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摘 � � � 要: 针对齿冠形收敛喷管的气动和红外辐射特性进行了数值计算,并与常规收敛喷管进行了对比.

在本文研究范围内的结果表明: � 齿冠形收敛喷管的推力损失大于常规收敛喷管;  齿冠形尾缘引射外界大

气与主流掺混的能力强于常规收敛喷管, 核心区长度得到有效衰减; ! 齿冠形喷管的热喷流 3~ 5�m 红外辐

射强度在侧向相对常规收敛喷管的衰减量在 15%左右, 尾缘内倾角对于尾喷流红外辐射强度衰减的影响甚

微; ∀齿冠内倾时,尾向处能遮挡喷管内部热部件.
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Abstract: Computat ional fluid dynam ics/ intercoo led recuperated ( CFD/ IR) w as numeri�
cally simulated to invest igate the ef fects of the chevron st ructure on f low dynam ics and infra�
red radiation character ist ics of scaled turbofan eng ine conver gent nozzle. The results based

on the present parameters show that : ( 1) T he to tal pressure loss and thrust coef ficient loss

are bigg er in the chev ron converg ent no zzle than in the baseline case, these losses are w eak

w ith lit tle tab inclined angles. ( 2) T he chev ron converg ent no zzle could pump more seconda�
ry f low , and hence the core of plume for chev ron converg ent nozzle at tenuates faster than the

baseline nozzle. ( 3) T he plume 3~ 5�m infrared radiat ion for the chevron nozzle along later�
al direct ion is about 15% less than the baseline no zzle, the tab inclined ang le makes no dif fer�
ence in the plume infrared radiation suppr ession. ( 4) T he infr ared shelter from the inner ho t

components appears w hen the chevron tabs incline inside, the 3~ 5�m infrar ed radiat ion for

the chevron nozzle is r educed relatively by 10%~ 20% in comparison w ith the baseline nozzle

along t railing direct ion.

Key words: inf rared r adiat ion; chevr on converg ent nozzle; hot plume; scaled model;

numerical simulat ion
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� � 随着红外成像探测系统和红外制导武器的迅

速发展,作战飞机的生存力受到愈来愈严重的威

胁.在这种背景下,采取有效的措施来抑制或削弱

飞行器的红外辐射能量, 尤其是抑制发动机热部

件和尾喷焰的红外辐射信号, 已成为提高其战时

生存力所急需解决的关键技术[ 1] .

抑制发动机排气系统红外辐射特征的技术原

理在于降低喷管壁面温度和热喷流的排气温度、

缩减热喷流的核心长度以及对热喷流和热部件进

行有效的遮挡.国内外大量研究结果表明, 突片在

射流(高速和低速)的强化混合方面具有较好的效

果,使其具有降低热喷流噪声和红外辐射的

能力[ 2�12] .

本文借鉴突片激励热喷流掺混的原理, 针对

涡扇发动机排气系统缩比模型,对齿冠形收敛喷

管的气动和红外辐射特性进行了数值计算, 并与

常规收敛喷管进行了对比分析,获得了齿冠收敛

喷管尾缘突片内倾角对于收敛喷管推力和排气系

统红外辐射强度的影响规律.

