
第 24卷 第 10期
2009年 10月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 24 No . 10
Oct . 2009

文章编号 :100028055 (2009) 1022228207

某型涡扇排气系统缩比模型红外辐射特性实验
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摘　　　要 : 针对某型涡扇排气系统构建 1/ 5缩比模型 ,采用实验的方法验证了波瓣混合器能够降低涡扇发

动机排气系统红外辐射.结果表明 :相对于环形混合器 ,波瓣混合器使得排气系统出口尾焰温度降低 11 %左

右 ,3～5μm波段红外辐射在各探测角度内降低 7. 3 %～22. 6 % ;涵道比从 0. 233增加到 0. 685 ,排气系统出口

尾焰核心温度降低 21 %以上 ,红外辐射强度降低 30 %～59 % ;尾焰和排气系统内部壁面温度的降低使得排气

系统红外辐射强度大幅度降低.
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Abstract : One fif t h scaled model was const ructed for the t urbo2fan exhaust system ac2
cording to one2type engine for experimental research. The capability of inf rared radiation

suppression of t he lobed forced2mixer was validated by some model experiment s. The experi2
mental data show t he lobed forced2mixer can decrease t he exhaust system inf rared radiation.

In detail , t he lobed forced2mixer enhances the mixing between core flow and bypass flow to

decrease t he plume temperat ure by 11 % and inf rared radiation intensity by 7. 3 %～22. 6 %

wit hin 3～5μm band as compared to confluent mixer . The bypass ratio was enhanced f rom

0. 233 to 0. 685 , plume temperat ure reduced by 21 % and inf rared radiation intensity de2
pressed by 30 %～59 % at different detected angles wit hin 3～5μm band. The plume and in2
terior wall temperat ures decrease account s for t he depression of exhaust system radiation in2
tensity.

Key words : t urbo2fan exhaust system ; scaled model ; lobed forced2mixer ;

inf rared radiation

　　目前国内外现役主力战斗机 ( F215 , F216 ,

СУ227和 МиГ29等)普遍采用小涵道比涡扇发动

机作为动力装置 ,例如 F100 , F110 , АЛ31Ф,

РД33等 ,其涵道比大致介于 0. 48～0. 6之间.为
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了满足飞机超声速巡航和提高其红外隐身能力 ,

发动机排气喷管采用面积可调的收敛扩张型喷管

和内外涵强迫混合器[125 ] .

由于发动机排气系统筒体的绝大部分都置于

发动机舱中 ,喷管内部高温固体部件和尾焰就成

为最为重要的辐射源.虽然热喷流的红外辐射强

度在绝对值上远低于尾喷管内部的固体壁面 ,但

是热喷流的红外辐射能够传递到飞机的前向和侧

向 ,成为红外制导武器从前向和侧向攻击的主要

跟踪目标 ,因此摸清涡扇发动机热喷流气动、红外

辐射特性以及采用有效的内外涵强迫混合装置对

抑制热喷流的红外辐射、提高军用飞机的生存力

具有重要意义[6210 ] .

本文以某型涡扇发动机排气系统为原型 ,设

计了 1/ 5 缩比尺寸的排气系统实验模型.在原型

机排气系统环形混合器的基础上 ,保证内涵出口

面积相等 ,设计了波瓣强迫混合器结构.通过实验

测试了不同混合器结构和涵道比下的收扩喷管出

口截面和下游截面温度场分布 ,以及喷管内部和

尾焰沿 0°～90°探测方位的红外光谱辐射特性.通

过光谱辐射在 3～5μm和 8～14μm波段的积分

得到红外辐射强度分布规律 ,定量评价波瓣混合

器应用在涡扇排气系统中对红外辐射强度的抑制

效果.

1　实验介绍

1. 1　实验模型

本文研究的对象是根据某型涡扇发动机排气

系统结构确定的.模拟排气系统实验件包括内涵

道、外涵道、涡轮后支板、混合器、火焰稳定器、加

力燃烧室、尾喷管等 ,如图 1 所示. 模型总长

698. 2 mm ,内涵道直径 160 mm ,外涵道直径

206. 2 mm , 喉 道 直 径 191 mm , 尾 喷 口 直 径

200 mm.火焰稳定器分为径向火焰稳定器和环形

火焰稳定器 ,径向火焰稳定器周向 24 个均匀分

布 ,宽度 6. 8 mm ;环形火焰稳定器中心半径

40 mm ,扩张角度 40°.涡轮后支板周向 6 个均匀

分布 ,厚度5 mm.混合器分为环形混合器和波瓣

型混合器 ,如图 2所示 ,波瓣型混合器由 12个拱

门型波瓣组成 , 瓣角 36°, 瓣高 24. 5 mm , 瓣

宽20. 6 mm.

