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摘　要：针对马赫数为６的一级高超声速巡航飞行器的动力需求，提出涡轮／亚燃冲压／双模态超燃冲压
组合动力（Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ）和射流预冷涡轮／亚燃冲压／双模态超燃冲压组合动力（ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ）两种方案。在
给定的飞行任务下，分析起飞推重比分别为０８和１０时，飞行器完成任务时的航程和飞行时间，并对比了
ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ在两种工作模态下的性能。研究结果表明：在相同的起飞推重比下，两种组合动力方案的航程
和飞行时间相差不大。当起飞推重比为０８时，采用ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力方案比Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力方
案的航程高出３６％，飞行时间高出３８％；当起飞推重比为１０时，ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ的航程和飞行时间比 Ｔ／
ＲＪ／ＤＭＳＪ的分别高出４６％和４８％。在小推重比下，跨声速段的燃料消耗和飞行时间占整个加速爬升段的
比例较大，随着推重比的增加，这个比例减小，巡航可用的燃料比例增大，巡航距离增加，提高起飞推重比可

以提高超声速飞行器的航程并缩短飞行时间。
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　　高超声速飞行器技术作为未来航空航天领域
的战略制高点，成为世界各主要军事强国研究的

重点。从掌握的资料来看，美国发展高超声速飞

行器采取“技术验证机、短寿命飞机、长寿命飞

机”三步走的总体技术路线，计划在２０３０年左右
形成装备。美国洛马公司在２０１３年首次公开披

露ＳＲ－７２高超声速飞行器验证机，大小与Ｆ－２２
相当且最大速度可达６Ｍａ，采用单台全尺寸涡轮
基组 合 循 环 （ＴｕｒｂｉｎｅＢａｓｅｄＣｏｍｂｉｎｅｄＣｙｃｌｅ，
ＴＢＣＣ）发动机，２０１８年开始验证机的研制并预计
在２０２３年完成首飞。波音公司在２０１８年１月首
次对外展示了高超声速飞行器验证机概念方案，
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同样采用单台 ＴＢＣＣ推进系统并且大小与 Ｆ－１６
相当。可以看到，美国主要研究机构在高超声速

飞行器推进系统方案的认识上逐步达成一致，即

ＴＢＣＣ发动机将会是高超声速飞行器一种较为理
想的动力选型方案［１］。

目前，６Ｍａ一级的 ＴＢＣＣ动力装置通过采用
涡轮发动机和双模态超燃冲压 （ＤｕａｌＭｏｄｅ
ＳｃｒａｍＪｅｔ，ＤＭＳＪ）发动机组合的形式，二者共用进
气道和尾喷管，由于现役涡轮的工作马赫数上限

