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涡扇发动机排气系统中心锥气膜冷却
结构的气动和红外辐射特性实验
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摘　　　要：以降低涡扇发动机排气系统红外辐射为目的，针对某型涡扇排气系统构建１／３缩比模型，采用

实验的方法比较了中心锥有／无冷却的排气系统喷流温度场和红外辐射场，验证了中心锥冷却结构能够大幅

度降低涡扇发动机排气系统尾向红外辐射强度．研究结果表明：中心锥表面在外涵气体冷却下温度降低，同时

尾焰核心温度也降低．当涵道比为０．３时，在０°～１０°范围内，气膜冷却中心锥体排气系统红外辐射降低２４％

～３２％；在２０°～９０°范围内，红外辐射强度降低０．８％～２．１％．当涵道比增加到０．８时，０°方向的红外辐射强

度降低６０％；２０°～９０°范围内的红外辐射强度降低了３３％～５１％．
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　　小涵道比涡扇发动机作为战斗机的动力装
置［１］，其排气系统的红外辐射源大都由两部分组
成：一是高温的排气尾焰辐射，其辐射具有全向特
征，甚至可向飞机前向传播，辐射能量占发动机整
体辐射的５％～１５％；二是高温的发动机排气系
统内腔辐射，内腔辐射涵盖了中心锥、合流环、火
焰稳定器、涡轮后支板、排气喷管内壁面等固体部
件的红外辐射．内腔辐射具有方向性，大约在尾向

２０°范围内，在此角度范围内其辐射能量占发动机
整体辐射的３０％～８０％．对于发动机排气尾焰，
可以通过内外涵混合器［２－４］、锯齿形喷口［５－７］、喷口
下遮挡［８］等措施进行红外抑制．对于排气系统内
腔，目前大都通过改变排气通道形状和喷口形状
来遮挡内腔红外辐射向后传播（如二元喷口［９－１２］、

Ｓ弯排气通道［１３］等），这些措施和手段势必带来
发动机排气系统结构的变化和气动性能的损失．
在发动机后向，排气系统内腔红外辐射要比尾焰
辐射高．因此，降低排气系统内腔红外辐射对减少
战斗机尾向导弹跟踪与探测有重要意义．就此，本
文提出一种气膜冷却中心锥结构和技术措施，在
不增加排气系统质量和结构复杂度的条件下，试
图降低中心锥体表面温度，从而大幅度降低排气
系统尾向红外辐射．
本文提出了气膜冷却中心锥降低发动机内腔

红外辐射概念，设计了涡扇发动机排气系统缩比
实验模型，以及气膜冷却中心锥实验件．通过实验
测试了不同中心锥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、中心锥表面温度
分布，以及喷管内腔和尾焰沿０°～９０°探测方位的
红外辐射强度分布规律，分析了气膜冷却中心锥
应用在涡扇排气系统中后对发动机排气系统总体

红外辐射的降低效果．

１　实验介绍

１．１　实验模型

本文研究的排气系统是按某型涡扇发动机排

气系统尺寸的１／３缩比而成．涡扇发动机排气系
统包括外涵、内涵、支板、混合器、火焰稳定器、加
力燃烧室、尾喷管等．图１表示无冷却中心锥排气
系统的局部结构（原型），内外涵气体在合流环下
游自由剪切混合，混合气体由收扩喷管排出，图１
中的中心锥直接与高温内涵气体接触，其表面温
度与内涵气体一致，对于尾向是重要的辐射源．
为了降低中心锥体表面温度，本文提出了一

图１　无冷却中心锥涡扇发动机排气系统局部示意

Ｆｉｇ．１　Ｐａｒｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ　ｗｉｔｈｏｕｔ

ｃｏｏｌｉｎｇ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ

种涡扇发动机气膜冷却中心锥排气系统，如图２．
其主要思想是：将部分外涵冷气体由外涵流道中
的８个导流猫耳引导流入空心的涡轮后支板；冷
气进入中心锥后，再由中心锥表面上布置的众多
小孔流出，在中心锥体表面形成气膜，从而降低中
心锥体表面温度．
实验中，有／无冷却结构的中心锥设计为可以

互换的结构部件，如图３（ａ）中安装了气膜冷却中
心锥，图３（ｂ）安装了无冷却的中心锥，图３（ｃ）是
中心锥表面气膜孔分布．安置在外涵通道内的８
个猫耳共设计了３组，在实验中同样可以互换，如
图４所示，各猫耳的宽相等，高度不同．大、中、小
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图２　中心锥气膜冷却中心锥排气系统结构示意