1. 2　实验系统与实验条件

如图 3所示 ,实验系统包括主流、次流、实验

模型、燃油系统和控制系统.主、次流由总额定流

量 1 kg/ s的高压压气机提供 ,模拟内外涵道流体 ,

其流量由上游的阀门和孔板流量计控制测量.主

流空气进入单管燃烧室后 ,与燃油系统供应的航

空煤油混合形成雾化混合气 ,经点火器点火燃烧 ,

再由稳定室整流 ,在稳定室中得到稳定、均匀流

场 ,进入排气系统内涵通道.主流温度热电偶测点

安置在稳定段出口由数字万用表监控 ,其温度值

可通过调节燃油量加以控制 ,温度脉动可以控制

在±6 ℃.次流气体沿外涵周向均分三股径向进

气后折转轴向流动.

图 3　实验装置照片

Fig. 3　Photo of test facility
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实验中主流温度控制在 1 010 K左右 ,次流

温度 305 K;通过调节主次流供气管道阀门将涵

道比分别控制在 0. 233 (主流流量为 0. 45854 kg/ s ,

次流流量为 0. 107 04 kg/ s)和 0. 685 (主流流量为

0. 401 23 kg/ s ,次流流量为 0. 274 93 kg/ s) 两种

状态.

1. 3　实验测试手段

为了测量尾喷流的温度分布 ,设计加工了镍

铬2镍硅温度测量十字耙 ,安装在三维坐标架上经

数据采集卡可以同时获取 25个点的温度.尾焰及

喷管内部红外辐射光谱采用 BOM EM 公司的

F TIR2MR104型红外光谱辐射计测量.在实验中

傅立叶变换光谱辐射计入射红外辐射除了目标的

红外辐射 ,还有背景的辐射 ,同时大气吸收产生的

衰减以及仪器在不同时间的响应对实验结果也有

影响.因此实验安排在夜间进行 ,尽可能的消除太

阳光辐射的干扰.将两块刷黑的木板分别放置在

目标后方和喷管外壁面前方 ,目标后方的黑板是

作为一个温度均匀的背景辐射在后期的数据处理

中可以去除 ;排气系统外壁面辐射在真实状态下

基本被发动机舱所遮蔽 ,因此实验中喷管外壁面

前方的黑板是为了遮挡喷管外壁面辐射 ,我们关

心的是喷流和喷管内部部件的红外辐射 ,也就是

红外制导导弹能够探测到的辐射目标源.大气衰

减的影响可以通过标准黑体光谱辐射实测值与理

论值比较加以修正 ,具体的方法在文献[6 ]中有详

细介绍.根据目标大小和仪器探测视场角的几何

关系确定了仪器与目标间的探测距离为 26 m.

2　实验结果与分析

2. 1　温度场分析

实验测量了喷口下游 0. 02 D ,1 D ,2. 8 D截面

的水平和垂直方向的尾焰温度分布 ,其中 D为喷

口直径.

在涵道比为 0. 233 时 ,喷口下游温度分布如

图 4所示 ,横坐标中 x , y , R 分别表示水平方向、

垂直方向和喷口半径 ,坐标 0点在喷口中心.水平

方向的温度相对于喷口中心显示出对称分布 ;在

喷口下游 0. 02 D截面 ,高温热燃气的影响范围宽

度大约就是喷口直径 ,高温区域较为平坦 ,能够明

显看出尾焰与外界环境冷气的边界 ;热喷流在向

下游发展的过程中扰动外界区域气体 ,在 1 D 截

面影响范围扩张至两倍的喷口直径 ,温度曲线变

为山峰状 ;到达 2. 8 D截面时 ,山峰状的分布更为

图 4　喷管下游各截面温度分布 (涵道比 B = 0. 233)

Fig. 4　Temperature dist ribution at nozzle downstream

(bypass ratio B = 0. 233)
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显著 ,喷管直径宽度以外区域的温度进一步提高 ,

例如 :在横坐标 2 R 处的外界气体温度达到

420 K ,同时核心流温度下降了 16. 5 %左右.波瓣

混合器起到的强化混合内外涵流体的作用要比环

形混合器强 ,这在三个测量界面上都可以体现 ,例

如 :热喷流在到达 2. 8 D截面时 ,波瓣强迫混合器

要比环形混合器尾焰温度低 11 %左右.

