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摘　　　要：用数值计算的方法研究了涡扇发动机二元塞式喷管在３～５μｍ波段的红外辐射特性，并与轴对

称收扩喷管进行了对比．结果表明：无冷却措施时，相比于轴对称收扩喷管，二元塞式喷管在大部分探测角度

上红外辐射增强，只在小部分的探测角度范围内具有红外抑制作用，在窄边探测面内探测角为９０°方向上，其

红外辐射强度降低了５４％．若塞锥后部壁面温度降低３００Ｋ，二元塞式喷管在大部分探测角度范围内的红外

辐射强度明显低于轴对称喷管，在正尾向上的红外辐射强度降低了５７％；与轴对称喷管中心锥表面降低相同

温度相比，二元塞式喷管能取得更高的红外抑制效果，并且所付出的冷却代价较小．
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　　随着现代军事科技的发展，各种红外制导导
弹对飞机的威胁越来越大．有资料表明［１－２］：２０世
纪９０年代以前的几十年内被红外制导导弹击落
的飞机占总损失飞机的８０％以上．红外制导导弹
已成为作战飞机的主要威胁之一［３－４］．因此降低飞
机的红外辐射特征对提高其战场生存率具有重要

意义．飞机的红外辐射主要包括３～５μｍ和８～
１４μｍ两个波段，且以３～５μｍ波段的辐射为主，
而发动机排气系统的红外辐射是飞机在３～５μｍ
波段的主要辐射源，因此降低排气系统的红外辐
射特征是提高飞机的红外隐身性能的关键之一．
为了降低排气系统的红外辐射，国内外均发展了
许多红外抑制技术并得到了实际应用，主要包括
二元喷管技术、壁面冷却技术、强迫掺混技术等．
塞式喷管作为一种较特殊的喷管类型，在气动性
能和红外隐身方面都具有广阔的应用前景，尤其
当喷管的落压比很大，且喉道面积需要在较大范
围内调节时，塞式喷管的优势更为明显．美国的

Ｆ１５战斗机作为一种全天候的重型制空战斗机，
至今仍是美国空军的主力机型，在其发展历程中
曾对多种喷管和后机身组合的气动与红外辐射特

性进行了研究，其中就包括了多种类型的二元塞
式喷管．２００４年，美国“ＲＡＴＴＬＲＳ计划”的动力
装置ＹＪ１０２Ｒ涡喷发动机同样使用了塞式喷管．
相关研究结果［５］表明：相比于轴对称喷管，双喉道
二元塞式喷管的红外辐射强度降低了约９０％，红
外锁定距离降低了约４５％．自上世纪６０，７０年代
以来，国内外大量的研究人员对塞式喷管进行了
深入细致的研究．Ｋａｗｅｃｋｉ等［６］对塞锥可移动的
二元塞式喷管的气动性能稳定性进行了模型实验

研究．Ｍｉｙａｍｏｔｏ等［７］通过数值模拟的方法研究了
真实工况下二元塞式喷管的流动特性，他们的研
究表明二元塞式喷管在跨声速条件下的推力损失

较大，但通过结构优化设计能有效提升喷管的推
力水平．Ｖｅｒｍａ等［８］实验研究了塞式喷管底部压
力、喷管侧壁以及外部自由流对喷管气动性能的
影响．Ｃｌｅｒ等［９］对具有推力矢量和反向功能的二
元塞式喷管的气动性能进行了实验研究．李军伟
等［１０］研究了不同工况下塞式喷管的流场和换热

特性．王长辉等［１１］计算了不同外流条件下塞式喷
管的气动性能．郑孟伟等［１２］对塞式喷管的流场进
行了数值模拟并探讨了塞式喷管的设计参数．分
析可知：二元塞式喷管的研究主要集中在气动性
能方面，而红外辐射特性方面的研究较少，缺乏目
前红外探测器主要工作波段的红外辐射特征数

据．为定量地分析二元塞式喷管的红外辐射特征，
本文对一种二元塞式喷管的红外辐射强度进行了

计算，并与典型轴对称收扩喷管进行了对比．

１　流场计算

１．１　喷管物理模型

图１为轴对称收扩喷管几何结构示意图，图

２为本文计算的二元塞式喷管结构示意图．２种喷
管的几何结构除了喷管段以外均相同，且保证２
种喷管的总流量相等．二元塞式喷管的圆转矩过
渡段采用超椭圆过渡，出口的宽高比为２∶１，塞
锥前角为６０°，后角为３８°，塞锥高度为内涵道直
径的０．６倍，塞锥位于收敛扩张段流道中间，塞锥
的最高处与喷管壁面共同形成了喷管喉道．

