、外流动结构保持高度的相

似性，冲压进气道喉道已经处于流动壅塞状态，气

流在通过喉道加速之后与发动机的下避面附着流

动；Ma∞=1.0 的状态下，飞机表面开始出现附着激

波，进气道入口的汇聚效应进一步增强；声速点之

后，进气道入口低马赫数的超声速气流汇聚诱导了

冲压进气道脱体激波以及涡轮进气道入口分离激

波的产生；随着来流马赫数的进一步增大，不同于

单一进气道跨声速流动，如图 8（e）所示，气流在组

合进气道的前方汇聚作用仍继续增强，涡轮进气道

入口分离激波开始前移，并与冲压进气道上游的脱

体激波“分裂”开来。

尾喷管方面，因为涡轮通道排气射流的作用，

整个跨声速阶段冲压尾喷管气流均在靠近涡轮通

图 8 跨声速阶段不同来流马赫数下的流场结构对比

Fig.8 Flow characteristics evolution during transonic state
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道一侧存在大范围的流动分离，并且，随着马赫数

的增大，尾喷管流动表现出两个主要的变化特征：

一是，声速点之后，随着飞机后体开始初显结尾激

波，涡轮通道的排气射流开始出现向冲压流道一侧

的“偏摆”现象；二是，冲压流道的尾喷管排气流管

收缩比逐步增大，如图 8（e）所示，Ma∞=1.5 的状态

下，气流在尾喷管喉道建立起壅塞，但在出口气流

通道的压缩效应下形成了过膨胀激波。

图 9 给出了不同来流马赫数下，冲压内流道下

壁面的沿程压力分布曲线，图中 x 轴和 y 轴分别通

过冲压发动机内流道下壁面总长 Lr_down以及自由来

流静压 p∞进行了无量纲化处理，计算结果清晰地

反映了气流在冲压内流道的跨声速流动行为及其

演化特征。结果显示，Ma∞=0.7 的状态下，组合进

气道前方的汇聚效应，使得气流在冲压进气道入口

处获得了约 20% 的增压，而整个跨声速状态下，冲

压进气道入口处气流增压后的静压达到了自由来

流滞止压力的 85%~90%，气流接近于滞止状态，

说明组合进气道存在强烈的节流效应。

2. 1. 3　涡轮与冲压通道进/排气之间的干扰机制

为了进一步明确涡轮与冲压通道进气、排气系

统之间的相互干扰机制，本文分别选取了来流马赫

数为 Ma∞ =0.7~1.5 几个典型状态，对组合进/排
气流道的局部流场结构及特征开展进一步的对比

研究。为方便对比，针对进/排系统的流动差异进

行了不同的云图渲染，其中进气流场局部采用压力

云图进行渲染，而排气系统局部则采用了马赫数云

图结合流线进行渲染，如图 10 所示。

图 10（a，c，e，g，i）的压力云图清晰地显示了组

合进气道之间的干扰行为，不难发现：跨声速状态

下，随着来流马赫数的增大，涡轮通道与冲压通道

的压力场呈现完全相反的演化行为，很显然，冲压

通道的喉道是组合进气道节流效应的主要贡献者；

Ma∞=0.7~1.2 的状态下，涡轮通道的内部流场结

构保持了高度的相似性，说明当前跨声速来流状态

下，冲压进气道的流动没有对涡轮通道进气产生干

扰；随着冲压通道进气道上游脱体激波的增强，组

合进气道喉道共同诱导的气流汇聚作用使得涡轮

通道入口的压力快速增长，冲压一侧的脱体激波开

始侵入到涡轮通道入口，使得涡轮通道入口的分离

激波逐渐增强前移，如图 10（i）所示，Ma∞ =1.5 的

状态下，涡轮通道的内部流场结构发生了很大的变

化，相应地，涡轮通道入口处分离激波的前移也将

对冲压通道入口的气流产生一定的溢流促进。

图 10（b，d，f，h，j）给出了不同来流马赫数下并

联式 TBCC 组合发动机尾喷管局部的马赫数及冲

压流道排气流线分布对比。由前文的初步分析可

知，冲压发动机尾喷管的排气流动同时受到飞机绕

流及涡轮通道排气系统等多方面的干扰，基于图

10 给出的进一步流场结果发现，涡轮通道排气射

流对冲压发动机尾喷管气流本身就存在多种干扰

作用，另外，冲压发动机尾喷管的排气流动受到的

干扰行为与自由来流马赫数高度关联。

首先，冲压尾喷管上壁面气流出现大范围的流

动分离，并形成的大尺度“流动滞止区”不仅仅来源

于涡轮通道下壁面气流的膨胀压缩效应，流线结果

显示，由于冲压尾喷管出口气流速度很低，涡轮通

道的超声速排气射流对冲压尾喷管下壁面的气流

形成了强烈的引射效应，进一步挤压了尾喷管上壁

面的气流流路；其次，随着飞行马赫数的增大，飞机

绕流在结尾激波之后仍然具有超声速状态，气流在

对冲压发动机尾喷管的排气射流形成汇聚挤压效

应的同时，也对冲压尾喷管下壁面的气流形成了一

定的引射效应，从而与涡轮通道超声速排气射流的

引射作用形成了竞争，这也是冲压发动机尾喷管排

气射流速度得到显著提升的原因之一，并进一步改

变了冲压发动机进气道扩压段及燃烧室内的分离