1 � 物理模型

� � 物理模型由涡扇发动机涡轮后出口所有部件
组成,如图 1 所示, 包括内涵道、外涵道、整流支

板、内外涵道混合器、火焰稳定器、加力燃烧室筒

体、防震隔热屏、尾喷管. 齿冠形收敛喷管是在收

敛喷管尾部修型而成(图 2) , 齿根处喷口直径 d0

为 60. 4mm,收敛段角度约为 15#;锯齿数目为 6,

沿周向均匀分布, 详细参数见表 1, 表中, 内倾角

定义为锯齿顶线与收敛段母线延长线之间的夹角

�, 堵塞比定义为 1减去齿冠形收敛喷管等效出

口面积(所有出流面在发动机轴向的投影面积之

和)与常规基准收敛喷管出口面积的比值. 为使得

图 1� 涡扇发动机排气系统示意图

F ig. 1� Schematic of turbo fan exhaust system

图 2 � 齿冠喷管结构示意图

Fig . 2 � Schematic o f chev ron nozzle st ruct ur e

计算结果具有可比性, 选择常规收敛喷管基准出

口面积与内倾角 0#的锯齿喷口等效出口面积一

致.由于本文保持常规收敛喷管收敛段角度与齿

冠喷管相同,因此其轴向长度略大于齿冠喷管收

敛段长度,出口直径也略小于齿冠形喷管齿根处

喷口直径.

表 1� 齿冠喷管结构参数

Table 1 � Structure parameters of chevron nozzle

喷管

结构

锯齿

数

锯齿

顶长/ mm

锯齿

内倾角/ (#)

堵塞

比/ %

齿冠 1 6 17. 3 0 0

齿冠 2 6 17. 3 5 3. 95

齿冠 3 6 17. 3 10 9. 39

2 � 计算方法

2. 1 � 流场计算方法

� � 考虑到齿冠形收敛喷管和火焰稳定器等的复

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,在壁面附近采用局部加密网格,整个

计算区域的网格数达到 160 万. 流场计算使用

Fluent软件.

尾部采用突片修型后,发动机内外涵流量必

发生改变, 故为了进行发动机性能的比较, 内涵

道、外涵道进口边界给定质量流量入口,并且假定

进口参数均匀分布. 其中, 内涵道进口面积为

0� 00363m2 ,质量流量为 0. 876kg / s,总压 343000

Pa, 总温 970K; 外涵道进口面积为 0. 003 86 m2 ,

质量流量为 0. 246kg/ s,总压305000Pa,总温420

K.排气系统总长 248 mm, 外场边界给定为压力

出口.由于喷管出口处的压力并不是外界大气压

力,且出口截面流动并未充分发展,所以在尾喷管

出口外选取一个足够大的区域(约为尾喷口直径

的 20倍) ,其边界压力取为外界大气压力,其他变
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量按沿流向偏导数为零处理. 固体壁面采用无滑

移固壁边界条件,温度场计算时考虑壁面之间的

辐射传热, 排气系统内部各部件设定为流�固耦合
面,所有壁面发射率均设定为 0. 9. 在计算流场时

加入了组分输运模型以确定排气系统的气体组分

分布.假设内涵道入口气体为完全燃烧的燃气, 成

分主要是氮气、二氧化碳和水蒸气,据此可以求出

在主流进口处氮气、二氧化碳和水蒸气质量百分

比分别为 70. 6% , 20. 9% , 8. 5%; 外涵道及外场

边界为空气, 成分为氮气和氧气,其质量百分比分

别为 75. 6%和 24. 4% .

对于流场计算,本文采用 Realizable k� 紊流
模型和近壁区采用标准壁面函数.入口处的紊流

动能和紊流动能耗散率按照经验关系
[ 1]
选取为

kin = 0. 03u2in ,  in = k
1. 5
in / (0. 005de ) ( 1)

这里 de 为对应于主流入口的直径.

辐射模拟采用离散坐标模型, 流动与传热的

控制方程采用二阶迎风差分格式离散, 压力与速

度耦合采用 SIM PLEC ( semi�im licit method for

pressure�linked equat ions consistent ) 算法, 收敛

精度为 10
- 5
.

2. 2 � 红外辐射计算方法

� � 对于红外辐射特性的计算,本文采用正反射

线踪迹法[ 13�15]计算辐射能量.

其主要思想是: 跟踪喷管壁和尾焰对测点有

红外辐射贡献的所有光学行程,而后逆向确定这

些光学行程内所发射能量对测点的总和. 首先由

探测点发出射线并在人为给定的空间立体角内离

散,忽略散射,沿每个射线传递方向仅考虑吸收和

发射.如此可使原本复杂的三维问题化为一维多

层介质的辐射传输问题, 即: 若射线与尾焰相交,

则射线继续传递, 直到遇到喷管壁(如图 3 射线

1)或离开尾焰(如图 3射线 2) .

