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摘　　　要 : 利用地面模拟实验件对排气系统与尾机身一体化红外抑制器模型进行了实验研究 ,旨在分析引

射混合与旋翼下洗对降低排气温度和目标的红外辐射特征的效果.结果表明 ,通过波瓣喷管引射周围空气与

主流燃气掺混冷却 ,可以使高温燃气温度降低至少 50 % ;利用旋翼下洗气流吹散热排气 ,冷却尾机身模型壁

面 ,可以使模型壁面及尾焰在 3～5μm和 8～14μm的红外辐射强度分别降低 39 %和 33 %.另外 ,简单的增大

波瓣喷管的尺寸并不能够有效提高引射流量 ,反而会使引射系数有所降低.
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Abstract : Utilizing a ground test model , an experimental diagnostic st udy on t he inf ra2
red supp ressor integrating t he exhaust system wit h the tail part of a helicopter has been per2
formed to investigate t he effect s of ambient air p umping2mixing and rotor downwash on re2
ducing t he exhaust system temperat ure and diminishing the target inf rared signat ure. The

result shows t hat t he gas temperat ure can be reduced by 50 % at least by lobed nozzle which

inject s ambient air to mix wit h t he hot gas ; and rotor downwash flow t hat cools the tail part

of the model will cause a decrease of total inf rared radiation between 325μm and 8214μm e2
quivalent to about 39 % and 33 %. In addition , simply enlarging t he lobed nozzle is not p ropi2
tious to t he enhancing of t he ent rained flux , while it will reduce t he injection coefficient .
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　　直升机发动机排气系统的外露壁面和燃气尾

焰是红外制导武器探测攻击的主要目标.红外抑

制器可以利用排气动量引射环境空气混合降温 ,

并利用旋翼下洗气流降低红外辐射[124 ] .美国科曼
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奇 RA H266直升机上所采取的机身一体化红外

抑制器就是这种结构.红外抑制器装在尾机身内 ,

其独特的狭长排气口设计使发动机排出的热气能

与冷却空气有效地混合.冷却空气通过尾机身上

方的进气口吸入 ,与发动机热排气混合后 ,经尾机

身下腹两侧的狭长排气出口排出 ,再由机身外的

旋翼下洗气流吹散 ,使排气温度明显降低 ,从而保

护直升机不受热寻导弹的攻击.这种一体化的红

外抑制方案 ,不仅完全遮挡了发动机排气装置的

高温部件 ,有利于改善排气尾焰的核心结构 ,避免

尾焰对尾机身壁面的加热 ,以致可最大限度地消

除排气系统的红外辐射影响 ,而且将排气系统置

于尾机身内 ,可以充分地利用直升机的有效空

间[526 ] .这种直升机排气系统与机身融合的一体化

结构是一种全新概念的隐身化结构 ,本文据此设

计制造了 1∶3的缩比模型 ,对这种利用喷管引射

和旋翼下洗的红外抑制器模型内部流动混合过程

进行了实验研究.

1　实验系统和模型

本实验所用的实验系统由主流气路系统、引

射气路系统、下洗气路系统、实验模型段和测试系

统组成.实验系统结构如图 1所示.主气流由高压

鼓风机提供 ,其额定流量为 3 130 m3 / h.主流经过

点火器点火燃烧 ,在稳定室中得到均匀流场.

引射气路由集气室和波瓣喷管组成 ,其结构

如图 2所示.集气室进口直径 <150 mm ,经一个圆

锥形收缩段与波瓣喷管连接.集气室的上下方各

布置一个内径 <100 mm 的喇叭管作为引射气流

入口.环境冷空气依靠主流动量和波瓣喷管的泵

吸作用进入集气室与主流混合.波瓣喷管有 12个

瓣 ,沿周向均匀分布 ,其结构参数主要有平均直径

d ,波瓣扩张角α,波瓣高度 h和波瓣宽度 b ,具体

参数如表 1所列.