剪切流动结构，如图 10（i）所示。

图 11 给出了跨声速来流状态下，冲压流道的

流量系数（Φ）和总压恢复系数（σ）的对比结果。整

体上，冲压流道的流量捕获处于较高水平，以声速

点为分界线，呈现为先减小后增大的变化趋势。总

压恢复系数在声速点之后出现了两次较大幅度的

下降，从前文流场结构演化分析不难看出，声速点

之后的第一次下降是由于飞机前体、前体放气缝以

及组合进气道入口的脱体激波形成导致的，而在飞

行马赫数达到并超过 Ma∞=1.4 以后，涡轮通道和

冲压流道的进气流动之间存在强烈的干扰，并形成

了分离激波与脱体激波的干扰结构，进而使得进气

道总压恢复系数出现急剧的下降。

图 9 不同来流马赫数下冲压内流道下壁面的沿程压力分

布曲线对比

Fig.9 Wall pressure distribution of the ramjet flowpath at 
transonic state
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图 10 跨声速阶段涡轮与冲压通道进气、排气系统之间的相互干扰流场及其演化

Fig.10 Transonic flow coupling between turbo⁃engine and ramjet flowpath
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2. 2　冲压流道的阻力特性

飞机⁃并联 TBCC 发动机内/外耦合干扰下的

跨声速流动给冲压发动机内流道壁面带来较大气

动阻力，本文仿真结果表明，Ma∞ =1.2 状态下，冲

压通道的内流阻力对全机总阻力占比高达 22.1%。

由此可见，冲压通道的阻力是全机阻力的主要来

源，充分认识跨声速阶段内冲压流道阻力的产生来

源及机制显得尤为重要。

对应于工作状态下冲压发动机传递给飞机的

真实推力（即内表面推力）为内部参数推力（又称全

流道推力）和进气道附加阻力之差。为了探究冲压

发动机冷通流状态下内表面阻力受内部参数和外

部附加阻力的影响，本文从分析冲压发动机在跨声

速区间内进气道附加阻力的角度出发，给出了不同

飞行马赫数下的附加阻力系数及其在内表面阻力

系数中的占比，计算结果分别如图 12 和 13 所示，

图中，Cd、Ca 和 Ci=Cd-Ca 分别代表冷通流状态下

冲压发动机内表面阻力系数、进气道附加阻力系数

以及内部参数阻力系数。对比结果显示，随着马赫

数增加，进气道附加阻力在 Ma∞<1.0 范围内快速

增加，而在 Ma∞>1.0 时增速开始减缓。因此，全流

道阻力系数仍以 Ma∞=1.0 为突跃点，在 Ma∞<1.0
时全流道阻力系数随马赫数下降，并在 Ma∞ =1.0
时突增，而在 Ma∞>1.0 后再次减小。附加阻力系

数与内部参数阻力系数占比随马赫数增加的变化

趋势相反，除了 Ma∞=1.0 突跃点以外，附加阻力系

数占比逐渐增加，而内部参数阻力系数逐渐降低。

为了进一步探究冲压流道的阻力来源，本文

统计了内流道各部件在不同马赫数下的沿程压差

阻力系数（Cp）和摩擦阻力系数（Cf），结果分别如

图 14 和 15 所示。由图可知：摩擦阻力系数相对于

压差阻力系数小很多，对于跨声速范围下冲压通

道的内部阻力以压差阻力为主。其中，在压差阻

力中 Inlet1、Inlet3 以及 Nozzle2 是压差阻力的主要

来源。当 Ma∞ <1.2 时，Inlet3 压差阻力最大，当

图 12 不同飞行马赫数下的附加阻力系数结果

Fig.12 Additional-drag coefficient result with freestream 
Mach number

图 13 不同飞行马赫数下附加阻力在内表面阻力系

数中的占比结果

Fig.13 Percentages of additional-drag coefficient with 
freestream Mach number

图 14 内流道各部件在不同马赫数下的沿程压差阻力系数

结果对比

Fig.14 Schematic diagram of internal flow channel force 
acting surface division

图 11 跨声速来流状态下冲压流道的流量系数和总

压恢复系数的对比结果

Fig.11 Curves of total pressure recovery coefficient 
and discharge coefficient with freestream 
Mach number
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Ma∞ ≥1.2 时，Inlet1 及 Nozzle2 压差阻力最大。但