同 x方向温度分布相比较 , y 方向温度分布

所表现出的唯一不同的地方在于温度不对称分

布 ,如图 4 (b) ,即在三个截面上高温区域都向 y/ R

为正的方向偏.这恰恰说明了本文的实验喷管向

下偏转 5°的结构特征 ,如图 1所示.

涵道比增加到 0. 685后 ,如图 5 ,采用环形混

合器和波瓣混合器结构的排气系统出口尾焰中心

温度分别降低 21 %和 26 % ;排气尾焰温度向下游

发展的规律以及混合器造成的差异与涵道比

0. 233时一致 ,同样的可以看出波瓣混合器的强化

掺混能力要优于环形混合器.

2. 2　红外辐射场分析

就以上工况条件 ,测量了排气系统尾焰和内

部固体部件在 10°～90°范围内的红外辐射光谱.

0°方向为喷管尾向 ,在此方向可以见到排气喷管

内的火焰 ,以及高速热燃气可能影响到光谱辐射

计精密探测镜头 ,因此测量方位角从 10°开始.

图 6是涵道比为 0. 685时尾焰和喷管内部高

温部件 (在某些角度可以探测到内壁面、中心锥、

火焰稳定器等)的红外光谱辐射亮度 Lλ.红外光

谱辐射亮度定义为目标单位面积在单位波长内向

空间单位立体角发出的辐射能量.由图 6 (a)可以

看出 :3～5μm波段的红外辐射由两部分组成.第

一部分是 4. 2～5. 0μm和 3. 3～3. 6μm尾焰气体

辐射.具体的 ,4. 12～4. 22μm 和 4. 27～4. 5μm

波段的辐射主要是由于燃气中二氧化碳产生 ;

4. 5～5. 0μm波段的辐射主要是由于燃烧产生的

一氧化碳的辐射产生 ;另外在 4. 26μm波段二氧

化碳的强烈吸收形成了 4. 2～5. 0μm波段内两个

尖峰 ;3. 3～3. 6μm 的辐射主要是由于未燃烧完

全的碳氢化合物产生 ,这与 L udwig[11 ]提供的燃

气红外辐射特性数据和 Zachor [12 ]对燃气光谱辐

射特性分析结果是一致的.第二部分红外辐射是

3～4. 2μm和 4. 6～5. 0μm 波段的固体辐射 ,在

10°～40°探测范围内这两个波段的固体辐射相当

显著 ,而其他角度固体辐射几乎为零 ,这现象与物

理本质是相符合的.

图 5　喷管下游各截面温度分布 ( B = 0. 685)

Fig. 5　Temperature dist ribution at nozzle downstream

( B = 0. 685)

　　图 6 (b)中 8～14μm波段没有体现出强烈的

气体辐射特征 ,也就是说在这一波段的红外辐射
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几乎都是固体壁面辐射 ,且在探测角度大于 40°

后辐射基本为零 ,这与探测方位和目标的几何关

系一致 ,即在该角度后不可能探测到任何固体壁

面辐射 ;光谱辐射亮度曲线随波长的增加而减小 ,

符合壁面辐射的普朗克定律.

图 6、图 7对比可以看出 ,涵道比的增加仅仅

改变了对应波段光谱辐射亮度的具体数值 ,光谱

沿波长和方位角的分布保持相同 ;涵道比增加 ,对

应波段光谱辐射强度减弱 ,这一点从后文中的光

谱辐射积分值 ,即辐射强度值中更为明显.