图 1　实验系统示意图

Fig. 1　Scheme diagram of experimental system

图 2　喷管引射气路结构图

Fig. 2　Scheme diagram of

nozzle ejected flow

表 1　波瓣喷管参数

Table 1　Parameters of lobed nozzle

瓣高

h/ mm

瓣宽

b/ mm

扩张角

α/ (°)

平均直径

d/ mm

大 30 8 38 80

小 20 10 32 60

模拟旋翼下洗气路由弯曲混合管和尾机身模

型组成 ,如图 3 (a)所示.弯曲混合管总长 1 060

mm ,进口直径 <100 mm ,铆接在波瓣喷管后面 ;出

口呈狭长矩形 ,长宽比为 48∶1 ,并相对进口偏转

90°.模型上表面开有长 800 mm、前端宽 70 mm、

后端渐缩的进气口 ;下端一侧开一个长 840 mm ,

宽 30 mm的排气狭缝.旋翼下洗气流从上端开口

流入后机身模型内部 ,分成左右两股气流沿混合

管壁面流动 ,在出口位置与排气引射混合气流进

行混合 ,然后以一定角度向外排出 ,如图 3 ( b)所

示.这种设计可以使引入的气体对混合管壁面形

成冷却 ,有利于减少混合管对机身壁面的热辐射.

模拟旋翼下洗的冷却气流由低压鼓风机提供 ,额

定每小时可提供 1 970 Pa 的空气 14 700 m3 .利用

变频器调节鼓风机频率 ,改变鼓风机的流量 ,从而

获得需要的下洗气流速度.

2　结果与分析

2. 1　引射系数和总压恢复系数

引射流量比是衡量实验模型引射能力和冷却

效果的一个很重要的参数 ,通常定义为 :

< =
m
·

s

m
·

p

式中 m
·

s 为喷管引射气路引射气流入口流量 , m
·

p
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图 3　尾机身模型结构图

Fig. 3　Scheme diagram of

tail airf rame model

为主流入口流量.引射流量比与主次流温度比有

关.在同种引射混合器结构下 ,主流温度越高 ,引

射流量比越大[7 ] .它们基本遵循 :

<p

<s
=

Tp

Ts

0 . 44

式中下标 p 代表高温 ,s代表低温.而总压恢复系

数是混合管出口总压与波瓣喷管进口总压之比 ,

即 :

ξ=
p 3

2

p 3
1

其中 p 3
1 代表波瓣喷管进口总压 , p 3

2 代表混合管

出口总压.按表 1中大小两种尺寸波瓣分别进行了

冷态 (25℃)和热态 (500℃)两种条件下引射系数和

总压恢复系数的试验测试 ,如表 2 ,结果表明在混

合管尺寸相同的条件下增大波瓣喷管的平均直径

并不能够提高引射流量 ,如果波瓣尺寸过大 ,增加

了波瓣出口截面相对于混合管进口截面的面积比 ,

引射系数反而会减小 ,故从实验结果看小波瓣比大

波瓣引射系数提高了 15 %～23 % ,但在实验范围

内 ,波瓣尺寸的变化对总压恢复系数的影响十分微

弱.这与刘友宏[8 ]在圆排波瓣与弯曲混合管引射实

验中所得到的引射系数与截面比关系曲线相一致.

它将截面比定义为弯曲混合管进口截面积与波瓣

喷管出口截面积之比 ,引射系数随着截面比的增加

而升高 ,最后趋于一个最大值.波瓣喷管尺寸越大 ,

则截面比越小 ,引射系数也越小.

表 2　波瓣喷管引射系数和总压恢复系数

Table 2　Entrainment coeff icient and pressure

recovering coeff icient of the lobed nozzle

类型
混合管前

总温/ ℃

主流流量/

(kg/ s)
引射系数

总压恢

复系数

大 25 0. 32 0. 39 0. 988 1

500 0. 32 0. 53 0. 984 7

小 25 0. 34 0. 45 0. 983 2

500 0. 25 0. 65 0. 982 3

2. 2　尾机身模型出口不同旋翼下洗作用下的

温度分布

　　使用镍铬镍硅热电偶对尾机身模型出口温度

场进行了测量.如图 3 (a)所示建立坐标系 ,沿 x

方向取 6个测点 ,沿 z方向依次建立 5个截面 ,以

L 代表出口总长度 ,其实验结果如图 4.

