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超音尾喷流红外抑制方案的研究

杨　旭, 夏焕明, 刘德彰

(南京航空航天大学 能源与动力学院, 江苏 南京 210016)

摘要: 超音速发动机尾喷流的红外抑制是超音速飞行器隐身性能的重要组成部分。本文提出两种超音速尾

喷流的红外抑制方案 二次旋流方案与组合波瓣方案, 并对两种方案共 7 组试验件在不同的结构和二次流

速度情况下进行了大量重复试验。在旋流方案试验中,对二次流加旋诱发大尺度流向涡进行了系统的研究,

得到旋流角度、二次流速度等对掺混效果的影响规律, 试验结果表明: 对于本结构方案, 当二次流速度为 49

m/ s, 旋流角在 30°左右, 掺混效果最好,且随二次流流速的增加而加强。在组合波瓣方案的试验中, 对组合波

瓣用于超音尾喷流红外抑制进行了研究, 试验结果表明可对超音尾喷流的红外起到有效的抑制作用。
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Experimental Investigation

of Exhaust Jet Infrared Suppression for Supersonic Flow

YANG Xu, XIA Huan-ming, LIU De-zhang

( Nanjing University of Aeronaut ics and Astronaut ics, Nanjing 210016, China)

Abstract: The supersonic exhaust jet inf rared suppression is one o f the most important

components o f the supersonic aircraf t performance. T he pro jects of the second sw irl f low and

the combined petal lobe ar e provided in this paper. T heir mechanism is that m ixer ejector can

cause large-scale st reamw ise vort ices into the downst ream . It is these vo rt ices that intake

much more amount o f atmosphere w hich also can stir up the main f low . The mix ing zone

betw een plume and ex ter nal f low increases and the leng th of the central co re zone of

turbulent f low becomes shor ter, so the inf rared radiat ion of the jet exhaust decreases. T he

sw irl ejecto r is used in the first project . T he experimental r esults show that the higher is the

speed of ex ternal sw irl f low , the bet ter is the performance o f stir . T he exper imental results

also show that w hen the angle of sw irl flow is about 30 degrees, the performance is the best

fo r the project . The combined petal lobe is used in the second pro ject . T he experimental

results show that it is pract icable to use combined petal lobe for the inf rared suppression of

supersonic f low .

Key words: supersonic f low ; inf rared suppression; exhaust jet ; sw ir l f low ;

combined petal lobe

1　引　言

　　当前,对发动机尾喷流的红外抑制方法主要

有加旋二元喷管
[ 1, 2]
、波瓣喷管

[ 3]
、声激励

[ 4]
、引射

外界冷空气 [ 5]等,但都不能完全适用于超音速轴

对称尾喷流的红外抑制, 本文针对超音尾喷流的



红外抑制进行了新方案的探索。设想在喷管外部

加一罩体结构,并通入二次流(实际飞行时也可由

引射作用获得) ,使其在喷管出口处流出时形成高

强度旋转涡系; 或者是速度、压力不同的多股气

流,从而带动外界气流更好地与主流掺混, 达到红

外抑制的目的。

2　试验方案设计

2. 1　试验件设计

　　喷管设计:根据实验工况,燃气流量 m
�= 0. 75

kg/ s,总温 T
* = 700 K, 总压 P

* = 0. 35 M Pa, 出

口为外界气压, 用一维绝热等熵流动关系式设计

出收扩喷管实验件的结构尺寸如图 1。其中喷管

喉道直径为 �40,出口直径为 �44, 求得完全膨胀

时的最大Ma= 1. 53。

图 1　收扩喷管试验件

F ig . 1　Ejector str uctur e

图 2　掺混罩与试验套件简图

Fig. 2　Com bined unit of m ix er and ejector

掺混罩设计: 掺混罩的结构如图 2所示。为便

于试验过程中试验件的快速更换, 掺混罩与试验

组件之间采用法兰联接, 各试验套件均由收扩喷

管套环(其锥度与收扩喷管外锥面锥度相等)、外

套环、支承板(对于旋流组件用旋流片替代)、出口

挡板和密封垫片等组成。

旋流方案试验件设计: 实验时,为研究在一定

的旋流强度下, 旋流角度对尾喷流温度场和速度

场的影响,在二次流系统中通入一定流量的二次

流,并改变出口旋流片的角度,在喷管套环和外套

环间有均匀分布的 8个旋流片,旋流片与轴线夹

角 �分别为 0°, 15°, 30°, 45°, 60°,如图 3。并在旋

流片出口加装通径分别为 100, 80, 66 mm 的档

板,使二次流出口速度分别为 4, 24, 49 m/ s。

图 3　旋流外形及旋流角定义

Fig. 3　Sw ir l v ane and sw irl angle

图 4　波瓣遮板结构与工作原理示意图

F ig . 4　Working principle of petal lobe guard board

图 5　本试验组合波瓣详图(每个波瓣为 9°)