Ｆｉｇ．２　Ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ　ｗｉｔｈ

ｃｏｏｌｉｎｇ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ

图３　中心锥和气膜孔分布

Ｆｉｇ．３　Ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｆｉｌｍ　ｈｏｌｅｓ

图４　猫耳种类

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉｏｕｓ　ｉｎｌｅｔ　ｌｕｇｓ

猫耳的迎风面积分别为５００ｍｍ２，３７５ｍｍ２ 和２００
ｍｍ２．

１．２　实验系统与测试手段

一台高压鼓风机用来提供内涵气流，其流量
用变频器控制调节．内涵气流采用单管燃烧室加
温，内涵气流的温度脉动可控制在±３℃．外涵气
流由另一台高压鼓风机提供，并分成４股后进入
排气系统外涵通道，如图５所示．收扩喷管筒体与
内外涵出口截面通过法兰连接，连接后的整体结
构如图６（ｂ）所示，喷管尺寸如图６（ａ）所示．实验
中内涵流量为０．９ｋｇ／ｓ，内涵温度为８９３Ｋ；外涵
温度为３０５Ｋ，涵道比分别为０．３和０．８．

图５　内外涵进气装置

Ｆｉｇ．５　Ｐｈｏｔｏ　ｏｆ　ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ－ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｎｏｚｚｌｅ

图６　轴对称收扩喷管尺寸和实物图

Ｆｉｇ．６　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ａｎｄ　ｐｈｏｔｏ　ｏｆ　ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ－
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｎｏｚｚｌｅ

尾喷流温度由镍锘－镍硅热电偶温度耙测量．
将５根镍铬－镍硅铠装热电偶通过钎焊焊接到中
心锥内表面，以测量中心锥表面温度，如图７所
示．５根热电偶穿过中空的涡轮后支板后由外涵
壁面引出接温度巡检仪．
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图７　中心锥表面测点布置

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｔｅｓｔｉｎｇ　ｐｏｉｎｔ

尾焰及排气系统的红外辐射强度用ＦＴＩＲ－
ＭＲ１０４型红外光谱辐射计测量．红外辐射场测量
的方法在文献［４］中有详细介绍．红外光谱辐射计
与排气系统之间的探测距离为２６ｍ．

２　实验结果与分析

２．１　尾焰温度场分析

中心锥体上没有采取任何冷却措施（原型）的
排气系统喷口下游尾焰温度场的分布如图８所
示．在小涵道比状态下（Ｂ＝０．３，图８（ａ）），尾焰温

图８　原型中心锥排气系统喷口下游温度分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｌｕｍｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｔ

ｔｈｅ　ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ
（ｂａｓｅｌｉｎｅ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ）

度分布沿中心（ｘ＝０）基本对称；在距离喷口下游

０．５Ｄ（这里，Ｄ＝２１２ｍｍ是喷口直径）的位置，尾
焰高温区域的尺寸与喷口直径基本相同；尾焰在
向下游（ｚ方向）发展的过程中，尾焰与外界环境
温度的气体剪切混合，核心温度峰值衰减，外界环
境气体温度提高，其作用范围增加．例如：在喷口
下游３．０Ｄ 处的温度值较０．５Ｄ 处的温度降低

１２０Ｋ．
当涵道比增加到０．８后，喷口下游尾焰温度

分布分布规律与涵道比为０．３时的相似（图８
（ｂ））．两者的区别在于涵道比的增加不但降低了
尾焰的核心温度，而且使得尾焰的高温区域宽度
有所减小．例如：在喷口下游０．５Ｄ 的位置，涵道
比的增加降低了尾焰峰值温度１７ｋ．这说明外涵
冷气的增加对降低尾焰核心区长度、宽度都有利．
图９是气膜冷却中心锥排气系统在涵道比为

０．３和０．８状态下喷口下游尾焰温度分布．中心
锥表面开孔后，对尾焰的温度分布和向下游发展
规律没有影响，但是尾焰核心温度降低到７６３Ｋ

图９　气膜冷却中心锥排气系统喷口下游温度分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｌｕｍｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｔ

ｔｈｅ　ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｚｚｌｅ
（ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ）

２１



　第１期 单　勇等：涡扇发动机排气系统中心锥气膜冷却结构的气动和红外辐射特性实验

（Ｂ＝０．３时）和７２８Ｋ（Ｂ＝０．８时）．这说明有部分
的外涵冷气进入中心锥，并从中心锥表面孔中流
出，直接与内涵高温气体混合，从而降低尾焰核心
温度．

２．２　中心锥表面温度分析

在大猫耳结构下，中心锥表面温度分布如图

１０所示．可以看出：气膜冷却中心锥表面冷却效
果较好，涵道比为０．３时，与原型相比较最大降低
了约７０Ｋ；涵道比为０．８时，与原型相比较降低了
约１４０Ｋ．

图１０　不同中心锥表面温度

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｉｅｓ

图１１比较了气膜冷却中心锥在不同猫耳结
构下的中心锥表面温度．随着猫耳的迎风面积增
加，进入气膜冷却中心锥体的外涵冷气增加，从而
中心锥表面温度降低的越多．

图１１　不同猫耳结构下的中心锥表面温度分布

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｌｅｔ　ｌｕｇｓ

２．３　红外辐射场分析

图１２是原型中心锥排气系统红外辐射强度

分布．此处的红外辐射是排气尾焰和排气系统内

腔（包括中心锥、火焰稳定器、涡轮后支板、排气喷
管内壁面、加力筒体内壁面等）红外辐射的总和．
在不同涵道比下，其红外辐射强度沿０°～９０°方位
角的分布规律一致，０°方向的红外辐射最强达到

