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模化比对直升机用红外抑制器

红外辐射特性的影响
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(南京航空航天大学 能源与动力学院, 南京 210016)

摘� � � 要: 对波瓣喷管- 弯曲混合管构成的直升机用红外抑制器壁面和尾焰的红外辐射特性进行了一系

列的数值研究,旨在将三维流场数值计算、壁温计算与红外辐射计算结合起来综合分析抑制器红外辐射特性,

与相关实验数据的对比验证表明计算结果与实验结果仅相差 15%左右, 且红外辐射强度空间分布规律一致;

通过对不同缩比模型的数值计算,揭示了模化比对壁面及尾焰的红外辐射特性的影响规律: ( 1)几何相似的红

外抑制器在主流入口速度、温度相同时, 壁面红外辐射强度与几何模化比的 2 次方成正比; ( 2)尾焰红外辐射

强度与几何模化比的 2. 32 次方成正比.
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Effect of scale factor on infrared radiation characteristics

of helicopter infrared radiation suppressor
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Abstract: A r esearch on the inf rared radiation characterist ics for the helicopter inf rared

radiation suppressor consisted of lobed nozzle and cur ved m ix ing duct is performed basing on

numerical calculat ion. In the computat ion, 3�D flow f ield computation and w all temperature

computat ion and inf rared radiat ion computat ion ar e combined to investig ate the infrared radi�
at ion characterist ics o f the suppr essor . Compared w ith the experimental data, it is indicated

that the relativ e error betw een the computat ional and experimental results is about 15% .

Spat ial dist ribut ion of inf rared radiat ion intensity has the same law as that f rom experiments.

And a series of computat ions on dif ferent scale factor model are conducted to obtain the effect

of model scale to the w all and plume radiat ions. T he results indicated that the inf rared radia�
t ion intensity of w all is proport ional to pow er 2 o f scale factor and the infrared radiat ion in�
tensity of exhaust f lume is pr opo rtional to pow er 2. 32 of scale factor on the case of the veloc�
ity, temperatur e and pressure o f the primary flow being keeped the same for differ ent scaled

model.

Key words: aerospace propulsion system; infrared suppressor; inf rared radiat ion; nu�
mer ical computat ion; reverse Monte�Carlo method; scale factor
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� � 直升机发动机排气系统的外露壁面和燃气尾

焰是红外制导武器的主要探测和攻击目标,减少

红外辐射的一个有效方法是使用红外抑制器, 波

瓣喷管- 弯曲混合管引射混合器是武装直升机红

外抑制器的基本形式, 其利用排气的动量引射外

界环境空气来实施混合降温[ 1�3] . 大量的实验与数

值研究结果表明, 波瓣喷管具有诱发轴向阵列旋

涡,引射- 混合性能优越等气动特性
[ 4�7]

. 但用实

验的手段对其红外辐射特性开展的研究还不多.

目前国内在红外抑制器研究中主要通过模型

实验进行气动和红外辐射特性研究, 综合运用流

体力学、传热学和红外物理学的基本理论开展数

值模拟的研究更为缺乏. 同时,采用缩比的实验模

型所得到的研究结果如何推广应用于真实的状

态,也是在红外抑制器研究中面临的一个关键问

题[ 8�9] .

本文基于 Fluent 商用 CFD软件, 通过计算

得到红外抑制器模型壁面温度、尾焰流场数据(包

括温度、压力、浓度) ,基于这些数据, 采用逆向蒙

特卡罗法计算出抑制器红外辐射特征. 通过不同

几何相似的缩比模型红外辐射数值计算结果的分

析,得到了模化比对抑制器壁面及尾焰的红外辐

射特性的影响规律, 为实验模型研究结果向真实

状态的推绎提供理论依据.

1 � 实验研究

1. 1 � 实验模型

实验装置如图 1所示.主流由压气机提供,流

量由标准孔板流量计测量,经过单管燃烧室后从

喷管流出.喷管前主流的总温和总压由安装在稳

定段后部的探针测量. 环境空气依靠主流动量的

引射作用驱动, 通过标准入口流量管进入集气室,

在混合管内与主流混合后排入环境大气.

