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摘　　　要：航空发动机高温部件是发动机３～５μｍ上的重要红外辐射之一，对高温部件之一的中心锥的红

外抑制技术进行了数值研究．在中心锥前端布置气膜缝槽，缝槽几何参数经过优化设计，将部分外涵低温气

流经过支板引入中心锥，对支板和锥体壁面形成冲击冷却，在锥体前端形成气膜覆盖，使得支板与中心锥壁

面得到了有效冷却，两者平均温度分别降低２１．１％和４６．２％，冷却气量约为外涵流量的１．６％．喷管腔体３～
５μｍ波段上红外辐射得到有效抑制，喷管正后方红外辐射相比原型喷管降低３０％，０°～４５°范围内红外辐射则
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ｉｍｐｉｎｇｉｎｇ　ｃｏｏｌｉｎｇ

　　随着红外探测技术的发展，为了提高战场生
存力，对飞行器的红外隐身要求逐渐提高［１－２］．航
空发动机高温尾喷流与高温部件是飞行器３～５

μｍ波段上红外辐射的主要来源
［３］．异形喷口的

红外抑制特性是研究者关注的重点之一，张勃
等［４－５］对不同宽高比矩形喷管的红外辐射特性进
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行了数值与实验研究，发现随着宽高比增大，矩形
喷管红外抑制作用逐渐增强．张靖周等［６］对不同
形式的波瓣混合器的掺混与红外抑制特性进行了

数值分析，得到了明显的抑制规律．黄勇等［７］对小
突片结构对喷流红外辐射特性的影响进行了研

究．黄宏艳等［８］采用 Ｖ形尾缘，促进了内外流的
强化混合，明显缩减了喷管出口附近喷流的红外
辐射．发动机在不同工作条件下的红外辐射特性
是迥异的，刘友宏等［９］采用辐射传递方程（ＲＴＥ）
积分法研究了发动机排气系统及尾喷流在加力和

非加力两种状态下的红外光谱辐射特征，分析了
两者的区别．Ｐｒｅｓｚ等［１０］对喷管壁面冷却技术进
行了研究．可以看出，关于喷流红外抑制的研究开
展较多，而对占喷管腔体红外辐射约７０％～８０％
的高温部件的红外抑制技术则研究较少．本文针
对红外辐射贡献较强的中心锥的红外抑制技术开

展研究，将气膜冷却技术引入中心锥，利用外涵温
度较低的气流进行冷却，降低壁面温度，实现红外
抑制的目的．

１　物理模型与边界条件

未进行冷却的喷管原型腔体结构（简称原型
喷管）如图１所示，包括外涵、内涵、中心锥和支板
（沿周向成６０°等角度间隔分布）等部件．图中Ｙ
轴为喷管轴向，即尾喷流方向，Ｘ，Ｚ轴为径向．

图１　原型喷管腔体结构图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ｎｏｚｚｌｅ

本文在原型喷管基础上，选取周向角度为

６０°的周期性扇区模型（相邻两支板中间区域），如
图２所示，将外涵温度较低的冷气通过支板引入
中心锥，形成本文研究的冷却喷管模型（简称冷却
喷管）．为了清晰表达气膜缝槽几何结构，图２（ｂ）
中给出了图２（ａ）中Ａ向视图．可以看出，中心锥
的前端开设气膜缝槽，缝槽高度为０．５ｍｍ，通道
长度为２．５ｍｍ．一共采用４条缝槽，缝槽之间间
隔均为１５°，气流从气膜缝槽流出，在中心锥前端
形成气膜覆盖．本文对中心锥冷却对喷管腔体红

外辐射的抑制作用进行了数值模拟研究．

图２　喷管冷却腔体结构图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｃｏｏｌｅｄ　ｎｏｚｚｌｅ

２　计算域、计算网格与边界条件

文中计算域半径为０．６ｍ，长为５ｍ，周向范
围为弧度６０°的扇形区域，图３中给出了计算域周
期面上局部的网格划分．计算采用结构化网格，在
温度梯度较大的喷管壁面附近采用密集分布的网

格，网格间距沿径向和轴向逐渐增大．文中利用网
格数量分别为７９万，９１万和１０６万的三种网格
模型进行了网格试验，结果表明当网格数量为９１
万时取得网格独立解，故本文选取９１万网格为计
算网格．

