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全遮挡导流支板对排气系统红外特性的影响
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摘　　　要：为了降低末级涡轮转子对排气系统尾向红外（ＩＲ）辐射贡献，对涡轮后导流支板进行低红外特

征结构设计，通过模型试验的方法研究了基准轴对称排气系统和不同支板冷却状态的全遮挡导流支板

（ＦＳＧＳ）排气系统的红外特性。研究结果表明：全遮挡导流支板表面温度低于末级涡轮表面温度，但全遮挡导

流支板结构会使下游隔热屏和喷管壁面温度明显升高；全遮挡导流支板对排气系统尾向０～１０°角域红外辐

射有较好的抑制作用，正尾向红外辐射强度比基准轴对称排气系统低１３．９％；支板壁面气膜冷能进一步降低

排气系统尾向０～１０°角域内的红外辐射强度，支板冷却气密流比（ＢＲ）为０．５、０．７和０．９时，全遮挡导流支板

排气系统０°方向的红外辐射强度的降幅分别为１８．１％、２５．８％和３４．５％。因此，带气膜冷却的全遮挡导流支

板是抑制末级涡轮对排气系统红外辐射贡献的一种非常有效的手段。
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　　在未来作战环境中，作战飞行器将面临敌方

天、空、地全方位红外探测系统的搜索和探测，以

及地空和空空红外制导导弹的攻击威胁。涡扇发

动机作为作战飞行器的主要动力装置，其排气系

统是飞行器尾向最重要的３～５μｍ波段（中波）红

外辐射源，因此发展排气系统红外隐身技术、降低

排气系统红外辐射强度是提高飞行器战场生存力

和战斗力的必要手段之一。

涡扇发动机排气系统高温腔体和热喷流对中

波红外辐射的贡献分别约占９０％和１０％，其中高

温腔体主要包括中心锥、末级涡轮叶片、导流支

板、火焰稳定器、加力燃烧室和喷管［１］。从辐射产

生的机理分析，常用的排气系统红外抑制措施主

要有［２］：①遮挡技术，通过遮挡红外辐射源，避免

或降低其被红外探测器直接观测的机会，如采用

二元喷管［３５］、遮挡板二元喷管［６］、Ｓ形二元喷

管［７］、塞式喷管［８１１］等不同几何构型的异形喷管

对排气腔体内部的高温辐射源形成遮挡，排气系

统尾向红外辐射强度明显降低。②高温壁面冷却

和尾喷流降温技术，包括中心锥和支板的气膜冷

却［１２］、喷管扩张段的气膜冷却［１３］等壁面冷却技

术，以及引射排气系统［１４］和横向射流技术［１５］等喷

流降温技术，相关数值模拟和试验研究均表明高

温壁面冷却可以大幅降低排气系统尾向小角域内

的红外辐射强度，而尾喷流降温则对排气系统侧

向的红外辐射有显著抑制作用。③合理的表面材

料选择，部件表面发射率是影响其红外辐射的重

要因素之一，部分学者［１６１７］通过模型试验研究发

现排气腔体中的高温部件表面采用低发射率材料

可抑制红外辐射，低温部件表面采用低发射率材

料却适得其反，因此排气腔体辐射是一个耦合问

题，不同位置表面的发射率选择应当合理，并非越

低对隐身越有利。

但对于末级涡轮叶片这一表面温度最高的强

红外辐射源，除了低发射率镀膜以外，无其他有效

的红外抑制手段。壁面冷却是降低固体表面红外

辐射的一种极为高效直接的措施，而传统发动机

从结构强度的角度不需要对末级涡轮转子进行冷

却，若出于红外隐身考虑冷却末级涡轮转子壁面，

转子的冷却结构会极其复杂，将大大增加设计与

制造难度高，在这样的情况下，本文提出将末级涡

轮下游的承力支板改型设计成对末级涡轮实现完

全遮挡的导流支板，并对全遮挡导流支板（ｆｕｌｌｙ

ｓｈｉｅｌｄｅｄｇｕｉｄｉｎｇｓｔｒｕｔ，ＦＳＧＳ）的表面进行冷却，

此时待冷却的导流支板是一个静止件，相较于末

级涡轮转子，其冷却结构的设计布置较为容易，最

终达到降低末级涡轮对排气系统红外辐射贡献的

目的，并通过模型试验揭示全遮挡导流支板的红

外抑制效果，摸索支板结构与支板壁面冷却对排

气系统红外特征的影响规律。

１　试验件与试验系统

１１　基准轴对称排气系统试验件

图１出了基准轴对称排气系统模型示意图，

主要由中心锥、导流支板、火焰稳定器、混合器、加