图 1 � 实验装置

Fig� 1 � Exper iment al r ig

图 2� 实验模型示意图

Fig� 2 � Schematic o f experiment model

表 1 � 实验模型参数

Table 1� Structural parameters of experimental models

实验模型 模型 B 模型 C

喷管

d1/ mm 150 75

�/ (�) 35 35

h/ mm 50 25

b/ mm 15 7. 5

中心

锥

�/ (�) 30 30

 / (�) 60 60

dc/ mm 100 50

混合

管

dm / mm 300 150

lm / mm 170 85

!/ (�) 35 35

红外抑制器由波瓣喷管、中心锥体、弯曲混合

管和遮挡罩构成(图 2) .波瓣喷管的 12个波瓣沿

周向均布,其结构参数主要有波瓣喷管平直段平

均直径d1 ,波瓣扩张角 �,波瓣高度 h和宽度 b;弯

曲混合管结构参数有直径 dm, 直管段长度 lm ,弯

曲角度 !;中心锥体的结构参数有入口锥角 �, 出

口锥角  , 锥体直径 d c .实验模型参数详见表 1.

1. 2 � 实验内容

在燃烧实验台架上对红外抑制器大、小模型

( B和 C)进行红外辐射特性的测试, 采用航空煤

油燃烧生成高温燃气. 用红外光谱辐射计和响应

波段为 3. 63~ 4. 84 mm 的积分辐射强度计进行

红外辐射亮度和辐射强度的测试. 大模型实验条

件:主流流量为 1. 0 kg / s, 总温为 600  ,总压为

112 060 Pa,环境温度 32  . 大小模型的主流流

量控制在 4 ! 1, 采用相同比例的油气比, 从而保

证主流的速度相等而表征流动相似的雷诺数不
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同,主流的总温、总压和成份基本相同.

2 � 数值研究

2. 1 � 计算模型

本文验证性数值计算物理模型是根据实验模

型确定的.由于实验模型是中心对称结构,计算模

型只采用了实验模型的一半.考虑到波瓣喷管的复

杂型面以及三维模型的复杂结构,计算中采用非结

构化网格,在波瓣喷管内部及其外侧采用局部加密

网格,整个计算区域的网格数达到 1 028 973.

2. 2 � 边界条件

主流入口按照流量进口处理, 流量和温度根

据实验测量赋值
[ 10]

.由于引射的次流依靠主流的

动量驱动,次流入口难以给定速度边界条件. 考虑

到外部环境的大气压力是一定的, 次流入口处的

总压设定为环境大气压力 101 325 Pa,温度为环

境温度 300 K.在初始计算时, 按照进口速度为 5

m/ s假定一个均匀的进口静压, 通过迭代计算对

静压值进行修正,同时对进口速度进行修正. 压力

出口边界设置在混合管出口下游区域的边界上,

静压设为环境大气压力,其它变量按沿流向偏导

数为零处理.为得到混合管壁面温度场,该壁面设

定为流、固耦合面.由于要考虑气体辐射问题,主

流入口气体假设为完全燃烧的燃气,成分为氮气、

二氧化碳和水蒸气, 化学反应方程为

C12H 24 + 18O2 = 12CO2 + 12H 2O (1)

� � 因此在主流进口处氮气、二氧化碳和水蒸气
体积百分比分别为 0. 693, 0. 061 4, 0. 245 6; 次流

入口气体为环境大气,其考虑成分为氮气和氧气,

其体积百分比分别为: 0. 79, 0. 21.

2. 3 � 数值计算方法

对于流场计算, 本文采用标准 k�∀紊流模型,

主流和次流入口处的紊流动能和紊流动能耗散率

按照经验关系选取[ 11]
: kin = 0� 03u2

in , ∀in = k
1� 5
in /

(0�005D) ,这里, D为对应于主流和次流入口的管

道当量直径, 近壁区采用标准壁面函数法进行处

理.对于红外辐射特性计算,本文采用逆向蒙特卡

罗法( RMC)
[ 12�13]

和窄谱带模型法
[ 14�15]

. 辐射输运

方程的离散和程序具体实现过程详见文献[ 16] .