图３　计算域周期面图

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｄｏｍａｉｎ

本文的计算条件如表１所示。
内涵气体参数模拟实际发动机尾焰参数，气

体中 ＣＯ２，ＣＯ，Ｈ２Ｏ 物质的 量 浓 度 分 别 为：

４．４％，０．１８％，和０．１％，外涵气流中 Ｏ２ 摩尔浓
度分布为０．２３２％，红外辐射计算在３～５μｍ波
段上展开．

１６５
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表１　进出口参数表

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ

总温／Ｋ 压力／Ｐａ

外涵 ３５０　 １７８　０００

内涵 ８４０　 １７５　０００

远场边界 ３００　 １０１　３２５

对涡扇发动机排气系统的固体壁面和燃气流

的温度场进行高精度模拟，是进行红外辐射特性
计算的基础．对壁面和燃气介质而言，随着温度的
升高，辐射换热增强，其对温度场的影响是不能忽
略的，其辐射传热采用Ｄｏ模型计算，喷管壁面采
用钢材料，做灰体假设．气体物性变化采用理想气
体方程计算．气流与壁面之间换热利用辐射、对流、
导热传热耦合方法求解，得到壁面温度场分布．

３　计算方法

在进行红外辐射计算时，必须首先得到流场
与温度场分布特性，本文中计算分为流场计算与
红外辐射场计算两个部分．
流场计算利用Ｆｌｕｅｎｔ软件进行，采用ＳＳＴ

（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）ｋ－ω模型进行模拟，各方
程均采用二阶迎风差分格式进行离散，耦合求解
并实施亚松弛．辐射传热采用Ｄｏ模型计算．
红外辐射场计算则采用离散传递法进行，其

实质是将微元面的入射辐射区域对应的立体角划

分为很多个小立体角，从而将计算壁面或者探测
点的入射辐射照度的三维空间积分问题转换为一

维多层介质内辐射亮度传输问题．其基本求解过
程如下：
首先求解辐射亮度传输方程，辐射亮度Ｌ为

单位时间在单位立体角内通过单位面积的辐射能

量．其方程描述了辐射能量在介质中沿着射线传
输的过程中能量的变化与吸收、发射和散射的相
互关系，是一个射线传输方向上的能量平衡方
程［１１］．方程形式如下式（１）所示：

ｄＬλ（Ｓ）
ｄ
烐烏 烑
Ｓ
（Ｃ）

＝－αλＬλ（Ｓ
烐烏 烑
）

（Ｅｘ）

＋αλＬλｂ（Ｓ
烐烏 烑
）

（Ｅｍ）

－σｓλＬλ（Ｓ
烐烏 烑
）

（Ｅｓ）

＋

σｓλ
４π∫ωｉ＝４πＬλ（Ｓ，ωｉ）Φ（λ，ω，ωｉ）ｄω

烐烏 烑

ｉ

（Ｓ）

（１）

式中Ｌλｂ是黑体的光谱辐射亮度，αλ，σｓλ分别是吸
收系数和散射系数，Φ（λ，ω，ωｉ）是相函数．公式
（１）中各项的物理意义为：（Ｃ）为单位时间内、经

过位于Ｓ处的单位面积、在ω方向的单位立体角
中传输的光谱能量经过单位距离的变化率；（Ｅｘ）
为由于介质吸收引起的光谱能量衰减；（Ｅｍ）为由
于介质发射引起的光谱能量增加；（Ｅｓ）为由于介
质散射引起的光谱能量衰减；（Ｓ）为由于空间各
个方向投射在Ｓ处的能量的散射引起的ω 方向
上的光谱能量的增加，本文暂未考虑介质散
射影响．
然后通过下式（２）求解光谱辐射照度 Ｈλ，辐

射照度Ｈ 为单位面积在单位时间内接收到的辐
射能量．其方程描述了辐射亮度和辐射照度之间
的转换关系，光谱形式如下式（２）所示：

Ｈλ ＝∫Ω
Ｌλ（Ｓ，ω）ｃｏｓβωｄω （２）

　　最后求取辐射强度，辐射强度Ｉ为辐射源在
单位时间内向单位立体角发射的能量，其光谱形
式的计算方程为

ＩＲλ，α ＝τλ，ａｔｍＨλ，αＲ２ （３）
式（３）中Ｒ为探测距离，τλ，ａｔｍ 为探测点和辐射源
之间大气的光谱透过率，α为探测方向对应的角
度，ＨＲ

λ，α 为探测点处对应角度上来自辐射源的照

度，ＩＲλ，α 为考虑大气吸收的光谱辐射强度．
光谱透过率τλ，ａｔｍ 采用 Ｍｏｄｔｒａｎ软件，根据本

文 中 数 值 模 拟 的 相 同 环 境 条 件 数 据 计 算

得到［１２－１３］．
本文红外辐射特性计算针对喷管高温部件与

尾喷流同时展开．

４　结果分析

本节分别从速度、温度和红外辐射几个方面
对冷却喷管与原型喷管的特性进行对比分析．

４．１　速度矢量分布

图４中给出了冷却喷管周期面上（图２（ａ））
局部区域不同轴向剖面上气流速度矢量分布．矢
量长度与速度大小成比例．如图中实心箭头所示，
部分外涵气流通过支板流入中心锥体，流量约占
外涵气流流量的１．６％．可以看出，气流在沿径向
向中心锥内部流动过程中，受到中心锥内部压力
场变化的影响，流动方向逐渐发生偏转．冷却流体
流动特性的变化使得中心锥对应位置换热特性发