图 3 � 探测射线示意图

F ig. 3� Schematic detectiv e light

当射线遇到喷流边界, 则过程结束;当射线遇

到喷管壁,则假设该微元面(设为 i 面)为漫反射

表面并将射线向半球空间反射.若漫反射射线与

其他微元面有m 个交点,则 m个微元表面对该表

面的总照度可据下式求得:

H !, i = ∃
m

j= 1 %∀
j

L !, j cos#j d∃ ( 2)

式中 L !, j 为第 j 个微元表面的辐射亮度, #j 为第 j

个微元表面中心与微元面 i中心的连线和法方向

的夹角, ∃为第 j 个微元表面向微元面 i 所张的

立体角.于是,微元面 i的辐射边界条件可列为

L !, i (0) =  iL b, !( T i ) +
1-  i
%

H !, i ( 3)

式中右边第一项为微元面 i 的自身光谱辐射亮

度,第二项为微元面 i 对m 个微元表面入射辐射

的反射,  i 为微元面 i 的发射率.

逆向过程是从射线到达目标的最后一个交点

开始.逆向到达探测点的辐射能量输运方程如下:

dL !

dl
= - ka!L !+ k !L b! ( 4)

式中 ka! 和 k  ! 为光谱吸收、发射系数, k ! = ka! ,

L !为传输方向 l 上的光谱辐射亮度, L b! 为黑体

光谱辐射亮度.

为了求解一个射线行程内逆向到达探测点的

辐射能量,需要对式(4)进行空间离散. 将射线传

递全路径分为 n层,第 i 层厚度为 &l i , 用每层中

点参数代表该层, 将射线行程中共 n层的能量累

加,即可获得逆向射线上到达探测点的光谱辐射

亮度,即

L! = L
0
!∋1!∋2! & ∋n! + L

1
b!(1 - ∋1!) ∋2!∋3! & ∋n!+

&+ L
n- 1
b! (1 - ∋( n- 1)!) ∋n!+ L

n
b!(1- ∋n!) ( 5)

式中 L
i
b! 是用波数表示的光谱辐射亮度 L

i
b! =

c1!3

exp
c2 !
T i

- 1
(其中 c1 = 3. 742 ∋ 10

- 16
W ( m

2
,

c2 = 1. 438 ∋ 10- 2 m (K) , ∋i! = exp(- &lik i!) 为

第 i层的光谱透射率, ki! 是第 i 层的光谱吸收系

数.光谱吸收系数 k! 是根据各气体组分的分压

力、温度对红外辐射手册中标准状态的气体数据

进行修正后得到的
[ 14]

.

当射线遇到喷管壁时, L
0
!为壁面向逆着射线

传播方向发射的光谱辐射亮度, 由公式(3)求得.

若射线逸出尾焰, 则 L
0
! = 0 .

在跟踪完所有射线束后,根据简单的公式变

换,可获得给定的空间立体角内尾焰和喷管壁到

达探测点的辐射照度 H (W/ cm2
)

H = ∃
N
b

i= 1
∃
N

j = 1

L
n
!, ( i, j ) ( cos#j ( &∀j ( &!i ∋ 100

( 6)
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式中 N b为总波带数, 本文中共分 135个波带; N

为对测点有贡献的射线总数; #j 为第 j 个控制立

体角中心方向与其所在测点表面法线的夹角;

&∀j 为第 j 个控制立体角( sr) ; &!i 是第 i 个波带

的宽度,本文中取 10 cm
- 1
. 由于探测距离与目标

特征尺寸之比大于 10, 故可将目标作为点源处

理,其辐射强度 I 为

I ! = H !( R) (R2
( 7)

� � 考虑到喷管外壁面往往被机身遮挡, 因此本

文计算的辐射源由喷管内壁面和内部高温部件组

成的固体辐射和管内气体与尾焰组成的气体辐射

两部分组成. 在红外辐射计算程序中将以上两种

红外辐射强度分别输出加以分析.