（２０～２５）与双模态超燃冲压发动机马赫数工
作下限（４０～４５）无法衔接，存在推力接力的问
题。解决该问题一方面需要在保证涡轮发动机稳

定工作的前提下提高发动机的马赫数上限，另一

方面则需要降低双模态冲压发动机的马赫数下

限。目前，国内外提高涡轮发动机马赫数工作范

围有以下两种解决方案：①超级燃烧室技术［２－３］，

即采用涡轮发动机与亚燃冲压发动机串联的形

式，涡轮发动机的加力燃烧室与冲压发动机的燃

烧室共用，这个燃烧室被称为超级燃烧室。在飞

行马赫数达到传统涡轮发动机马赫数上限后，来

流可通过旁路绕过发动机转子部件直接进入超级

燃烧室中。此外，发动机将工作在冲压模态，可继

续在高飞行马赫数下为飞行器提供推力。②预冷
却技术［４－５］，即在涡轮发动机进口采用射流预冷

或换热预冷来降低压气机的入口温度，提高涡轮

发动机转子在高马赫数来流下的换算转速，提高

其转子的效率和工作范围。此外，来流温度降低

使得在涡轮前温度受限的条件下，燃烧室内可以

加入更多的燃料，提高涡轮发动机的循环功，因此

可以在高飞行马赫数下获得较大的推力。

国内大多数关于组合循环发动机总体方面的

研究多停留在发动机方案本身，很少涉及组合循

环发动机对于其高超声速飞行器的性能影响研

究。高超声速飞行器究竟采用哪种组合动力形

式，需要从飞行器的任务需求出发，开展相关研

究［６－８］。因此，本文从高超声速飞行器飞行任务

性能的角度出发，采用飞／发性能一体化的分析手
段，比较以上两种组合发动机方案：①涡轮／亚燃
冲压／双模态超燃冲压（Ｔｕｒｂｉｎｅ／ＲａｍＪｅｔ／Ｄｕａｌ
ＭｏｄｅＳｃｒａｍＪｅｔ，Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ）组合动力；②射流预
冷涡轮／亚燃超燃／双模态超燃冲压（ＰｒｅＣｏｏｌｅｄ
Ｔｕｒｂｉｎｅ／ＲａｍＪｅｔ／ＤｕａｌＭｏｄｅ ＳｃｒａｍＪｅｔ， ＰＣＴ／ＲＪ／
ＤＭＳＪ）组合动力。在统一的飞行平台模型和飞行
任务下，对比在完成相同飞行器任务时，采用这两

种组合动力的飞行器的任务性能。

１　数学模型

给定飞行器的起飞重量、起飞推力以及燃油

重量，则可以根据发动机的高度速度特性和飞行

器的升阻特性，获得飞行器沿飞行剖面的飞行时

间和航程。飞行过程中飞行器的重量计算将根据

航段中剩余功率Ｐｓ的不同分为两种形式
［９］：

Ｗｆ
Ｗｉ
＝
ｅｘｐ － ＴＳＦＣ

Ｖ（１－ｕ）ΔＨ＋
Ｖ２
２ｇ( )[ ]
０

Ｐｓ＞０

ｅｘｐ －ＴＳＦＣＤ＋Ｒ( )Ｗ Δ[ ]ｔ Ｐｓ{ ＝０

（１）
式中，Ｗｉ为任务段开始时的重量，Ｗｆ为任务段结
束时的重量，ＴＳＦＣ为单位安装推力耗油率，Ｖ表
示飞行器速度，Ｈ表示飞行高度，ｇ０表示重力加

速度，Ｗ表示飞行器质量，ｕ＝Ｄ＋Ｒ
αＴＳＬ

代表阻力和附

加阻力带来的推力损耗，给定飞行器的升阻比

Ｌ／Ｄ后，则ｕ＝ＤＬ
βＷＴＯ
αＴＳＬ

。其中，ＴＳＬ为海平面起飞状

态下的推力；ＷＴＯ为地面满载时的起飞总重；α是
最大状态或全加力状态下安装推力与海平面起飞

状态下推力之比，其大小取决于发动机高度速度

特性；β是飞行器瞬时重量与起飞总重之比。在
爬升和加速段，Ｐｓ＞０；而在巡航段，Ｐｓ＝０。

每一任务航段的飞行时间则为

Δｔ＝∫
ｚ２

ｚ１

ｄｚ
Ｐｓ

（２）

式中，ｚ＝Ｈ＋Ｖ
２

２ｇ０
表示能量高度，

Ｐｓ＝Ｖ
αＴＳＬ
βＷＴＯ

（１－ｕ） （３）

在计算过程中，每一任务航段飞行区间较小，

可用平均剩余功率Ｐｓ，ａｖｇ来进行计算，则

Δｔ＝
ｚ２－ｚ１
Ｐｓ，ａｖｇ

（４）

每一任务航段消耗的燃油重量为

ＷＦ
ｆ

ｉ
＝βＷＴＯ １－

Ｗｆ
Ｗ( )
ｉ

（５）

总的航程即为燃油完全消耗时所有任务航段

的飞行距离Ｓ之和

Ｓ＝∑
ｎ－１

ｉ＝１
（Ｖａｖｇｔ）
ｉ＋１

ｉ
（６）

在Ｐｓ＞０时，其重量因子的变化主要取决于

ｕ，而 ｕ＝ＤＬ
βＷＴＯ
αＴＳＬ

，本文中起飞推重比为 ０８

和１０。

·２·
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２　组合发动机方案与特性

图１给出了两种组合动力方案的示意图，其中
图１（ａ）为方案一Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ，涡轮发动机与亚燃
冲压发动机串联作为组合发动机的低速通道，而双

模态超燃冲压发动机作为组合发动机的高速通道，

高速通道与低速通道采用并联的形式；图１（ｂ）为
方案二ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ，其组合形式与图１（ａ）相同，
此外，在涡轮发动机入口安置了预冷器。

（ａ）Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力方案
（ａ）ＣｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｃｏｎｃｅｐｔｏｆＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ

（ｂ）ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力方案
（ｂ）ＣｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｃｏｎｃｅｐｔｏｆＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ

图１　两种组合动力方案示意
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｅｓｏｆｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｓ

在进行飞行器飞行任务的计算时，需要以飞

行器的升阻特性和发动机的高度速度特性作为输

入参数。本文中，涡轮发动机采用双转子混排涡

扇发动机，并采用通用特性进行性能计算［１０］。双

模态超燃冲压发动机特性计算采用准一维计算模

型，并采用 ＭａｃＣｏｒｍａｃｋ有限差分进行求解［１１］。

超级燃烧室是 ＮＡＳＡ发展的 ＲＴＡ发动机中一种
加力／冲压一体化燃烧室［１２］，在亚燃冲压发动机

性能计算中，冲压燃烧室的出口参数通过采用加

力燃烧室的通用部件特性外插得到。在组合循环

发动机性能的计算过程中，考虑了模态转换时发

动机的总推力的连续变化［１３］。在射流预冷发动

机特性计算中对射流预冷却热交换系统的数学模

型进行了简化。在简化模型中只考虑气流总参数

在系统中的传递以及系统的质量守恒和能量守

恒。射流预冷的冷却介质采用水，水和水蒸气性

质由 ＩＡＰＷＳ－ＩＦ９７国际标准中水和蒸汽的计算
公式求得［１４－１５］。发动机设计点参数选择参考了

目前现有发动机的水平，两个方案的发动机设计

点热力循环参数如表１所示。

表１　发动机设计点热力循环参数

Ｔａｂ．１　Ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓｃｙｃｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ＴＢＣＣｅｎｇｉｎｅｏｎｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔ

发动机类型 参数 取值

涡轮发动机

（０Ｍａ，高度 ０ｋｍ）

风扇压比 ３．２５

风扇效率 ０．８３

高压压气机压比 ９．６３

高压压气机效率 ０．８６

主燃烧室出口温度／Ｋ １６５０

主燃烧室燃烧效率 ０．９９

涵道比 ０．７２

高压涡轮效率 ０．８６

低压涡轮效率 ０．８７

加力燃烧室出口温度／Ｋ ２０２０

加力燃烧室燃烧效率 ０．９５

压气机前冷却温度／Ｋ ４２０

亚燃冲压发动机

（４Ｍａ，高度２１．９ｋｍ）

油气当量比 ０．９４

燃烧室燃烧效率 ０．８５

燃烧室出口总温／Ｋ ２４３０

双模态超燃

冲压发动机

（６Ｍａ，高度２７ｋｍ）

油气当量比 ０．９

燃烧室燃烧效率 ０．８

燃烧室出口总温／Ｋ ２４９０

在飞行马赫数０～６范围内，计算得到的组合
动力方案一 Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ的高度速度特性如图 ２
和图３所示。图２为方案一 Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ的推力
特性图，图中发动机推力 Ｔ除以涡轮发动机海平
面最大推力 ＴＳＬ进行无量纲处理，ＲＪ／ＤＭＳＪ控制
规律为保持当量比不变。如图所示，涡轮发动机

的工作马赫数范围为０～２３；串联的亚燃冲压发
动机从２３Ｍａ工作到４０Ｍａ；双模态超燃冲压发
动机从 ４０Ｍａ工作到 ６０Ｍａ。图 ３为 Ｔ／ＲＪ／
ＤＭＳＪ的比冲特性，比冲性能代表了发动机的经
济性，对于涡轮发动机，其比冲性与发动机的部件

效率直接相关。随着来流马赫数增加，来流总温

增加，涡轮发动机中压气机的换算转速降低，效率

有所下降。当飞行高度小于１１ｋｍ时，大气温度
随着高度增加而下降，因此在相同的飞行马赫数

下，涡轮发动机的比冲随之升高；当飞行高度大于

１１ｋｍ时，在同温层内大气温度基本保持不变，因
此涡轮发动机的比冲基本不变。亚燃冲压发动机

比冲在其飞行范围内变化不大，双模态超燃冲压

发动机的比冲随着高度变化不大，随着飞行马赫

·３·
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数增加而降低。

图２　方案一组合动力推力特性
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｕｓｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆ
ｃａｓｅ１ｃｏｍｂｉｎｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