图 6　红外光谱辐射亮度 ( B = 0. 685)

Fig. 6　Inf rared spect rum radiance ( B = 0. 685)

图 8是环形混合器排气系统尾焰和喷管内部

固体部件的红外辐射强度空间分布 ,红外辐射

强度 I定义为目标单位立体角发出的能量 ,单位

W/ sr ,可由式子 : I = L ·Ω·R计算得到.这里 L

为辐射亮度 ,由光谱辐射亮度积分而得 ;Ω是仪器

的视场角 ; R是探测距离.将不同结构、不同涵道

比和不同波段中辐射强度的最大值作为 Imax .可

以看出 :随探测角度增加 ,3～5μm波段的红外辐

射强度先急剧减小、后基本不变的趋势 ,造成这一

现象的原因在于 10°～30°的探测角度内可以观测

图 7　红外光谱辐射亮度 (B = 0. 233)

Fig. 7　Inf rared spect rum radiance ( B = 0. 233)

到排气系统内部固体部件 ,如喷管内壁面、中心

锥、火焰稳定器等 ,这些高温部件所发射出的红外

辐射在这些特定的角度内占主导 ;目标红外辐射

在不同涵道比下空间分布规律一致 ,涵道比的增

加可以大幅度减小目标红外辐射强度 ,大约在各

角度内降低 30 %～59 %.

同样的 ,随探测角度增加 8～14μm波段的红

外辐射强度先急剧减小、后保持不变的趋势 ,且在

55°以后大约为零.

由图 8、图 9 对比可以看出 ,在相同涵道比

下 ,波瓣混合器排气系统的红外辐射要显著低与

环形混合器排气系统 ,涵道比 0. 233 时 3～5μm

波段降低约 4. 8 %～19. 5 % ;涵道比 0. 685 时降

低约 7. 3 %～22. 6 % ,且都在 70°～90°范围内减

低的相对更为显著.由上文的温度场分析可以知

道 ,相对于环形混合器 ,波瓣混合器强化混合的性

能使得相同涵道比下的排气尾焰温度降低 ,这势

必是导致系统红外辐射降低的一个重要原因.但

是从上文的光谱辐射分析结果我们可以看出 ,在

10°和 20°的探测角下壁面的红外辐射绝对的高于

尾焰气体辐射 ,因此 10°～30°范围内红外辐射降
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低的另一个重要原因是由于波瓣混合器排气系统

内部高温壁面的辐射得到抑制.从波瓣混合器波

谷流过的外涵冷气以一定的角度冲击到下游火焰

稳定器 ,可能降低了其表面温度. 8～14μm 波段

红外辐射强度在涵道比增加时降低 1 %～3 %更

能够证实这一说法.

3　结　论

本文针对某型涡扇发动机排气系统 ,比较了

波瓣混合器和环形混合器两种结构下的排气尾焰

温度场分布和红外辐射特征分布.通过实验研究 ,

验证了波瓣混合器结构能够降低混合排气式涡扇

发动机排气系统红外辐射 ,得到了以下几点结论 :

1) 波瓣混合器起到的强化混合内外涵流体

的作用要比环形混合器强 ,波瓣强迫混合器排气

系统出口热喷流温度要比环形混合器尾焰温度低

11 %左右.

2) 涵道比从 0. 233增加到 0. 685后 ,采用环

形混合器和波瓣混合器结构的排气系统出口尾焰

中心温度分别降低 21 %和 26 %.

3) 3～5μm波段的红外辐射光谱体现了某些

探测方位尾焰和内部固体表面的共同辐射特征 ;

8～14μm波段的红外辐射主要是固体壁面辐射.

而且 8～14μm波段红外辐射在 10°和 20°方位要

高于 3～5μm波段.

4) 随探测角度增加 ,两个波段的红外辐射强

度先急剧减小 ,后基本不变 ;涵道比的增加可以大

幅度减小目标红外辐射强度 ,大约在各探测角度

内降低 30 %～59 % ,尤其是 10°和 20°方位.

5) 在相同涵道比下 ,波瓣混合器排气系统的

红外辐射要显著低于环形混合器排气系统 ,涵道

比 0. 233时 ,3～5μm波段降低 4. 8 %～19. 5 % ,

涵道比 0. 685时 ,降低 7. 3 %～22. 6 %.降低的原

因在于尾焰温度的减小和壁面 (如火焰稳定器)温

度的降低.
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