力筒、隔热屏以及轴对称喷管组成，该模型是某典

型发动机排气系统的缩比模型。根据此模型图设

计并加工基准轴对称排气系统模型试验件。

图１　基准轴对称排气系统模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌｏｆｂａｓｅｌｉｎｅａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍ

１２　全遮挡导流支板轴对称排气系统试验件

１．２．１　试验件模型

在基准轴对称排气系统的基础上，将导流支

板进行低红外特征设计，包括全遮挡的支板形面

与壁面气膜冷却结构设计，形成带有全遮挡导流

支板的排气系统，其简易结构如图２所示。

９７０２
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图２　全遮挡导流支板轴对称排气系统模型

Ｆｉｇ．２　ＭｏｄｅｌｏｆＦＳＧＳａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍ

１．２．２　全遮挡导流支板形面设计

弯曲的全遮挡导流支板形面构型直接影响流

道中的流动损失，为减小支板改型设计造成的排

气系统气动损失，需合理设计支板的形面。

支板形面的设计过程分为两步：①形面几何

模型构建。②采用数值模拟方法分析不同支板形

面对排气系统气动特性的影响，并选择气动较优

的支板形面作为本文试验研究的模型。

１）形面几何模型构建

采用文献［１８１９］中的光滑、单调连续的函数

曲线作为全遮挡导流支板的形面曲线，具体函数

方程见表１，表中给出的五种多项式方程对应的

曲线如图３所示。

表１　多项式曲线方程表达式

犜犪犫犾犲１　犉狌狀犮狋犻狅狀犲狓狆狉犲狊狊犻狅狀狅犳狆狅犾狔狀狅犿犻犪犾犮狌狉狏犲狊

类型 方程表达式

Ａ （珚狓）＝１０珚狓
２－２０珚狓３＋１５珚狓４－４珚狓５

Ｂ （珚狓）＝６珚狓
２－８珚狓３＋３珚狓４

Ｃ （珚狓）＝３珚狓
２－２珚狓３

Ｄ （珚狓）＝４珚狓
３－３珚狓４

Ｅ （珚狓）＝５珚狓
４－４珚狓５

　　将内涵通道中半径为狉的流道圆柱面展开获

得矩形平面，则以多项式函数曲线为形面线型的

全遮挡导流支板在矩形展开面上的曲线如图３所

示，其中狓轴表示排气系统轴向。假设全遮挡导

流支板形面线的纵坐标狔沿狓 轴的分布规律用

函数狔（狓）来表示，那么它可用如下函数形式来

描述：

狔（狓）＝狔０＋犪（狉）×
狓－狓０（ ）犔

其中（珚狓）为横向相对位置珚狓＝
狓－狓０
犔

的函数，犔

图３　全遮挡导流支板型线

Ｆｉｇ．３　ＣｕｒｖｅｏｆｔｈｅＦＳＧＳ

表示支板轴向长度、犪（狉）是单个支板在半径狉流

道上对应的周向弧长（是半径狉与支板个数的函

数）、（狓０，狔０）则是支板型线在进口截面处的起点

坐标。

２）气动性能影响的数值分析

采用商业ＣＦＤ计算软件Ｆｌｕｅｎｔ分别计算带

有上述５种不同形面线型全遮挡导流支板的轴对

称排气系统在发动机地面状态下的气动特性。

流场计算求解的基本方程有连续方程、动量

守恒方程、能量守恒方程和组分传输方程，湍流模

型选择ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ（ＳＳＴ）犽ω模型，选

择基于密度的求解器，离散格式采用二阶迎风差

分格式。

计算结果如图４所示，包括总压恢复系数σｎ、

推力系数犆ｆ与单位推力犉。

由流场数值计算结果可知，采用Ｄ型曲线方

程设计全遮挡导流支板形面时排气系统的总压恢

复系数与单位推力最高，推力系数较高，展现出的

综合气动性能最佳，因此选用Ｄ型曲线方程作为

全遮挡导流支板的形面构型曲线。假设：①末级

０８０２
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图４　气动特性数值仿真结果

Ｆｉｇ．４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｆｒｏｍ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓ

涡轮出口气流角为０°（即气流方向与排气系统轴

向一致）。②全遮挡导流支板的数量与基准轴对

称排气系统相同，均为８个，且设计过程中保证流

道阻塞比不变，设计得到了全遮挡导流支板如图

５所示。

在支板形面的设计中是将传统的承力支板改

变为全遮挡的导流支板。在实际工程应用时可将

全遮挡导流支板与加力燃烧室火焰稳定器及喷油

杆等进行一体化设计，但这一点不属于本文的研

究范围，不予详述。

１．２．３　全遮挡导流支板壁面冷却结构设计

全遮挡导流支板对末级涡轮表面的辐射有十

分显著的遮挡效果，但全遮挡导流支板本身也处

于内涵高温燃气流的包裹之中，这使得全遮挡导

流支板取代了末级涡轮转子成为了一个不可忽视

的排气系统红外辐射源。为此，需通过气膜冷却

图５　全遮挡导流支板模型

Ｆｉｇ．５　ＭｏｄｅｌｏｆｔｈｅＦＳＧＳ

的方式来降低全遮挡导流支板的红外辐射。

由图５可以看出，从排气系统尾向无法直接

观测到全遮挡导流支板的压力面，全遮挡导流支

板对于排气系统尾向的红外辐射贡献均来自于支

板的吸力面和支板后端面，因此需要在全遮挡导

流支板的吸力面和后端面布置气膜孔，对壁面进

行气膜冷却，冷却气膜孔的布置方式参考文

献［１５］中排气系统喷管壁面的气膜孔布置方式，

即气膜孔孔径为１ｍｍ，孔倾角为２０°，孔排布方式

为差排分布，孔间距４ｍｍ，孔排距１０ｍｍ，第一排

孔距支板后端面５ｍｍ。图６给出了全遮挡导流

支板冷却结构示意图。

图６　全遮挡导流支板的气膜冷却结构

Ｆｉｇ．６　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｏｎＦＳＧＳ

１．２．４　全遮挡导流支板排气系统总装结构

图７（ａ）给出了一个全遮挡导流支板的试验

件照片。支板为中空结构，吸力面和后端面开有

气膜孔。模型试验中支板的冷却用气是从排气系

统外部引入，因此支板上方连接了一段冷却气通

道，使支板内腔与外界相通，冷却气从外界经过冷

却通道进入支板内腔，而后全部从气膜孔流出，汇

入主流。８个支板安装于排气系统上后的结构如

１８０２
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图７（ｂ）所示。图７（ｃ）给出了全遮挡导流支板排

气系统的总装试验件照片。

图７　全遮挡导流支板及排气系统试验件

Ｆｉｇ．７　ＴｅｓｔｓｅｃｔｉｏｎｏｆＦＳＧＳａｎｄｅｘｈｕａｓｔｓｙｓｔｅｍ

１３　试验系统

图８是涡扇发动机排气系统模型试验系统示

意图，图９为实物图。该试验台由燃气发生器系

统、冷却气供给系统和试验段３部分组成。试验

过程中，燃气发生器系统为试验段提供排气系统

内涵高温燃气和外涵气流，冷却气供给系统为试

验段待冷却部件提供高压常温冷却气。

图８　排气系统红外特性模型试验系统示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍｓｃｈｅｍａｔｉｃｆｏｒｉｎｆｒａｒｅｄｓｉｇｎａｔｕｒｅｓｏｆｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍ

图９　模型试验系统实物照片

Ｆｉｇ．９　Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

２　试验状态与测量方法

２１　试验状态

根据实验室现有试验条件，本模型试验中排

气系统的试验状态可以保证进口气流总温接近发

动机某典型工况，且涵道比与该工况相同，但质量

流量达不到实际状态。最终的试验状态选择为：

内涵进口气流总温为５５０℃，质量流量为０．７５

ｋｇ／ｓ；外涵进口总温为１１１℃，质量流量为０．２２５

２８０２
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ｋｇ／ｓ。内外涵气流总温分别由热电偶犪１ 和犪２ 监