F ig . 5　St ructure o f combined petal lobe

组合波瓣方案试验件设计: 为加大尾喷流出
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1. 储气罐　2. 气水分离器　3.安全阀　4.放气调节阀　5.旁路阀　6.孔板流量计　7.点火器　8.喷油嘴

9.总压探头　10. 总温探头　11.掺混罩　12. 主流喷嘴　13.燃烧室　14. 整流隔板　15.二次流系统

图 6　主流及二次流系统示意图

Fig. 6　Mainst ream and second flow system

口掺混周界和产生大尺度流向涡,采用“组合波瓣

板方案”, 其工作原理如图 4。在喷管下部加装约

1/ 2周长的波瓣板,使主喷流只能在上部形成膨

胀波。当气流整体流过波瓣弧形板后,射流轴线已

偏离喷管轴线,主喷流在纵向分速有所增强,掺混

周界增大。随着轴线偏移,在波瓣弧形板附近形成

低压, 外界气流与主流都将通过波瓣补充这一空

间,势必形成大尺度流向旋涡,带动更多的气流参

与混合,强化掺混效果,并能有效地限制红外探测

仪的探测锥角。其结构如图 5。为进行对比,本文

还设计了有下档板无波瓣和无下档板两种结构。

2. 2　实验系统设计

2. 2. 1　主流系统与二次流系统

　　如图 6, 主流由空压机供气, 一路经单管燃烧

室生成燃气, 另一路经旁路阀进入燃烧室后部, 用

于调节工况和微调主流温度。主流经整流隔板和

稳流段后进入收扩喷管。并通过调节燃油流量来

控制燃气温度, 通过流量阀和泄压阀调节流量与

压力。

二次流由单独的流量为 0. 03 kg / s、压头为

0. 08 M Pa 的压气机提供, 经掺混罩后端法兰上

沿圆周分布的 8个小通道流入掺混罩,在喷管出

口处与主流混合后排往大气。

2. 2. 2　自动测控系统的设计

　　超音尾喷流红外抑制试验的特点是流速高、

噪声大、被测参数多。为提高测试精度,节省人力

物力, 实验时采用自行研制的超音尾喷流流场的

自动测控系统,包括:自动测试系统与系统的计算

机软硬件的实现,坐标架全自动控制系统和热力

参数的测量器件。实现了实验控制与数据采集的

计算机全自动化。详见参考文献[ 6]。

为避免静止测点布置太多对流场的干扰, 将

测点固定在由步进电机控制的坐标架上,并在传

动轴上加装光电输出装置构成闭环系统,实现测

点参数与测点位置同步输出。坐标架行程总长X ,

Y , Z 分别为 700, 100, 120 mm。运行时, X 方向步

长 40 mm , Y , Z 步长 3 mm。

实验时采用直接测量流场各点的温度与速

度,因超音速压力测量不同于亚音,皮托管测得的

压力是等熵滞止压强 P
*
0 , 它与正激波前未受扰

动的来流总压P 0的误差≤0. 07,为简化, 可不计。

静压采用静压探针测量,由所测得的总、静压值,

可得该点速度。温度测量采用镍铬—镍铝测温探

头,但所得到的温度值 T p 并不等于来流总温, 应

引入热电偶动温恢复系数 �, 即 T p= T + �T v, 式

中 T 为实际气体来流静温, T v 为来流动压经滞止

后变成的温度(动温)。为避免 Ma太高引起的测

量误差, 测试的起始点选在距喷口的 10D e ( 440

mm)处, D e= 44 mm 为喷管出口直径。

3　试验结果和分析

3. 1　旋流方案试验

　　在主流工况一定时, 对不同的二次流出口速

度 ( 4, 24, 49 m / s)和旋流片角度( 0°, 15°, 30°, 45°

和 60°)进行试验, 测出二次流速度和旋流角变化
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时,主流中心速度、总温、总压的变化规律如图 7,