图１　轴对称收扩喷管模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｃｏｎｖｅｒｇｅ－ｄｉｖｅｒｇｅ　ｎｏｚｚｌｅ

图２　二元塞式喷管模型

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｐｌｕｇ　ｎｏｚｚｌｅ

０３４２
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１．２　计算域与网格划分

为了较真实地反映喷流的流动情况，在喷管
径向上外流场直径为１５倍喷管进口直径，轴向上
外流场为４０倍喷管进口直径．选取了１／４喷管模
型进行计算，如图３所示．２种喷管模型均采用结
构化网格划分，网格量为１６０万左右，并通过网格
独立性验证表明流场结果不受网格数量的影响．

图３　流场计算域

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｇｉｏｎ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ

１．３　边界条件与计算方法

本文针对２种喷管在地面台架状态下的红外

辐射特征进行了计算，两喷管的进出口边界条件
相同．设置外流场边界为压力出口边界，压力为

１０１　３２５Ｐａ，温度为３００Ｋ．内涵道及外涵道均为压
力进口边界，温度分别为１　１００，４６０Ｋ．采用文献
［１３］所给出的方法，求得内涵道的ＣＯ２，Ｈ２Ｏ，和

ＣＯ的摩尔分数．对于二元塞式喷管，分别计算了
塞锥壁面不冷却和塞锥后表面分别降温１００，

２００，３００Ｋ情况下的红外辐射特征．流场数据以
及喷管腔体内的壁面温度均通过计算流体力学软

件计算得到，采用耦合显式求解器求解，湍流模型
为ｋ－ω两方程模型，摩尔分数场采用组分输运方
程计算，采用ＤＯ（ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｏｒｄｉｎａｔｅｓ）模型求解喷
管内辐射换热．

２　红外辐射特征计算

红外辐射特征的计算中，考虑了喷管内固体

壁面的发射和反射、燃气流的吸收和发射．通过

ＣＦＤ技术得到红外辐射特征计算所必需流场参
数，包括排气系统壁面、喷流的温度分布以及吸

收－发射性介质ＣＯ２，Ｈ２Ｏ，和ＣＯ的摩尔分数分
布；在流场和红外辐射特征的计算中将燃气设置
为理想气体、考虑到喷管的材质一般为不锈钢，故

将喷管设置为发射率为０．９的灰体壁面．红外辐
射特征采用本课题组自行发展的程序进行计

算［１４］，该程序通过流场计算中得到的喷管腔体壁
面温度和流场数据，求解辐射传输方程，得到喷管
的红外辐射特征，求解过程中不涉及辐射和对流
计算的耦合的问题．

２．１　红外计算域及方位角的设置

在计算二元塞式喷管的红外辐射特征时，考
虑到其速度场、温度场、组分摩尔分数的分布具有
对称性，因而计算了其窄探测面（即宽边对称面）
和宽边探测面（即窄边对称面）内尾向α＝０°～９０°
范围的红外辐射特征，如图４所示．而对于轴对称
收扩喷管，考虑到其流场分布具有轴对称的特点，
因此只计算了其水平平面内尾向α＝０°～９０°范围
的红外辐射特征．根据２种喷管温度场高温核心
区的计算结果，给定了２种喷管燃气流红外辐射
特征的计算域，如图５所示．

图４　探测角度的设置

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｄｅｔｅｃｔｉｎｇ　ａｎｇｌｅｓ

图５　红外计算域

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｇｉｏｎ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ

２．２　红外辐射特征的计算方法

排气系统红外辐射特征计算所求解的主要方

程是参与性介质内辐射亮度传输方程，其形式如
下：

１３４２
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４π∫ωｉ＝４πＬλ（Ｓ，ωｉ）Φ（λ，ω，ωｉ）ｄω

烐烏 烑

ｉ

（Ｓ）

（１）

公式中（Ｃ）为光谱能量经过单位距离的变化率；
（Ｅｘ）为由于吸收引起的光谱能量衰减；（Ｅｍ）为由
于发射引起的光谱能量增加；（Ｅｓ）为由于散射引
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．其中，Ｌλ（Ｓ）为Ｓ处的光谱辐射亮
度，αλ 为光谱吸收系数，σｓλ 为光谱散射系数，

Ｔλ（Ｓ）为Ｓ处的燃气温度，Φ（λ，ω，ωｉ）为相函数．
计算采用离散传递法，基本思路如图６所

示［１４］：①算喷管内固体壁面（如图中微元面ｍ）的
光谱辐射亮度，包括其自身辐射以及对周围固体
壁面和燃气流的入射辐射的反射．②计算探测点
（如图中点Ｏ）所在微元面的入射照度，首先将探
测点对排气系统所张的立体角进行离散，微元立
体角（如图中ΔΩｌ）的中心线（如图中ＡＢ）即辐射
线；然后对所有辐射线在其长度方向上进行离散，
求解方程逐个求出每条入射到探测点的辐射线的