测，热电偶布置位置见图１０；质量流量采用孔板

流量计测量，孔板流量计的设计、制造和安装使用

完全遵守国标（ＧＢ／Ｔ２６２４９３）的规定，测量误差

为±１．８２％。本文所有试验状态中排气系统的进

口气流条件保持相同。

图１０　试验件热电偶编号

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅｎｕｍｂｅｒｏｎｔｈｅｔｅｓｔｓｅｃｔｉｏｎ

　　根据排气系统类型和全遮挡导流支板表面冷

却状态的不同，设计了５组试验，如表２所示。表

中的密流比（ＢＲ，记为犚ｂ）的定义式如下：

犚ｂ＝
ρｃ狌ｃ

ρｇ狌ｇ

其中ρｃ、ρｇ 分别是冷气流与主流的密度，狌ｃ、狌ｇ 分

别表示冷气流与主流的速度。

试验中的冷却气由空气压缩机供给，气流温

度为３０３Ｋ。根据犚ｂ的定义式、主流状态参数以

及试验件几何尺寸可知犚ｂ为０．５、０．７和０．９时，

冷却气流量占主流流量的百分比分别为２．２８％、

３．１９％和４．１０％。

表２　红外特性试验测试方案

犜犪犫犾犲２　犛犮犺犲犿犲狅犳犻狀犳狉犪狉犲犱狊犻犵狀犪狋狌狉犲狊狋犲狊狋

排气系统类型 密流比（犚ｂ） 试验代号

基准排气系统 Ｃａｓｅ１

全遮挡导流支板排气系统 Ｃａｓｅ２

全遮挡导流支板排气系统 ０．５ Ｃａｓｅ３

全遮挡导流支板排气系统 ０．７ Ｃａｓｅ４

全遮挡导流支板排气系统 ０．９ Ｃａｓｅ５

２２　试验件表面温度测量

图１０标出了试验件上全部壁面温度测量热

电偶的布置情况，其中中心锥壁面静温测点５个，

对应编号为１～５；隔热屏壁面静温测点４个，对

应编号为６～９；喷管壁面静温测点５个，对应编

号为１０～１４；支板壁面静温测点１２个，对应编号

为１５～２６；共计２６个测点。测量静温的热电偶

采用埋入式布置方式。

本文温度测量均采用 Ｋ 型热电偶，在试验

前，实验中所使用的热电偶在计量院中进行了标

定，标定结果表明，在２０～８５０℃的温度范围（即

本文试验的温度范围）内，该型热电偶测温的误差

为±０．８６％。

２３　红外辐射测量

试验过程中排气系统的红外辐射特性信息通

过红外光谱辐射计测试获得。红外辐射测量系统

如图１１所示，由傅里叶变换红外光谱辐射计、数

据采集计算机和标准黑体等组成。试验安排于夜

间进行，并在被测排气系统周围布置常温背景板，

最大程度降低太阳辐射、环境辐射和复杂背景辐

射对目标红外辐射测试结果的影响。

本试验的试验台、红外测试系统、测试方法、

测量流程以及测试人员与文献［１７］中的相同，文

献［１７］分析了此红外辐射特征模型试验测试系统

的测量不确定度，得到的测试误差为１０．７％，为

了节省篇幅，本文不再进行测试不确定的详细分

析，基本认为的红外特性试验的测试误差在１１％

左右。

排气系统红外特性的测试角度α（测试方向

与排气系统轴线方向的锐角夹角）覆盖排气系统

尾向０～９０°方向范围，包含０°、１°、２°、３°、４°、５°、

６°、７°、８°、９°、１０°、１５°、２０°、３０°、４５°、６０°、７５°和９０°

共１８个测点，如图１２所示。图中的狉表示测试

距离，即红外光谱辐射计与排气系统出口截面的

３８０２
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图１１　红外特性测量系统

Ｆｉｇ．１１　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｏｆｉｎｆｒａｒｅｄｓｉｇｎａｔｕｒｅｓ

图１２　排气系统红外特性测点分布

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｎｆｒａｒｅｄｓｉｇｎａｔｕｒｅｓｍｅａｓｕｒｉｎｇ

ｐｏｉｎｔｓｆｏｒｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍ

水平距离，本试验的测试距离狋＝３３．５ｍ。

３　结果与讨论

３１　排气系统壁面温度分布

试验测试了基准轴对称排气系统与不同冷却

状态下的全遮挡导流支板排气系统的腔体壁面温

度（狋），图１３给出了基准轴对称排气系统与非冷

却状态下的全遮挡导流支板排气系统的腔体壁面

温度分布对比结果，图１４给出了支板在不同冷却

状态下的全遮挡导流支板排气系统腔体壁面温度

分布对比结果。