生相应的变化．
图５中给出了中心锥内部气流的流线分布，

外涵气流通过支板进入中心锥后在压力场作用

下，分为两股向支板两侧流动．
从纸面向内观察发现，一股气流在锥内腔后

２６５
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图４　不同轴向剖面的速度分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

图５　喷管腔体内部流线图

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗ　ｌｉｎｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｃａｖｉｔｙ

端（图中１所示区域）形成顺时针漩涡，另一股在
前端（图中２所示区域）则形成一个逆时针旋涡，
流向前端的气流通过气膜狭缝流出锥体，贴附在
中心锥外壁表面（图中３所示区域）形成气膜．内
涵气流流过锥体表面，在其外部低压区形成一个
顺时针旋涡，气膜在这个涡旋的作用下，紧贴在在
锥体外壁面上，增强了壁面的冷却效果．
图６中给出了图２所示的４道气膜狭缝出口

处的气流速度矢量分布．可以看出，气膜缝槽起到
稳流的作用，流体流过缝槽后形成基本均匀的速
度分布，沿出口贴壁面向上流动，在壁面附近形成
良好的气膜覆盖，达到有效冷却的目的．图中各道
气膜采用相同的速度矢量比例，可以看出，靠近中
心锥锥顶处的第四道气膜出流速度较小，使得气
膜覆盖长度较短．

４．２　温度分布

图７（ａ），图７（ｂ）分别给出了冷却喷管与原型
喷管的中心锥和支板的温度分布．为了便于比较，
两张图采用了相同的温度标尺．
从图７（ａ）可以看出，在原型喷管中，整个中

图６　气膜狭缝出口剖面速度分布

Ｆｉｇ．６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　ｇａｓ　ｆｒｏｍ　ｆｉｌｍ　ｇａｐｓ

图７　高温部件温度分布（单位：Ｋ）

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｐａｒｔｓ
（ｕｎｉｔ：Ｋ）
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心锥与支板由于处在高温内涵气流中，受到气流
对流与辐射换热作用，壁面温度较高．
采用冷却技术后，喷管壁温分布相比原型喷

管发生了较大变化．中心锥与支板的平均温度相
比原型喷管分别降低了２１．１％与４６．１％（图７
（ｂ））．冷却气流在腔体内不同位置处流动状态的
改变使得冷却特性发生相应变化．在腔体前端，冷
却气流形成的涡旋强度较大，对腔体壁面造成有
效冲击冷却，壁面温度较低．而流向腔体后端的冷
却气流由于受到气膜出流的影响，对壁面冲击较
弱，冲击换热相对较弱，使得壁面温度略高．流出
缝槽的气流在中心锥顶端壁面上形成气膜，使得
中心锥对应位置壁面温度较低．
而对于支板，其前缘由于受到冷却气流强烈冲

击，壁面温度较低，而后缘壁面温度则相对较高．

４．３　红外辐射分布

对中心锥进行冷却有效降低了其红外辐射特

征，本文对冷却喷管与原型喷管在３～５μｍ波段
内喷管红外辐射特征进行了数值分析，并进行了
比较．
图８给出了考虑大气吸收时，从喷管正后方

１ｋｍ距离探测得到的喷管腔体（包括高温部件与
尾喷流）相对红外光谱辐射强度Ｉ／Ｃ１（Ｃ１ 为常
数）在３～５μｍ波段上的分布．可以看出，原型喷
管中，喷管相对红外光谱辐射强度较大，最大值达
到１．在３～４．１μｍ范围内，红外辐射主要来源于
喷管固体壁面，原型喷管壁面温度较高，辐射较
强，而冷却喷管中壁面温度大幅降低，使得对应波
段红外辐射明显减弱，约为前者的６５％；在４．１～
４．５μｍ波段范围内，红外辐射主要来源于尾喷流