光谱辐射亮度；最后将所有辐射线的光谱辐射亮
度求和，即为探测点所在微元面的入射光谱辐射
照度．③将探测点所在微元面的入射光谱辐射照
度转化为排气系统在探测点所在方向的光谱辐射

照度，再把光谱辐射强度对波长积分得到积分辐
射强度．

图６　探测点的入射辐射照度计算示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅ　ｒａｄｉａｔｉｏｎ　ｏｆ

ｄｅｔｅｃｔｉｖｅ　ｐｏｉｎｔ

２．３　红外辐射特征计算方法的验证

为了验证本文所采用红外辐射特征计算程序

的计算精度，本课题组通过模型实验的方法对其

进行了验证．采用 ＭＲ－１００型傅里叶变换光谱辐
射计对喷管的实验台模型红外辐射特征进行了测

量，结果表明：红外辐射强度的计算结果与实测结
果光谱分布和空间分布基本一致，空间辐射强度
误差不大于１７％，该红外计算程序具有工程实用
价值，具体实验数据见参考文献［１５］．

３　计算结果

３．１　流场计算结果

在红外辐射特征计算中，需要喷管的温度场、
压力场以及各组分的摩尔分数．这里给出了喷管
对称面上的温度分布和ＣＯ２ 摩尔分数，如图７至
图１０所示．可以看出温度分布和组分摩尔分数布
趋势相同，即高温核心区和组分摩尔分数高的区
域均处于喷管轴线附近．

图７　轴对称收扩喷管对称面静温分布
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图８　二元塞式喷管对称面静温分布
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图９　轴对称收扩喷管对称面ＣＯ２ 摩尔分数
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图１０　二元塞式喷管对称面ＣＯ２ 摩尔分数
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３．２　红外辐射特征计算结果

３．２．１　投影面积计算结果

一般认为，温度较高且投影面积大的部件，其
红外辐射的贡献就大．因而，为了得到二元塞式喷
管内主要固体部件红外辐射的空间分布规律，需
先分析各部件在探测方向上的投影面积．图１１给

图１１　二元塞式喷管主要部件的投影面积
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出了二元塞式喷管内主要部件投影面积Ａｐ 的空
间分布情况．由图可见，各部件的总投影面积随着
探测角度α的增加而不断降低．
窄边探测面内，塞锥后部在α≤８５°的范围内

存在投影面积，Ａｐ的变化趋势是随着探测角度的
增加逐渐减小．中心锥在α≤１０°范围内存在投影
面积，Ａｐ的变化趋势也是随着探测角度的增加逐
渐减小．内涵道（即涡轮）和径向火焰稳定器在

α≤１５°范围内存在投影面积，且随着探测角度的
增加Ａｐ逐渐减小．喷管壁在０°＜α＜９０°的范围内
存在投影面积，Ａｐ的变化趋势是随着探测角度的
增加先增加后减小．隔热屏在０°＜α＜３０°范围内
存在投影面积，Ａｐ 的变化趋势与喷管相同．周向
火焰稳定器和混合器在０°＜α＜２０°范围内存在投
影面积，Ａｐ的变化趋势也是随着探测角度的增加
先增加后减小．在宽边探测面内，各部件投影面积
随探测角度的变化规律基本和窄边探测面内的情

况类似，只是各部件可见范围变窄，投影面积的峰
值增大．
总体看来，塞锥后部、中心锥、内涵道、收敛扩

张段和隔热屏是投影面积较大的部件．

３．２．２　积分辐射强度计算结果

图１２（ａ）和图１２（ｂ）分别给出了窄边和宽边
探测面内，二元塞式喷管不冷却以及其塞锥后部
壁温分别降低１００，２００，３００Ｋ后无量纲积分辐射
强度Ｉ／Ｉａｘｉｓ，ｍａｘ分布，并与轴对称收扩喷管进行了
对比，其中Ｉａｘｉｓ，ｍａｘ为轴对称收扩喷管积分辐射强
度的最大值．由图可知：二元塞式喷管不冷却时，
窄边探测面探测角度α＝０°～８°和α＝６０°～９０°范
围内的积分辐射强度低于轴对称收扩喷管的积分