３．１．１　未冷却状态结果分析

从图１３（ａ）中可以发现，全遮挡导流支板排

气系统的中心锥表面温度与基准轴对称排气系统

相近，但其隔热屏和喷管壁面温度明显高于基准

轴对称排气系统。因为试验中排气系统的内外涵

来流状态、流量、排气系统外表面散热环境、排气

系统出口环境压力均未改变，所以上述现象产生

的主要原因是全遮挡导流支板结构出口产生了流

向涡，增强了内外涵气流掺混作用，引起腔体中原

贴壁流动的外涵冷空气温度显著升高，导致壁面

温度随之升高。另外由从图１３（ｂ）可知，全遮挡

导流支板表面平均温度约为４５１．５℃，这个温度

低于末级涡轮叶片表面温度（约５４０℃）。

图１３　排气系统壁面温度分布（犚ｂ＝０）

Ｆｉｇ．１３　Ｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍ

（犚ｂ＝０）

３．１．２　冷却状态结果分析

图１４（ｂ）是全遮挡导流支板在不同壁面冷却

气密流比状态下的支板壁面温度分布测量结果，

图中可以看出，支板壁面采用气膜冷却，表面温度

显著降低，且随着冷却气密流比增加，支板表面温

度进一步下降，冷却气密流比为０．５、０．７和０．９

状态下支板壁面温度的降低幅度分别为９７．６、

１２４．７、１６６．４℃。相较于非冷却状态，支板冷却

状态下的排气系统中心锥表面、隔热屏表面和喷

管表面温度也有小幅度的降低，如图１４（ａ）所示，这

４８０２
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图１４　冷却状态全遮挡导流支板排气系统壁面温度分布

Ｆｉｇ．１４　ＷａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＦＳＧＳｅｘｈａｕｓｔ

ｓｙｓｔｅｍｏｎｃｏｏｌｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

是支板冷却气流入排气腔体后产生的微弱影响。

３２　排气系统红外辐射强度分布

试验获得了基准轴对称排气系统与不同冷却

状态下的全遮挡导流支板排气系统的红外辐射强

度分布情况。

３．２．１　未冷却状态结果分析

图１５给出了基准轴对称排气系统与非冷却

状态全遮挡导流支板排气系统红外特性测试结

果，其中犐λ 表示光谱辐射强度，表示犐表示积分

辐射强度。从光谱图中可以看出，排气系统０°方

向上光谱曲线特征主要体现出强固体辐射与气体

吸收的综合作用，连续的高温排气腔体壁面辐射

经过喷流时被Ｈ２Ｏ和ＣＯ２ 选择性吸收，其中３．２

μｍ和４．８μｍ附近是弱吸收带、４．２μｍ附近为强

吸收带；而４５°方向上光谱曲线特征则是固体辐

射、气体辐射与气体吸收的综合体现。从积分辐

射图中可以发现，排气系统尾向０～１０°角域范围

图１５　基准与全遮挡导流支板排气系统红外特征分布

（犚ｂ＝０）

Ｆｉｇ．１５　Ｉｎｆｒａｒｅｄｓｉｇｎａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｂａｓｅｌｉｎｅ

ｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍａｎｄＦＳＧＳｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍ（犚ｂ＝０）

内全遮挡导流支板排气系统的红外辐射强度低于

基准轴对称排气系统，且正尾向（α＝０°）上红外辐

射强度的降幅最大，为１３．９％。分析可知，基准

轴对称排气系统尾向小角域范围的主要红外辐射

源是中心锥和末级涡轮叶片，而全遮挡导流支板

对末级涡轮叶片形成了完全遮挡，且全遮挡导流

支板表面温度低于末级涡轮叶片表面温度，因此

全遮挡导流支板排气系统的红外辐射强度小于基

准轴对称排气系统。而排气系统尾向２０°～６０°角

域范围内全遮挡导流支板排气系统的红外辐射强

度高于基准轴对称排气系统，这是由于此角域范围

排气系统的红外辐射主要是来源于隔热屏和喷管

壁面这两个部件的有效辐射（包括部件自身辐射与

反射辐射），结合图１３（ａ）的温度测试结果可知，全

遮挡导流支板引起了下游隔热屏和喷管壁面温度
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的上升，导致这两个部件的自身辐射显著增强。