3 � 数值计算的实验验证

3. 1 � 混合管出口截面和壁面温度分布

图 3是不同实验模型, 分别通过计算和实验

得到的弯曲混合管椭圆形出口截面长、短轴方向

的温度分布. 可以看到: 在长轴方向,弯曲混合管

内侧温度接近于引射气流温度, 外侧温度要比内

侧高出好多; 在短轴方向, 中间温度高于两侧,温

度分布具有马鞍形特征.这些特征是混合管弯曲

造成的.对于不同几何尺寸的模型,温度分布极其

相似且值很接近; 计算值与实验值最大相差 10

 ,且温度分布趋势一致, 总体上看,两者的相对

误差在 5%以内.

图 3� 混合管出口温度分布

Fig. 3� Temperatur e distr ibut ion at mix ing duct ex it

图 4 � 混合管壁面温度测量点位置

F ig . 4 � Temperature measur e po ints on mix ing duct w all

针对实验模型 B和模型 C, 在混合管弯曲段

外侧壁面相应位置安置 5 个测温点 (如图 4 所

示) , 温度测量结果如表 2所示,可以看出:两模型

不仅壁面温度相差不大,而且壁面温度分布规律

也一致,两模型的混合管壁面温度场相似,由于高

温主流的冲击,混合管壁面的高温区域就在测量

位置,温度最高点约 180  .这与数值计算结果是

一致的,进一步验证了流场、壁面温度场等数值计

算的准确性.大小模型实验的温度差是由于主流

223



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 23 卷

温度脉动和环境大气条件变化所造成.

表 2� 混合管壁面温度比较

Table 2� Comparison of calculated and measured

temperature on mixing duct wall

测点
t/  (模型 B) t/  (模型 C) 温差/  

实验 计算 实验 计算 实验 计算

1 149 140 155 150 6 10

2 171 169 169 169 2 0

3 163 160 162 160 1 0

4 180 171 177. 5 174 2. 5 3

5 179 175 175. 5 173 3. 5 2

3. 2 � 混合管壁面及尾焰红外辐射特征

图 5是模型 B 和 C 在 3~ 5 #m 波段的红外

辐射强度实验与计算值的对比(方位角 != 0�表示
正对排气系统后方的位置) . 可以看出: 实验值与

计算值的趋势基本一致, 误差在 15%以内. 图中

虚线为将模型 C实验数据按照式 I 2 / I 1 = s
2
外推

得到的结果.式中 s 为几何模化比, I 2 , I 1 分别为

模型 B和 C 的红外辐射强度. 实验与计算数据都

表明,大模型的红外辐射强度与小模型红外辐射

强度之间的关系基本上遵守这一规律, 即在保持

两个模型主流速度、温度和压力均相同的条件下,

抑制器模型的红外辐射强度基本上与模型的几何

模化比平方成正比
[ 8, 16]

.

图 5 � 辐射强度的实验与计算比较

F ig. 5� Compar ison of calculated and measur ed

infr ared radiation intensit y

4 � 模化比对红外辐射特性影响规律

4. 1 � 模化比对混合管内流场的影响

一般地,对于不同几何尺寸的实验模型, 由于

排气的成分和温度等流动参数较容易得到控制,

因此主流流量控制就成为实验中最关心的问题,

在数值计算中,我们采用实验中的处理方法:主流

速度不变,流量与模化比的平方成正比.设计四个

用于计算的几何相似(混合管与波瓣喷管都按比

例缩放)的计算模型, 其几何尺度比为: l1 ! l2 !

l3 ! l 4= 1 !2! 4 ! 8. 模型 1的主流温度 880 K,

速度 128 m/ s, 进口气体组分依据公式( 1)给定,

次流温度 300 K.模型 2, 3, 4的主流速度、温度、

进口气体组分设定与模型 1的相同.