辐射强度，且在α＝０°方向上降低了２％，在α＝
９０°方向上降低了５４％．而在其它探测角度上，二
元塞式喷管的积分辐射强度明显大于轴对称收扩

喷管．在宽边探测面，α＝１０°～８５°范围内，二元塞
式喷管的积分辐射强度明显大于轴对称收扩喷

管，而只是在α＝０°～１０°以及α＝９０°方向上二元
塞式喷管的积分辐射强度略低于轴对称收扩喷

管．
塞锥后部壁面降温前后，二元塞式喷管积分

辐射强度的空间分布大体相似．当塞锥后部壁温
分别降低１００，２００，３００Ｋ时，塞式喷管的红外辐
射强度分别降低了约２７％，４４％，５７％．随着α的
增加，塞锥后部的投影面积不断减小，辐射贡献也
减小，因而其壁面降温对整个喷管红外辐射的抑
制作用不断减弱；当α＝９０°时，塞锥的投影面积为

３３４２
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０，故降低其壁面温度对喷管的红外辐射基本没有
影响．

图１２　二元塞式喷管积分辐射强度

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｔｅｇｒａｌ　ｒａｄｉａｎｔ　ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ　ｏｆ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｐｌｕｇ　ｎｏｚｚｌｅ

窄边探测面内，随着塞锥后部降温幅度ΔＴ
的增加，二元塞式喷红外抑制的作用范围逐渐扩
大；当ΔＴ ＝－３００Ｋ时，在α＝０°～９０°范围内，二
元塞式喷管的积分辐射强度均低于轴对称收扩喷

管，且在α＝０°和α＝９０°方向上，比轴对称收扩喷
管分别低５７．０％和５７．５％．
宽边探测面内，二元塞式喷管的积分辐射强

度随塞锥后部降温幅度的变化规律基本和窄边探

测面内的情况相似．但与窄边探测面不同的是，当
塞锥后部壁温降低３００Ｋ后，在２０°＜α＜４０°范围
内，二元塞式喷管的积分辐射强度仍略大于轴对
称收扩喷管，在α＝９０°方向上，二元塞式喷管的积

分辐射强度比轴对称收扩喷管低７％．

３．２．３　二元塞式和轴对称喷管红外抑制效果对比

图１３给出了轴对称喷管中心锥和二元塞式
喷管塞锥分别降温３００Ｋ后，２种喷管无量纲积
分辐射强度Ｉ／Ｉａｘｉｓ，ｍａｘ分布．由图可见：在α＝０°方
向上，相比于轴对称收扩喷管中心锥不降温的情
况，二元塞式喷管塞锥后部降温３００Ｋ后的辐射
强度降低了５７％，轴对称收扩喷管中心锥降温

３００Ｋ后辐射强度降低了４９％．二元塞式喷管（塞
锥降温３００Ｋ）在窄边探测面α＝０°～９０°以及宽边
探测面α＞４０°和α＜２０°范围内具有红外抑制效
果；而轴对称收扩喷管（中心锥降温３００Ｋ）只在

α≤１５°范围内具有红外抑制效果．

图１３　两种喷管红外抑制效果

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｓｔｒａｉｎｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｒａｄｉａｎｔ

ｆｏｒ　ｔｗｏ　ｎｏｚｚｌｅｓ

由表１可知：塞锥温度比中心锥低１００Ｋ左
右，塞锥表面压力比中心锥低２个标准大气压左
右．这意味着塞锥冷却比中心锥冷却的代价更小
且更容易实现．

表１　中心锥和塞锥壁面静温静压

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｎｅ　ａｎｄ　ｐｌｕｇ

轴对称收扩喷管 二元塞式喷管

中心锥
静压／Ｐａ　 ３９０　０００　 ３８４　４０９

静温／Ｋ　 １　１３０　 １　１３０

塞锥
静压／Ｐａ　 １５９　２０２

静温／Ｋ　 １　０３０

４３４２
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４　结　论

通过上述分析可以得出如下结论：

１）无冷却措施的条件下，二元塞式的辐射强
度在大部分的探测角度内均大于轴对称喷管，只
在窄边探测面α＝０°～８°和α＝６０°～９０°范围内，
以及宽边探测面α＝０°～１０°内有比较明显的红外
抑制效果，其辐射强度在窄边探测面α＝９０°方向
上比轴对称喷管降低了约５４％．
２）随着塞锥后部壁面温度的降低，二元塞式
喷管的红外辐射强度显著降低．当塞锥后部壁温
降低３００Ｋ后，二元塞式喷管大部分的探测角度
上均具有红外抑制效果，且在α＝０°方向上比轴对
称收扩喷管降低了约５７％．
３）当二元塞式喷管塞锥和轴对称收扩喷管
中心锥同时降温３００Ｋ时，二元塞式喷管的红外
抑制效果优于轴对称收扩喷管．相比于中心锥冷
却，塞锥冷却的代价更小，且更容易实现．
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