图３　方案一组合动力比冲特性
Ｆｉｇ．３　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆ

ｃａｓｅ１ｃｏｍｂｉｎｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

方案二采用ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力，选取两
种工作模态进行对比。工作模态一，射流预冷涡

轮发动机的预冷器在２２Ｍａ开始工作，一直工作
到２６Ｍａ，保持压气机进口总温Ｔｔ２＝４２０Ｋ；工作
模态二，预冷器在２２Ｍａ开始工作，一直工作到
４０Ｍａ。工作模态一下的推力和比冲特性分别如
图４和图５所示。工作模态二下的推力和比冲特
性分别如图６和图７所示。由图可以看到，采用
了射流预冷器后，涡轮发动机的工作范围得到扩

展，并在２２～４０Ｍａ范围内保持了较大的推力。
但随着马赫数的上升，其喷水量显著增大，从而导

致比冲性能大幅度下降，到４０Ｍａ时，射流预冷
涡轮发动机的比冲性能已接近４００ｓ。尽管如此，
发动机方案的优劣还需要从飞行器完成整个飞行

任务时的任务性能来进行评估。

图４　方案二工作模态一的推力特性
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｒｕｓｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃａｓｅ２
ｃｏｍｂｉｎｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｏｎｍｏｄｅ１

图５　方案二工作模态一的比冲特性
Ｆｉｇ．５　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃａｓｅ２

ｃｏｍｂｉｎｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｏｎｍｏｄｅ１

图６　方案二工作模态二的推力特性
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｒｕｓｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃａｓｅ２
ｃｏｍｂｉｎｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｏｎｍｏｄｅ２

图７　方案二工作模态二的比冲特性
Ｆｉｇ．７　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃａｓｅ２

ｃｏｍｂｉｎｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｏｎｍｏｄｅ２

３　高超声速巡航飞行任务

基于文献［１６－１７］对高超声速巡航飞行器
的任务的描述，本文确定的一个高超声速飞行器

的飞行任务如图８所示。该飞行任务首先采用涡
轮发动机从海平面起飞，加速至０８Ｍａ后，等马
赫数爬升至高度 １１ｋｍ，接着以等动压 ｑ＝
４６３ｋＰａ爬升至２３Ｍａ，此后分别采用亚燃冲压
和双模态超燃冲压发动机等动压爬升至６０Ｍａ，
高度２７ｋｍ，最后，飞行器以６Ｍａ在高度２７ｋｍ处
进行巡航。方案一中，涡轮发动机与亚燃冲压发

动机在２０～２３Ｍａ进行模态转换；方案二中，射
流预冷涡轮发动机与亚燃冲压发动机在 ２３～
２６Ｍａ进行模态转换。涡轮发动机向冲压发动机
模态转换时，发动机的总推力希望保持不变［１３］。

·４·
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文献［１８］针对串联ＴＢＣＣ发动机的模态转换过程
开展了过渡态的性能计算，其通过调节发动机的

几何和燃油流量，获得了模态转换过程中恒定的

推力和空气流量。因此，在本文计算中，将发动机

模态转换过程中的推力连续作为已知条件，假设

组合发动机的总推力保持不变，由此来确定和涡

轮发动机相匹配的冲压发动机推力。

图８　高超声速巡航飞行器飞行任务剖面
Ｆｉｇ．８　Ｍｉｓｓｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｃｒｕｉｓｅｖｅｈｉｃｌｅ

进行飞行器的飞行任务分析时，还需要飞行

器的升阻特性作为输入条件。一种５０Ｍａ巡航
的高超声速飞行器具有高效的气动性能［１９－２１］，在

亚声速飞行范围内，其升阻比为９，在超声速和高
超声速飞行范围内，其升阻比为５～６。本文基于
上述高超声速飞行器，对一种６０Ｍａ巡航的高超
声速飞行器的升阻特性进行了拓展，并考虑了较