流场计算结果表明: 4 个模型的次流入口质

量加权平均得到的次流流量, 与主流流量的比值

分别为: 1. 79, 1. 78, 1. 77, 1. 77; 因此, 在主流速

度、温度不变的条件下,模型尺寸对引射流量比几

乎没有影响.

图 6是模型混合管壁面的温度场分布.可以

看出:模型 2和模型 3 的混合管壁面温度分布趋

势基本一致,温度最大相差 11  , 这与实验结果

是一致的.图 7是对称截面局部区域流体温度分

布.可以看出: 模型 2和模型 3的流体温度分布范

围相同,但是高温核心区的长度略有不同,且温度

最大相差 15  .上述结果表明, 不同几何尺度模

型的引射流量比和主次流掺混程度基本相同.

如图 8 和 9所示,对称截面局部区域的压力

和水蒸气摩尔浓度的分布相似, 且对应空间点的

数值基本相等.由此得到以下结论:几何相似的模

型在保证主流速度、温度、压力等相同的条件下,

壁面温度和尾焰温度、压力、浓度等分布在对应空

间点上基本相同.

图 6� 混合管壁面温度等值线( K)

F ig. 6� T emperatur e cont ours of mixing duct w all ( K )
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图 7� 对称截面局部区域流体温度等值线( K )

F ig. 7� T emperatur e contours of flow on symmetr y section

图 8� 对称截面局部区域压力等值线( Pa)

F ig. 8� P ressure contours of f low on symmetr y section

图 9� 对称截面局部区域水蒸气摩尔百分比等值线

F ig . 9 � Mol per centag e cont ours of v apour on

symmetry section

4. 2 � 模化比对辐射强度的影响

图 10为四种模型在不同方位角( 0�为正对模

型尾部方向)的壁面辐射强度计算结果.图中的实

线表示的是 4个模型的辐射强度; 虚线表示的是

由几何相似比的平方关系外推的结果. 可以看出:

模型 1外推的三个结果分别与模型 2, 3, 4的计算

结果比较接近,最大相差 20% .由此,可以得出以

下结论: 几何相似的模型在满足主流速度、温度、

压力相同的条件下, 模型的计算结果基本可以外

推到真实物体,且壁面的红外辐射强度与模化比

的平方成比例.

图 11为 4种模型在不同方位角的尾焰辐射

强度的计算结果.可以看出:模型 1外推的三个结

果分别与模型 2, 3, 4的计算结果比较接近,最大

相差 21%.由此, 可以得出以下结论:几何相似的

模型在主流速度、温度、压力相同的条件下,模型

的计算结果可以外推到真实物体, 且尾焰的红外

辐射强度与模化比的 2. 32次方成比例.

图 10 � 模型在不同方位角的壁面辐射强度

Fig . 10� Infr ared radiation intensity of w all vs

azimuthal ang le

图 11 � 模型在不同方位角的尾焰辐射强度

Fig. 11 � Inf rared radiation intensit y of plume vs

azimuthal ang le

5 � 结 � 论

本文在基于 FLUENT 商用 CFD软件对直

升机红外抑制器的流场、温度场、浓度场计算的基
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础上,采用逆向蒙特卡罗法对实验模型进行了红

外辐射特征的数值研究,与相关实验数据的对比

表明计算结果与实验结果仅相差 15%, 验证了本

文计算方法和结果的正确性. 通过研究,得到以下

结论:

( 1) 几何相似的红外抑制器在主流入口速

度、温度等相同时,其引射流量比、壁面温度场、流

体温度场、压力场、摩尔浓度场等都极其相似,且

空间对应点的值基本相等,从而保证了尾焰和壁

面的红外辐射场的相似;

( 2) 在此条件下, 壁面红外辐射强度与几何

模化比的 2次方成正比;尾焰红外辐射强度与几

何模化比的 2. 32次方成正比;

( 3) 在本文研究的模化比范围内, 采用缩比

的实验模型所得到的研究结果可以根据本文的比

例关系推广应用于真实的状态.
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