ＣＯ２ 的吸收与发射，经过大气吸收，这部分的红
外辐射量值较小，在此波段上，原型喷管与冷却喷
管辐射特性接近，说明冷却对ＣＯ２ 的吸收与发射
特性影响较小．在４．５～５μｍ波段上，红外辐射依
然以固体壁面为主，冷却喷管固体壁面温度较低，
红外辐射明显小于原型．
图９中给出了３～５μｍ波段上，冷却喷管与

原型喷管在０°～９０°范围内的相对红外辐射强度

Ｉ／Ｃ２（Ｃ２ 为常数）分布．其值随测量角度增大逐渐
减小，在喷管后向小角度范围（０°～４５°）内，喷管
高温部件红外辐射强度较强，采用冷却技术对壁
面的降温效果明显，冷却喷管相比原型喷管的红
外辐射强度大幅减小．原型喷管中，其正后方相对
红外辐射强度达到１，而冷却喷管中，冷却技术的
采用使得喷管高温壁面温度降低，正后方的相对

图８　０°方向喷管红外光谱辐射强度分布

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｆｒｏｍ　０°

图９　有无冷却条件下，喷管红外辐射强度分布

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｏｒｉｇｉｎａｌ

ａｎｄ　ｃｏｏｌｅｄ　ｎｏｚｚｌｅｓ

红外辐射强度降低了３０％．随着角度增大，高温
壁面可视面积减小，冷却带来的红外抑制效果削
弱，冷却喷管和原型喷管的红外辐射特性区别逐
渐减小，当观测角度大于４５°后，红外辐射以尾喷
流为主，冷却喷管中冷却技术对尾喷流温度影响
较小，其与原型喷管的红外辐射量值基本相同．

４．４　推力特性

发动机推力特性是衡量发动机性能的重要参

数．采用中心锥冷却技术后，喷管内部流动发生了
改变，对发动机推力特性产生了影响，本文对冷却
喷管与原型喷管的发动机推力特性进行了比较．
发动机推力系数公式

Ｃ＝Ｆｒ／Ｆｉ
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　　根据上式，求出采用原型喷管时，推力系数为

０．９６８，冷却喷管中推力系数略有减小，为０．９３５．
可以看出，采用冷却措施后，对尾锥后的流场

产生了一定影响，使得推力系数有所降低．

５　结　论

本文针对某型发动机，采用气膜冷却技术，从
外涵引入冷却气流，对喷管中心锥壁面进行了有
效冷却，大幅降低了喷管腔体的红外辐射特征，具
体结论如下：

１）冷却喷管支板与中心锥表面温度明显降
低，平均温度相比原型喷管分别降低了２１．１％，

４６．２％；

２）冷却喷管红外辐射特征相比原型喷管大
幅降低，正后向降低了３０％，喷管后方４５°范围内
红外抑制效果明显增强．
３）冷却喷管中气膜出流对喷管内部流动产
生一定影响，推力系数降低了３．３％．

参考文献：
［１］　张宗斌，桑建华．发动机排气系统红外隐身技术研究［Ｊ］．

隐身技术，２００９（３）：２－４．

ＺＨＡＮＧ　Ｚｏｎｇｂｉｎ，ＳＡＮＧ　Ｊｉａｎｈｕａ．Ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｏｆ　ｉｎｆｒａｒｅｄ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　ｏｆ　ａｅｒｏｅｇｉｎｅ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｓｔｅａｌｔｈ　Ｔｅｃｈ－

ｎｏｌｏｇｙ，２００９（３）：２－４．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　航空发动机手册 编委会．航空发动机手册第七分册，进排

气装置［Ｍ］．北京：航空工业出版社，２００２．
［３］　金捷，朱谷君，徐南荣，等．发动机高速排气系统红外辐射

特性的数值计算与分析［Ｊ］．航空动力学报，２００２，１２（５）：

５８２－５８５．

ＪＩＮ　Ｊｉｅ，ＺＨＵ　Ｇｕｊｕｎ，ＸＵ　Ｎａｎｒｏｎｇ，ｅｔ　ａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕ－

ｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｆｏｒ　ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

ｈｉｇｈ－ｓｐｅｅｄ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗ－

ｅｒ，２００２，１２（５）：５８２－５８５．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］　张勃，吉洪湖．大宽高比矩形喷管的射流与外流的掺混特

性的数值研究［Ｊ］．航空动力学报，２００４，１９（２）：１０４－１１０．

ＺＨＡＮＧ　Ｂｏ，ＪＩ　Ｈｏｎｇｈｕ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｔｕｄｙ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ａｎｄ