大的跨声速阻力，其升阻比ＣＬ／ＣＤ如表２所示。

表２　高超声速巡航飞行器升阻比

Ｔａｂ．２　Ｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ

Ｍａ ＣＬ／ＣＤ

０～０．９ ９～３

０．９～１．２ ３～３．５

１．２～４．０ ３．５～５

４．０～６．０ ５～５．５

４　结果与分析

由上述计算得到的组合发动机特性和给出的

飞行器升阻模型，计算了两种状态下的飞行器任

务性能。状态一：飞行器起飞重量 ＷＴＯ ＝
３００００ｋｇ，起飞推力 ＴＳＬ＝２４０００ｋｇ，燃料重量

ＷＦ＝１２０００ｋｇ。状态二：飞行器起飞重量 ＷＴＯ＝
３００００ｋｇ，起飞推力 ＴＳＬ＝３００００ｋｇ，燃料重量
ＷＦ＝１２０００ｋｇ。这两种状态下的飞行器起飞重
量保持一致，所携带的燃料重量保持一致（其中

射流预冷涡轮发动机所携带的冷却剂水的重量包

含在燃料重量之中），不同的是飞行器的起飞推

重比ＴＳＬ／ＷＴＯ分别为０８和１０。
图９给出了两种组合发动机方案分别在０８

和１０起飞推重比条件下，瞬时重量因子随飞行
任务的变化。瞬时重量因子反映了燃料在飞行过

程中的消耗，从图中可以看到，在相同的起飞推重

比下，ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ在工作模态一下的瞬时重量
因子与Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ变化的差别不大；在工作模态
二，其在 ３０～４０Ｍａ段，瞬时重量因子下降较
快。较小的推重比下，跨声速段的瞬时重量因子

下降较快，这说明飞行器在此飞行任务段消耗了

大量的燃料；在６Ｍａ处，瞬时重量因子垂直下降，
其表示在飞行器巡航时燃料的消耗，燃料耗尽时

瞬时重量因子为０６。

图９　瞬时重量因子在飞行任务过程中的变化
Ｆｉｇ．９　Ｗｅｉｇｈｔｆｒａｃｔｉｏｎｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｍｉｓｓｉｏｎｐｈａｓｅｓ

从图 ９中还可以看出，在 ０～０８Ｍａ航段
内，飞行器的升阻比较高，这意味着当飞行器升

重平衡时，其阻力较小，而起飞推重比 ０８和
１０下的飞行器推力均要远大于阻力，在该航段
的 ｕ较小，在该航段起飞推重比从 ０８增加到
１０对飞行器重量因子的影响较小，因而曲线几
乎重合。接近跨声速时，飞行器阻力剧增，此时

在推重比０８和１０下的ｕ差异较大，在０８下
的 ｕ值较高，此时飞行器重量因子大幅度下降，
但此后，在高马赫数范围内，随着飞行器升阻比

的提高，推重比０８和１０下的 ｕ的差异减小，
因此可以看到推重比０８和１０下的两条曲线
在高马赫数下几乎平行。

表３给出了在起飞推重比 ＴＳＬ／ＷＴＯ＝０８下，

·５·
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两种组合动力方案飞行任务性能的对比。可以发

现，在工作模态一下两种组合动力的航程和飞行

时间相当，采用 ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力方案比
Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力方案的航程高出３７％，飞
行时间高出３８％。飞行器在跨声速时的阻力较
大，在跨声速时，两种组合动力均采用涡轮发动机

进行飞行，没有额外的增推装置，因此在跨声速阶

段，飞行器的燃料消耗较大，所用的时间较长，其

中跨声速燃料消耗占整个加速爬升阶段燃料消耗

的２６％左右，飞行时间占 ３２％以上。ＰＣＴ／ＲＪ／
ＤＭＳＪ组合动力的全程消耗的冷却水重量仅为
８６ｋｇ，占整个燃料重量的０７％。在工作模态二
下，由于冷却的需求，ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ的耗水量大
大增加，为 １６０６ｋｇ，约占整个燃料重量的
１３４％，因此可用于巡航的燃料减少，巡航距离相
比于工作模态一减小了１２１％。

表４给出了在起飞推重比 ＴＳＬ／ＷＴＯ＝１０条
件下，两种组合动力方案飞行任务性能的对比。

在工作模态一下，ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力方案的
航程和飞行时间比 Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力方案分
别高出４６％和４８％，在工作模态二下ＰＣＴ／ＲＪ／
ＤＭＳＪ的航程相比于工作模态一减小了１８９％，
可见ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ在工作模态一下的方案较优。