３．２．２　冷却状态结果分析

图１６给出了全遮挡导流支板在不同冷却状

态下的排气系统红外特性测试结果。从排气系统

正尾向的光谱辐射谱线来看（图１６（ａ）），导流支

板采用气膜冷却，排气系统４．２～４．４μｍ波段的

光谱无明显变化，４．２～４．４μｍ波段以外的光谱

强度值逐渐下降，这意味着气膜冷却可以有效抑

制固体壁面辐射，而对气体辐射的影响较小。从

排气系统积分辐射强度分布图（图１６（ｂ））中可以

发现，导流支板采用气膜冷却对排气系统尾向全

方位的红外辐射都有抑制效果，其中０～１０°角域

范围内的红外辐射强度降低最为显著，且冷却气

密流比越大，排气系统的红外辐射强度降幅也越

大。导流支板冷却气密流比为０．５、０．７和０．９时

图１６　冷却状态下全遮挡导流支板排气系统的红外

特性分布

Ｆｉｇ．１６　ＩｎｆｒａｒｅｄｓｉｇｎａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆＦＳＧＳ

ｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍｉｎｃｏｏｌｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

的排气系统正尾向红外辐射强度与未冷却状态相

比，降幅分别为１８．１％、２５．８％和３４．５％；与基准

轴对称排气系统相比，下降幅度更为显著，分别为

２９．４９％、３６．１３％和４３．５７％。支板冷却对尾向

２０°～６０°角域的红外辐射也起一定抑制作用，结

合图１５（ｂ）可以发现，当支板冷却密流比为０．９

时，排气系统２０°～６０°角域内的红外辐射与基准

排气系统的红外辐射强度相当。前文提到隔热屏

与喷管壁面是排气系统尾向２０°～６０°方向上的主

要红外辐射源，对比图１４（ａ）与图１５（ａ）的温度测

试结果可知，虽然支板冷却使得隔热屏与喷管的

壁面温度有一定降低，但还是明显高于基准排气

系统的隔热屏与喷管的壁面温度，因此这里红外

辐射强度的降低并不是隔热屏与喷管壁面自身辐

射降低引起的，可以推测是隔热屏与喷管壁面对

来自冷却支板的入射辐射的反射总量降低引起了

最终有效辐射的下降，即全遮挡导流支板壁面冷

却后，支板发射的辐射减弱，隔热屏与喷管壁面所

反射的来自支板的入射辐射也随之下降，综合体

现为隔热屏与喷管壁面的有效辐射总和变小了。

４　结　论

本文通过试验测试了基准轴对称排气系统和

不同支板冷却状态下的全遮挡导流支板排气系统

的红外辐射特征，分析了模型试验状态下全遮挡

导流支板结构对排气系统的红外抑制效果，主要

结论如下：

１）全遮挡导流支板表面温度低于上游的末

级涡轮表面温度，但导流支板结构增强了内涵高

温气流与外涵低温气流之间的掺混，引起下游隔

热屏和喷管壁面温度升高。

２）全遮挡导流支板对排气系统尾向０～１０°

角域红外辐射有较好的抑制作用，正尾向（α＝０°）

红外辐射强度比基准轴对称排气系统低１３．９％；

但尾向２０°～６０°角域的红外辐射有小幅增强，对

红外隐身稍有不利。

３）支板壁面采用气膜冷却措施对排气系统

尾向０～１０°角域内的红外辐射抑制效果显著，支

板冷却气密流比为０．９时的全遮挡导流支板排气

系统正尾向红外辐射强度与基准轴对称排气系统

相比，下降了４３．５７％；支板冷却对尾向２０°～６０°

角域的红外辐射也起一定抑制作用，可以消除结

论２）中提到的由导流支板结构对红外隐身带来

的不利影响。

４）带气膜冷却的全遮挡导流支板结构能显
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著降低排气系统尾向红外辐射强度，是抑制末级