图 4　模型出口温度分布

Fig. 4　Temperature dist ribution at the

model exit

从图中可看出 ,没有下洗气流时 ,截面 1 ,2温

度最高 ,温度在 170～250℃范围内波动 ,这相对
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于主流 500℃的高温燃气 ,经过波瓣喷管引射器

泵吸环境冷空气掺混冷却后 ,温度降低了至少

50 %.而截面 4 ,5在前后两端温度较高 ,中间保持

40～50℃之间变化 ,只有截面 1 ,2温度的 20 %～

24 % ,这是因为主流高温燃气从弯曲混合管出口

以一定角度高速喷射而出 ,截面 1 ,2 正处于高温

射流核心区 ,截面 4 ,5 则处于核心射流和尾机身

模型出口后挡板之间 ,该部分空气通过核心射流

的辐射和对流换热被加热 ,温度高于环境温度.

在旋翼下洗气流速度为 15 m/ s时 ,冷却气流

从模型上端开口进入 ,在尾机身模型出口沿核心

射流两侧顺壁面流出 ,其间与核心射流进行强烈

的掺混冷却 ,使得截面 1 ,2 温度较没有下洗时有

所降低 ,在 110～210℃之间变化 ,且从模型后端

( X/ L = 0)到模型前端 ( X/ L = 1)温度呈现先升高

后降低的分布规律 ,这是由弯曲混合管特殊的截

面形状所决定 ,其余截面温度依次降低.而截面

4 ,5因为暴露在下洗冷却空气中温度接近于环境

温度在 30～40℃之间变化.

2. 3　模型红外特性的测试

采用 MR100型傅立叶光谱辐射计测试模型

的红外辐射特征.该仪器共有两个探测器 A 和

B ,A 的探测介质是梯化铟 ,探测波长范围主要在

8～14μm ;B 的探测介质是 MCT ,主要探测 3～

5μm的红外信号.

为了避免太阳辐射对实验效果的影响 ,实验

全部在晚上进行.探测器正对尾机身模型侧面 ,相

距 20 m ,光栏孔直径选取 6. 4 mm ,使被测目标充

满视场.对模型分别在没有旋翼下洗 ,模拟旋翼下

洗气流速度为 6 m/ s 和 15 m/ s 三个状态进行了

测试 ,结果如图 5 所示.图中横坐标代表波长λ

(μm) ,纵坐标是光谱辐射亮度 L ( W/ Sr ·cm2 ·

μm) ,无论是在 8～14μm还是在 3～5μm的光谱

图中 ,曲线的变化规律趋于一致 ,没有旋翼下洗时

的红外辐射信号始终最强 ,随着下洗气流速度的

增加 ,红外辐射信号逐渐减弱.另外在 3～5μm的

红外光谱图中 ,大致位于 4. 2μm波长处光谱曲线

有一个明显向下的突跃 ,这里是 CO2 吸收带.

根据辐射强度与辐射亮度之间的关系 :

I = L ·S r·D2

其中 L 为辐射亮度 , S r为立体视场角 , D为探测

器与目标之间距离 ,得到模型在不同旋翼下洗状

态下的平均辐射强度如表 3.

3～5μm辐射强度主要取决于排气尾焰和壁

面辐射的共同贡献 ,通过比较辐射强度可以发现 ,

下洗气流速度为 15 m/ s时的辐射强度大约是无

下洗时的 61 %.

8～14μm辐射强度主要取决于壁面辐射的

贡献 ,通过比较辐射强度可以发现 ,下洗气流速度

为 15 m/ s时的辐射强度大约是无下洗时的 67 %.

图 5　模型红外辐射光谱

Fig. 5　Model inf rared radiant spect rum

表 3　辐射强度

Table 3　Radiant intensity

下洗气流

速度/ (m/ s)

3～5μm辐射

强度/ (W/ Sr)

8～14μm辐射

强度/ (W/ Sr)

0 3. 14 6. 97

6 2. 54 5. 77

15 1. 92 4. 66

3　结　论

通过对弯曲混合管与尾机身一体化红外抑制

器模型的实验研究 ,可以得到以下几点结论 :

(1) 在混合管尺寸相同的条件下简单的增大

波瓣喷管的平均直径并不能够提高引射流量 ,如

果波瓣尺寸过大 ,增加了波瓣出口截面相对于混
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合管进口截面的面积比 ,引射系数反而会减小.

(2) 通过波瓣喷管引射周围空气与主流燃气

掺混冷却 ,可以使高温燃气温度至少降低 50 %.

(3) 利用旋翼下洗气流吹散热排气 ,冷却尾

机身模型 ,可以使模型壁面及尾焰在 3～5μm和

8～14μm 的红外辐射强度分别降低了 39 %和

33 %.
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