辐射计算以发动机涡轮出口平面的中心点为

原点,以发动机主轴为中心线,观测点到发动机原

点距离 70倍排气系统筒体长,观测点与原点的连

线与发动机主轴中心线的夹角从 90#变化到- 90#,

参看图 4(由于对称性仅画出 0#~ 90#) .

图 4 � 辐射计算角度示意图

F ig . 4 � Schematic of radiation dir ect ion

3 � 结果与分析

3. 1 � 喷管气动性能

� � 总压恢复系数定义如下:

!=
1

A ou t%p *
outdA out

1
A in%p *

in dA in ( 8)

式中下标 in表示内外涵混合器出口, out 表示尾

喷管出口.用这样一个参数可以间接地衡量流动

掺混过程的压力损失.

推力系数定义如下:

C f =
F re

F th
( 9)

其中

F re = me ∋ V e + ( p e - p b) ∋ A e

F th = mideal ∋ 2 (R
(- 1

T
*
4 1 -

p b

p
*
4

(- 1
(

m ideal =
(
R

2
(+ 1

(+ 1
(- 1

∋ p
*
4

T
*
4

A eq(Mae )

式中 q(Mae ) 为出口马赫数对应的流量函数, 下

标 e表示尾喷管出口, 4 表示内外涵混合器出口,

p b表示出口背压, (为等熵指数(取 1. 33) .

引射比定义为外界大气由于主流卷吸作用而

加入主流的质量流量与喷流出口处主流质量流量

之比.

表 2为不同尾缘结构齿冠喷管的性能的相对

参数,以常规收敛喷管作为基准进行对比.

表 2� 喷管气动性能参数

Table 2 � Performance parameters of nozzle

喷管结构
相对总压

恢复系数

相对推力

系数

相对

引射比

常规收敛喷管 1 1 1

齿冠 1 0. 974 0. 973 2. 04

齿冠 2 0. 967 0. 956 2. 24

齿冠 3 0. 955 0. 939 2. 43

从表 2中可以看到以下两个重要特征:

1) 齿冠形尾缘压力损失普遍大于普通圆形

尾缘,且损失随齿冠内倾角增大而增大,推力系数

与总压恢复系数变化规律一致;

2) 齿冠形尾缘其引射外界大气与主流掺混

的能力明显强于圆形尾缘, 随着齿冠内倾角增大,

其引射外界大气能力增强.

3. 2 � 喷管出口下游轴线温度分布

� � 图 5为四种不同结构喷管出口下游轴线温度

分布. D c 为常规基准喷口直径, 出口截面定义为

图 5� 喷管下游出口轴线温度分布

F ig . 5 � Temperature at the ax is of plume
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锯齿喷口尾缘.

对于突片激励射流混合的研究指出 [ 4] : 突片

能在尾喷流的下游流场中形成一对旋转方向相反

的流向涡,由于流向涡的卷吸作用,把核心区的高

能量流体向附面层中传输, 同时把附面层的低能

量流体向核心区输送, 使核心区与附面层之间的

能量交换加强.同时由于锯齿尾缘,喷流与外流的

掺混位置有所迁移,因此,齿冠喷管热喷流高温核

心区温度衰减明显强于常规收敛喷管, 常规基准

喷口主流核心区大约在 7倍基准喷口直径处开始

急剧衰减,而齿冠喷口则在 5 倍基准喷口直径处

开始急剧衰减,大约缩短 2倍基准喷口直径,且其

优势在整个出口下游流场均能保持.

由于本文采取的齿冠状突片是在收敛喷管尾

缘设置的,齿冠 2和齿冠 3的内倾角均较小,因此

相对无内倾的齿冠 1 结构而言,未能形成强度更

大的流向涡. 随着齿冠喷管尾缘突片内倾角增大,

热喷流高温核心区温度衰减能力略有增强, 但增

强幅度并不明显, 由此可以预测,三种不同内倾角

突片对热喷流红外辐射强度的影响不会存在明显

的区别.