涡轮红外辐射贡献的一种非常有效的手段。

上述结论中的规律性结论适用于不同发动机

排气系统工作状态。而全遮挡导流支板对排气系

统红外特征的抑制效果的量化结论（如降幅的数

值）会随着排气系统工作状态变化而变化，但本文

模型试验研究所获得的红外抑制效果数值具有一

定参考价值，可以用于初步预估各状态下全遮挡

导流支板的红外抑制效果的大致范围。
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Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｉｎｆｒａｒｅｄｒａｄｉａｔｉｏｎｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｅｎｔｅｒｂｏｄｙｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍｆｏｒａ

ｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１２，

２７（１）：９１５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　ＬＩＵＪｉａｎ，ＪＩＨｏｎｇｈｕ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｉｎｆｒａｒｅｄｓｉｇｎａｔｕｒｅｏｆ

ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｖｅｃｔｏｒｉｎｇｅｘｈａｕｓｔｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｉｎｆｒａｒｅｄｓｕｐ

ｐｒｅｓｓｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓａｎｄＨｅａｔＴｒａｎｓ

ｆｅｒ，２０１８，３２（３）：６２７６３６．

［１４］　刘福城，吉洪湖，斯仁，等．短套管二元引射喷管设计及气

动与红外特性数值研究［Ｊ］．红外技术，２０１３，３５（１０）：６２３

６２８，６６４．

ＬＩＵＦｕｃｈｅｎｇ，ＪＩＨｏｎｇｈｕ，ＳＩＲｅｎ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｅｊｅｃｔｏｒｎｏｚｚｌｅｗｉｔｈｓｈｏｒｔｓｈｒｏｕｄ

［Ｊ］．ＩｎｆｒａｒｅｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，３５（１０）：６２３６２８，６６４．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　李经警．横向射流入射对喷管尾喷流红外辐射及掺混特性

的影响研究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１８．

ＬＩＪｉｎｇｊｉｎｇ．Ｔｈｅｉｎｆｒａｒｅｄｒａｄｉａｔｉｏｎａｎｄｍｉｘｉｎｇｅｎｈａｎｃｅ

ｍｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｎｏｚｚｌｅｐｌｕｍｅｓｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙｃｒｏｓｓ

ｆｌｏｗ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　陈俊，吉洪湖，斯仁，等．采用低发射率涂层的发动排气系

统红外特征实验［Ｊ］．红外技术，２０１１，３３（７）：３９５４００．

ＣＨＥＮＪｕｎ，ＪＩＨｏｎｇｈｕ，ＳＩＲｅｎ，ｅｔａｌ．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆＩＲ

ｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｆｏｒｎｏｚｚｌｅｗｉｔｈｌｏｗｉｎｆｒａｒｅｄｅｍｉｓｓｉｖｉｔｙｃｏａｔｉｎｇ［Ｊ］．

ＩｎｆｒａｒｅｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，３３（７）：３９５４００．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　ＬＩＵＪｉａｎ，ＪＩＨｏｎｇｈｕ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｉｎｆｒａ

７８０２
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ｒｅｄｓｉｇｎａｔｕｒｅｓｏｆａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｖｅｃｔｏｒｉｎｇｅｘｈａｕｓｔｎｏｚｚｌｅ

ｗｉｔｈｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇａｎｄｌｏｗｅｍｉｓｓｉｖｉｔｙｃｏａｔｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＧａｓＴｕｒｂｉｎｅｓａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１８，１４０（９）：

０９１２０３．１０９１２０３．１１．

［１８］　ＺＨＡＮＧＪＭ，ＷＡＮＧＣＦ，ＬＵＭ Ｋ Ｙ．Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ

ｄｅｓｉｇｎｏｆＳｓｈａｐｅｄｉｎｔａｋｅ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００８７０６０，２００８．

［１９］　李娜．混合排气二元收敛喷管气动与红外隐身综合设计方

法研究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１０．

ＬＩＮａ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｉｎｆｒａｒｅｄｓｔｅａｌｔｈｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅ

ｄｅｓｉｇｎｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔｎｏｚｚｌｅｏｆｍｉｘｅｄｆｌｏｗ

［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

（编辑：张　雪）
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