图 8。

图 7　主流中心速度与旋流角度的关系

F ig . 7　Centr al velocit y o f the mainstream

versus sw ir l ang le

图 8　最高点温度与旋流角度的关系

F ig . 8　T he highest tem perature versus sw irl angle

可见: 在本实验二次流速度范围内掺混效果

随二次流速度的增加而增强;旋流角的变化对掺

混效果的影响关系中有一最佳旋流角度,在本试

验情况下大致为 30°时效果最好。这是由于旋流

角度只能反映其在径向带动气流的能力,而主流

核心区较之旋流的涡核破裂区要长得多,因此旋

流的轴向速度与切向速度都是影响主流衰减的重

要因素。在二次流速度一定情况下,若轴向速度太

高、切向速度太低, 显然无法产生更强的扰动, 也

无法带动更多的气流;反之,若切向速度太高, 轴

向速度太低, 二次旋流只能在主流出口附近起作

用,对总的主流核心区影响较小。因此,最佳的掺

混效果必将对应一个最佳的旋流角度。本模型试

验得到, 当二次流速度为 49 m / s, 旋流角为 30°

时,在起始测点(距喷口 10D e处)主流最高温度可

由 245. 9℃降低为 215℃, 温降幅度达 6% , 主流

红外辐射比原值降低了22%左右。若将二次流流

速或流量提高,其掺混效果将更好。

3. 2　组合波瓣方案试验

　　组合波瓣板方案的掺混机理是通过发动机出

口的气流参数的变化, 引发主流轴线的偏移,使之

与平行气流直接掺混, 因此效果必将胜过伴随射

流的掺混。

图 9　波瓣截面浓度分布

Fig. 9　Temper ature dis t ribut ion in th e petal lobe s ect ion

试验时进行了“主喷管外加组合波瓣板”与

“主喷管外加下档板(无波瓣)”的对比试验。试验

时测量起始截面各参数分布情况, 图 9为组合波

瓣的截面温度分布,表 1列出无档板,有档板无波

瓣和组合波瓣 3种方案在起点截面( 10D e)中心处

的总压、速度和总温的对比数据。

表 1　3种方案起点截面中心处参数对比

方　　案 总压/ 10- 1 MPa 速度/ ( m/ s) 总温/℃

无挡板有二次流

下挡板无波瓣有二次流

组合波瓣板

2. 0143

2. 1205

1. 5305

443. 66

466. 93

337. 78

245. 9

269

201
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　　( 1) 对于有档板无波瓣, 由于在喷管下部安

装 145 mm 长的档板,使得射流在出口的 145 mm

范围内只有上半部的外界气流参与混合,因此反

而使核心区后移, 加下挡板较之不加,掺混效果反

而恶化。

( 2) 由于波瓣的固有形状,能够诱导产生大

尺度的流向涡, 这股流向涡可加剧内外两股气流

的掺混;同时波瓣的形状决定其具有更长的掺混

周界, 使其引射的外界气流更多; 另外,波瓣也相

当于将部分主流分解为几股气流从单瓣口喷出,

使射流的核心区缩短。因此,其掺混效果得到加

强。

( 3) 本实验中, 二次流流量虽仅有 0. 03 kg/ s

(只占主流的 4% ) , 已能将主流最高温度从

245. 9℃降低为 201℃,温降幅度达 8. 7%, 主流红

外辐射可比原值降低 30%左右。若提高二次流流

量,降幅将更大。说明只要经过合理设计, 组合波

瓣板对超音尾喷流的红外辐射可起到有效的抑制

作用。

4　结　论

　　( 1) 关于二次流加旋诱发大尺度流向涡用于

强化对主流的掺混,达到对超音速尾喷流红外抑

制效果的研究,目前尚未见有报导。

( 2) 组合波瓣板方案充分结合了波瓣与超音

流的特点,其可引起喷流轴线偏移,使纵向分速增

强,形成大尺度流向旋涡,强化了掺混效果。同时

因波瓣是采用小波瓣, 在收扩喷管的鱼鳞片上只

占很小部分,不影响喷管口的调节。这样就扬弃了

波瓣的掺混性能好与在高速下损失大等特点。

( 3) 实验是在无飞行速度下进行的。当有飞

行速度时,外界气流的速度将增强掺混的作用。同

样,若加大二次流流量,也将增强掺混效果。
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