１００Ｗ／Ｓｒ左右．随着探测角度的增加，红外辐射
强度减小．随着涵道比的增加，在不同探测角度下
排气系统红外辐射都略微减低．

图１２　原型中心锥排气系统红外辐射强度

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ　ｗｉｔｈ　ｂａｓｅｌｉｎｅ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ

从图１３的光谱辐射亮度曲线中可以看出，在
不同探测角度下的固体壁面和尾焰的红外辐射贡

献各占比例．３～５μｍ波段的红外辐射由４．２～
４．６μｍ的尾焰气体辐射和３～４．２μｍ，４．６～５．０

μｍ波段的壁面辐射组成，这里的壁面是指排气
系统内腔中的壁面．在０°～４０°探测范围内由于可
以观察到排气系统内腔，因此在这两个波段内的

图１３　原型中心锥排气系统红外辐射

光谱分布（Ｂ＝０．３）

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｓｐｅｃｔｒｕｍ　ｒａｄｉａｎｃｅ　ｏｆ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ

ｗｉｔｈ　ｂａｓｅｌｉｎｅ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ（Ｂ＝０．３）

３１



航　空　动　力　学　报 第２７卷

红外光谱辐射亮度不为０，在其他角度壁面辐射
几乎为０；随着探测角度的增加，内腔壁面的可视
面积减小，总体红外辐射急剧降低．这里注意到在

０°～４０°探测范围内，内腔的红外辐射占主导，尤
其是０°方向表现出的固体壁面辐射占总体红外
辐射的决定性位置．因此，降低０°方位红外辐射
的有效手段就是降低内腔壁面温度，本文就是试
图通过降低中心锥体表面温度而降低峰值红外辐

射．
气膜冷却中心锥排气系统红外辐射强度空间

分布特征与原型中心锥体排气系统一致，如图１４
所示．两者最大的区别在于：０°～１０°范围内，气膜
冷却中心锥体排气系统的红外辐射得到较好的抑

制，涵道比为０．３时，红外辐射强度降低２４％～
３２％，这是因为在０°～１０°范围内的可视的气膜冷
却中心锥表面在外涵冷气对流换热作用下温度降

低；在２０°～９０°范围内，排气系统的红外辐射强度
降低了０．８％～２．１％，这是因为排气尾焰核心温
度在气膜冷却中心锥结构下有略微的降低．

图１４　开孔和原型中心锥排气系统红外辐射对比

Ｆｉｇ．１４　Ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ

ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ　ｗｉｔｈ／ｗｉｔｈｏｕｔ

ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ

当涵道比增加到０．８，气膜冷却中心锥排气
系统红外辐射抑制效果更加显著．在０°方向，气
膜冷却中心锥体排气系统的红外辐射强度降低

６０％，这是因为涵道比增加后中心锥表面温度降
低的更多；在２０°～９０°范围内，排气系统的红外辐
射强度降低了３３％～５１％，这是因为排气尾焰核
心温度在涵道比增加后降低得更多．

３　结　论

本文针对某型涡扇发动机排气系统，提出中

心锥气膜冷却抑制排气系统尾向红外辐射的概

念，并根据此概念设计了排气系统及有／无冷却中
心锥实验系统．通过实验测量，比较了无冷却中心
锥排气系统和气膜冷却中心锥排气系统的排气尾

焰温度场分布和红外辐射特征分布，验证了气膜
冷却中心锥结构能够大幅度降低涡扇发动机排气

系统尾向红外辐射，得到了以下几点结论：

１）与无冷却中心锥排气系统相比，气膜冷却
中心锥排气系统尾焰核心温度降低．这说明有部
分的外涵冷气进入中心锥，并从中心锥表面孔中
流出，直接与内涵高温气体混合，从而降低尾焰核
心温度．
２）气膜冷却中心锥表面冷却效果较好，涵道
比为０．３时，与原型相比最大降低了约７０Ｋ；涵道
比为０．８时，与原型相比较降低了约１４０Ｋ．随着
猫耳的迎风面积增加，进入气膜冷却中心锥体的
外涵冷气增加，从而中心锥表面温度降低得也
越多．
３）原型中心锥排气系统红外辐射强度在０°
方向最强，达到１００Ｗ／Ｓｒ左右．随着探测角度的
增加，红外辐射强度减小．光谱辐射亮度分布表现
了０°方向的固体壁面辐射占总体红外辐射的绝
大部分．因此，降低排气系统尾向红外辐射的有效
手段就是降低内腔壁面温度．
４）当涵道比为０．３时，在０°～１０°范围内，气
膜冷却中心锥体排气系统红外辐射降低２４％～
３２％；在２０°～９０°范围内，红外辐射强度降低

０．８％～２．１％．当涵道比增加到０．８时，０°方向的
红外辐射强度降低６０％，２０°～９０°范围内的红外
辐射强度降低了３３％～５１％．
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