ｅｘｔｅｒｎａｌ　ｆｌｏｗ　ｍｉｘｉｎｇ　ｆｏｒ　ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　ｎｏｚｚｌｅｓ　ｗｉｔｈ　ｌａｒｇｅ　ａｓ－

ｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２００４，１９（２）：

１０４－１１０．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　张勃，吉洪湖，罗明东，等，宽高比对尾向可见明火矩形喷

管红外抑制特性影响研究［Ｊ］．航空动力学报，２００７，２２
（１１）：１８２０－１８２５．

ＺＨＡＮＧ　Ｂｏ，ＪＩ　Ｈｏｎｇｈｕ，ＬＵＯ　Ｍｉｎｇｄｏｎｇ，ｅｔ　ａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａ－

ｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　ｔｏ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｓｕｐｐｒｅｓｓｉｎｇ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　ｎｏｚｚｌｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏ－

ｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２００７，２２（１１）：１８２０－１８２５．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　张靖周，单勇．直升机排气系统用波瓣喷管引射－混合式红

外抑制器研究［Ｊ］．航空学报，２００７，２８（１）：３２－３６．

ＺＨＡＮＧ　Ｊｉｎｇｚｈｏｕ，ＳＨＡＮ　Ｙｏｎｇ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｌｏｂｅｄ

ｎｏｚｚｌｅ　ｍｉｘｅｒ－ｅｊｅｃｔｏｒ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｓｕｐｐｒｅｓｓｏｒ　ｆｏｒ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｅｘ－

ｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ　ｅｔ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，

２００７，２８（１）：３２－３６．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　黄勇，郭志辉，魏福清．收扩喷管加小突片对尾喷流红外辐

射的影响［Ｊ］．航空动力报，２００１，１６（１）：１９－２２．

ＨＵＡＮＧ　Ｙｏｎｇ，ＧＵＯ　Ｚｈｉｈｕｉ，ＷＥＩ　Ｆｕｑｉｎｇ．Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｔａｂｓ

ｆｉｘｅｄ　ｏｎ　ａ　ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔ－ｄｉｖｅｒｇｅｎｔ　ｎｏｚｚｌｅ　ｏｎ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｏｆ　ｅｘｈａｕｓｔｉｎｇ　ｊｅｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２００１，１６
（１）：１９－２２．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　黄宏艳，王强．Ｖ形尾缘喷管流场与红外特性的数值模拟

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００８，３４（２）：１５８－１６１．

ＨＵＡＮＧ　Ｈｏｎｇｙａｎ，ＷＡＮＧ　Ｑｉａｎｇ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｏｎ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ａｎｄ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｃｈｅｖｒｏｎ　ｎｏｚｚｌｅｓ
［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ａｓ－

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８，３４（２）：１５８－１６１．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］　刘友宏，卲万仁，张锦绣．发动机排气系统及尾喷流的流场

和红外特征数值模拟［Ｊ］．航空动力学报，２００８，２３（４）：

５９１－５９７．

ＬＩＵ　Ｙｏｕｈｏｎｇ，ＳＨＡＯ　Ｗａｎｒｅｎ，ＺＨＡＮＧ　Ｊｉｎｘｉｕ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ａｎｄ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ａｎ

ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ｐｌｕｍｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２００８，２３（４）：５９１－５９７．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　Ｐｒｅｓｚ　Ｗ　Ｍ ，Ｎｅｌｓｏｎ　Ｃ　Ｂ．Ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｃｏｎ－

ｃｅｐｔｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－９４－３０８３，１９９４．
［１１］　Ｒｏｂｅｒｔ　Ｓ，Ｊｏｈｎ　Ｒ　Ｈ．Ｔｈｅｒｍａｌ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ［Ｍ］．

Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ　Ｄ　Ｃ：ＭｃＧｒａｗ－Ｈｉｌｌ　Ｂｏｏｋ　Ｃｏｍｐａｎｙ，１９９０．
［１２］　Ｏｎｔａｒ　Ｃｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ．ＰＣＭｏｄＷｉｎ　ｍａｎｕａｌ［Ｍ］．Ｎｏｒｔｈ　Ａｎ－

ｄｏｖｅｒ，ＭＡ：Ｏｎｔａｒ　Ｃｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ，１９９５．
［１３］　Ｌｕｄｗｉｇ　Ｃ　Ｂ，Ｍａｌｋｍｕｓ　Ｗ，Ｒｅａｒｄｏｎ　Ｊ　Ｅ，ｅｔ　ａｌ．Ｈａｎｄｂｏｏｋ　ｏｆ

ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｆｒｏｍ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｇａｓｅｓ［Ｒ］．ＮＡＳＡ－ＳＰ－

３０８０，１９７３．

５６５