随着起飞推重比的增加，加速阶段尤其是跨

声速段的燃料消耗较少。在ＴＳＬ／ＷＴＯ＝１０下，跨
声速段的燃料消耗和时间约占加速爬升段的８％

和１３％左右。这是因为随着飞行器的起飞推重
比增加，飞行器在跨声速时可用的推力增加，这使

得飞行器在跨声速所用的时间大幅度下降，由此

在该飞行任务段的燃料消耗量有所下降。减少了

飞行器在加速爬升阶段的燃料消耗量，则有更多

的燃料用于高超声速巡航，从而提高了飞行器的

巡航距离和整个航程。

此外，随着推重比增加，Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ和 ＰＣＴ／
ＲＪ／ＤＭＳＪ工作模态一的航程分别增加了２２６％
和２３８％，飞行时间分别减小了７５％和６６％。

５　结论

围绕６Ｍａ高超声速巡航飞行器的飞行任务
需求，开展了 Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ和 ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ两种
组合动力方案的研究。采用了相同的飞行器升阻

模型和飞行剖面，对不同起飞推重比下的飞行器

性能进行对比分析，得到以下结论：

１）当起飞推重比ＴＳＬ／ＷＴＯ为０８或１０时，工
作模态一下两种方案计算得到的航程与飞行时间

相差不大，ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ组合动力方案比 Ｔ／ＲＪ／
ＤＭＳＪ组合动力方案略有优势。工作模态二下
ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ的飞行时间有所缩短，但航程较
短，相应地减小了１４％ ～１９％，主要原因是随着
飞行速度的增大，涡轮发动机进口喷水量增加，导

致比冲降低，影响飞行航程。ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ工作
模态一的性能要优于工作模态二。

表３　两种组合动力飞行任务性能对比（ＴＳＬ／ＷＴＯ＝０．８，ＷＦ＝１２０００ｋｇ）
Ｔａｂ．３　Ｍｉｓｓｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｃｏｍｂｉｎｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓ（ＴＳＬ／ＷＴＯ＝０．８，ＷＦ＝１２０００ｋｇ）

任务段
Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ（模态一／模态二）

飞行距离／ｋｍ 燃料消耗重量／ｋｇ 时间／ｓ 飞行距离／ｋｍ 燃料消耗重量／ｋｇ 时间／ｓ

加速爬升段 ４０８ ８２１５ ９１１ ４９１／３８９
８４０４（冷却水８６）／
８８６４（冷却水１６０６）

１１９０／１０３８

巡航段 １６３８ ３７８５ １１１０ １６３０／１４３３ ３５９６／３１３６ ９０７／７９７

合计 ２０４６ １２０００ ２０２１ ２１２１／１８２２ １２０００ ２０９７／１８３５

表４　两种组合动力飞行任务性能对比（ＴＳＬ／ＷＴＯ＝１．０，ＷＦ＝１２０００ｋｇ）
Ｔａｂ．４　Ｍｉｓｓｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｃｏｍｂｉｎｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓ（ＴＳＬ／ＷＴＯ＝１．０，ＷＦ＝１２０００ｋｇ）

任务段
Ｔ／ＲＪ／ＤＭＳＪ ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ（模态一／模态二）

飞行距离／ｋｍ 燃料消耗重量／ｋｇ 时间／ｓ 飞行距离／ｋｍ 燃料消耗重量／ｋｇ 时间／ｓ

加速爬升段 ２５１ ６５８３ ６１３ ３１５／１８８
６７０１（冷却水８１）／
７６２５（冷却水１６１７）

６７３／６２９

巡航段 ２２５８ ５４１７ １２５６ ２３１０／１９４１ ５２９９／４３７５ １２８５／１０８０

合计 ２５０９ １２０００ １８６９ ２６２５／２１２９ １２０００ １９５８／１７０９

·６·



　第２期 马松，等：并联ＴＢＣＣ动力对高超声速飞行器性能的影响

　　２）随着起飞推重比的增加，跨声速段的燃料
消耗和飞行时间占整个爬升段的比例减小，飞行

器在加速爬升阶段的燃料消耗量有所减小，则有

更多的燃料用于高超声速巡航，从而提高了飞行

器的巡航距离和整个航程。

３）提高起飞推重比可以提高超声速飞行器
的航程并缩短飞行时间。推重比从 ０８增加到
１０，工作模态一下的 ＰＣＴ／ＲＪ／ＤＭＳＪ和 Ｔ／ＲＪ／
ＤＭＳＪ的航程分别增加了２２６％和２３８％，飞行
时间分别减小了７５％和６６％。
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