Inlet1 和 Nozzle2 两处压差阻力系数较高的地方摩

擦阻力系数反而较小，而 Inlet3 段的摩擦阻力系数

则最高，说明内流道型面与水平方向存在较大夹

角时压差力水平分量的增加会带来较大的压差阻

力，而摩擦阻力大小则主要由内流道壁面面积所

决定。

表 2 进一步总结了各部件阻力系数随马赫数

增加的变化趋势。随着飞行马赫数的提高，Inlet1、

Inlet2、Inlet3、Ios1 和 Nozzle1 的压差阻力系数减小，

Inlet4、Ios2和 Ios3的压差阻力系数几乎不变，Nozzle2

的压差阻力系数先减小后增大。内流道壁面上的

摩擦阻力系数主要随着马赫数的增加而减小，即使

是隔离段和喷管摩擦阻力局部增加的幅度也很小，

这是因为气体与进气道内壁面之间的摩擦力由层

流黏性切应力和雷诺应力组成，而随着马赫数的增

加，近壁面高速射流逐渐脱离壁面，使得近壁面的

速度梯度减小，导致激波后气体的黏性应力和雷诺

应力均减小。

图 16、17 分别给出了不同来流马赫数下冲压

发动机进气道、隔离段和尾喷管的总阻力系数

（Cp+Cf）及各部件阻力占比（Cdi/Cd）。计算结果显

示：在整个跨声速状态下，进气道所占阻力一直是

最高的，此时的阻力来源主要是 Inlet3段和 Inlet1段

的压差阻力；Ma∞≤1.0 的亚跨状态下，隔离段和喷

管阻力系数随着马赫数的增加逐渐减小（尾喷管减

小趋势更明显）；进气道阻力系数几乎保持不变，阻

力系数占比升高；内流道总体的阻力系数逐渐减

小；当 Ma∞>1.0 时，总阻力系数有个跳跃式上升，

之后缓慢增加，在 Ma∞ =1.3 左右阻力系数达到

最高。

另外，进气道阻力系数随着飞行马赫数的增加

而逐渐减小，阻力系数占比也逐渐减小；尾喷管阻

力系数逐渐升高，阻力系数占比也逐渐升高，说明

随着飞行马赫数增加，虽然进气道一直是冲压发动

机内流道最大的阻力来源，但是阻力贡献逐渐向尾

喷管转移，并逐渐趋于接近。

3 结   论

本文采用数值仿真方法，在 Ma∞= 0.7 ~ 1.6，
H∞ = 11 km 的飞行环境下，研究了基于混合并联

TBCC 动力高马赫速飞机的飞机/发动机内、外流

耦合流动机理和冲压流道阻力特性，主要结论

图 15 内流道各部件在不同马赫数下的摩擦阻力系数结果

对比

Fig.15 Schematic diagram of internal flow channel force act⁃
ing surface division

图 16 不同来流马赫数下冲压发动机进气道、隔离段

和尾喷管的总阻力系数结果对比

Fig.16 Curves of drag coefficient for each part of the 
ramjet flowpath with freestream Mach number

图 17 不同来流马赫数下冲压发动机各部件阻力占

比结果对比

Fig.17 Percentages of drag coefficient for each part of 
the ramjet flowpath with freestream Mach 
number表 2 各部件阻力系数随马赫数增加的变化趋势

Table 2 Variation trend of drag coefficient of each com⁃
ponent with increasing Mach number

阻力
系数

Cp

Cf

Inlet1

↑
↓

Inlet2

↓
↓

Inlet3

↓
↓

Inlet4

→
↓

Ios1

↓
↓

Ios2

→
↑↓

Ios3

→
↑↓

Nozzle1

↑
↑↓

Nozzle2

↓↑
↓↑
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如下：

（1）Ma∞小于 1.0 的高亚声速状态下，整个冲压

发动机内、外流动结构保持高度的相似性，冲压进

气道喉道已经处于流动壅塞状态；声速点之后，进

气道入口低马赫数的超声速气流汇聚诱导了冲压

进气道脱体激波以及涡轮进气道入口分离激波等

复杂结构的产生。

（2）冲压发动机尾喷管的排气流动同时受到

飞机绕流及涡轮通道排气系统等多方面的干扰，且

涡轮通道排气射流对冲压发动机尾喷管气流本身

就存在膨胀压缩及排气引射等多种干扰机制。

（3）压差阻力系数高出内表面摩擦阻力系数两

个数量级是跨声速状态下冲压内流道阻力的主要

来源，其中，亚声速状态下，进气道阻力占比达到了

60%~80%，是冲压内流道的主要阻力部件，而

Ma∞ >1.0 超声速状态下，进气道阻力占比随飞行

马赫数的进一步增大而逐步减小，尾喷管的阻力则

快速增长，说明阻力贡献逐渐向尾喷管转移，两者

趋于接近。

（4）对于跨声速区间内冷通流的冲压发动机而

言，在低马赫数下改善进气道启动性能以降低进气

道阻力、在高马赫数下采取相应措施减小尾喷管阻

力能更大程度地改善高马赫数飞机跨声速气动特

性，有效缓解“推阻矛盾”。
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