3. 3 � 红外辐射强度分布特征

� � 以常规收敛喷管 0#探测角方向热喷流或热

部件的红外辐射强度为基准分别定义热喷流或热

部件的红外辐射强度相对比( I r ) .

图 6为四种结构尾喷流 3~ 5�m 波段红外辐

射强度相对比分布.

图 6 � 尾喷流 3~ 5�m 辐射强度比

Fig . 6 � 3~ 5�m infra red r adiation intensity

ratio of plume

在正对喷口方向, 齿冠形收敛喷口和常规基

准收敛喷口的热喷流红外辐射强度基本相当. 在

喷口侧向大于后向轴线 30#夹角的探测范围内,

齿冠喷口热喷流的红外辐射强度相对基准喷口衰

减量可以达到 15%左右, 这与热喷流高温核心区

温度衰减相关,该数值与收扩喷管加装突片的热

喷流红外辐射抑制效果相差很大 [ 9] .

对于齿冠形收敛喷管,随着尾缘突片内倾角

增大,尾喷流的红外辐射强度略有降低,但降低效

果十分微弱,这证实了 3. 2节的估计.由于常规收

敛喷管出口直径略小于齿冠形喷管齿根处喷口直

径,且喷口出流为内外涵的混合排气喷流, 因此,

在收敛喷口处加装锯齿对于热喷流红外辐射衰减

量的影响并不显著.

图 7为四种结构 3~ 5�m 的内部高温部件

(包括如中心锥、火焰稳定器、防震隔热屏和筒体

内壁面等固体部件)红外辐射强度相对比.

图 7� 内部高温部件 3~ 5�m 辐射强度比

Fig . 7 � 3~ 5�m infrar ed r adiation intensity r atio

of inner ho t so lid str ucture

强红外辐射区积压在正对喷口后向 ) 10#之
间的视场方位内, 在主要的后向探测方向上,常规

收敛喷管红外辐射强度均大于齿冠形收敛喷管,

只有当齿冠尾缘内倾时, 才能起到遮挡喷管腔体

热部件的作用,随着齿冠形收敛喷管尾缘突片内

倾角角的增大,其遮挡效果得到一定的提高,在某

些探测方向上红外辐射强度可以得到 10% ~

20%左右的衰减. 分析其原因,尾缘突片能起到对

喷管腔体内部高温部件的局部遮挡作用.

一个值得注意的问题是,在正对喷口尾向, 热

喷流的红外辐射强度较排气系统内部高温固体部

件的红外辐射强度要低一到两个数量级, 红外辐

射的主要贡献来自喷管腔体内部的高温热部件,

但是,在偏离后向轴线角度大于 30#以后, 热喷流

的红外辐射已经与喷管腔体的红外辐射量级相

当,并且随着探测角度的增加而更为主要,在侧向

甚至成为主要的辐射源. 齿冠形收敛喷管相对于

常规收敛喷管,在后向有效降低热部件的红外辐

射强度,在侧向能有效降低热喷流的红外辐射强

度,因此具有相对较好的红外隐身能力.
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4 � 结 � 论

� � 在本文的研究条件下, 得到如下结论:

1) 齿冠形收敛喷管的推力系数略低于常规

收敛喷管,在较小的尾缘突片内倾角下,推力系数

的下降甚微.

2) 齿冠形收敛喷管具有较强的卷吸外界大

气与主流掺混的能力, 有利于缩减热喷流高温核

心区和衰减核心区峰值温度, 随着尾缘突片内倾

角增大,核心流峰值温度衰减略有增强.

3) 齿冠形收敛喷管相对于常规收敛喷管, 在

后向有效降低热部件的红外辐射强度, 可以达到

10%~ 20%; 在侧向能有效降低热喷流的红外辐

射强度,可以达到 15%左右. 因此具有相对较好

的红外隐身能力.
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