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摘要：单边膨胀喷管（Single Expansion Ramp Nozzle , SERN）是 1 种新型的排气喷管，具有可以有效抑制航空发动机排气系

统的红外辐射和雷达反射截面积、后体阻力小、质量轻、增加飞机的敏捷性和可操控性等优点。运用计算流体力学 /红外辐射

（CFD/IR）数值模拟的方法，采用标准 k-着湍流模型和标准壁面函数，研究了轴对称喷管、单边膨胀喷管和开缝冷却单边膨胀喷管的
排气系统与机身融合后的红外辐射特性空间分布规律。结果表明：单边膨胀喷管大幅度降低了排气系统尾向红外辐射峰值，其降幅

达到 60%以上，说明了单边膨胀喷管与后机身融合、遮挡内部高温部件，从而降低了尾向红外辐射的卓越红外抑制效果。
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Abstract: Single Expansion Ramp Nozzle (SERN) is a new style exhaust nozzle which has a lot of advantages. It can suppress the
infrared radiation, reduce the radar cross section, decrease the resistance of the nozzle's after body, reduce the whole weight. The non-
symmetry of the nozzle can improve the agility and maneuverability for the planes. Based on the computational fluid dynamics/infrared
radiation (CFD/IR) numerical calculations, using standard 资-着 turbulent model and standard wall functions, three kinds of nozzle within the
aircraft which were axis symmetry nozzle, single expansion ramp nozzle and single expansion ramp nozzle with cooling were performed to
simulate the infrared radiation distribution of the plume and exhaust system. The results show that the SERN has the ability of shield the
high temperature parts located in the nozzle. It can suppress the infrared radiation by 60% of the exhaust system.
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0 引言

超声速巡航、超机动、隐身性是第 4代战斗机必

须具备的性能。为第 4代战斗机提供动力的航空发动

机的先进性不仅体现在高推重比方面，还要具备矢量

推力和红外隐身能力。与这 2种能力的发展最密不可

分的关键部件就是发动机排气喷管[1]。目前，中国现役

发动机普遍采用轴对称收扩喷管。其红外辐射一部分

源于排气系统可被探测到的热壁面，另一部分源于流

经喷管排出的热尾喷流。前者主要来自排气系统内腔

体，包括末级涡轮叶片、涡轮后支板、中心锥体、加力
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筒体、加力燃烧室部件和收扩喷管内壁面等固体壁面

的红外辐射；热喷流的温度在采用内外涵强化混合技

术后可以降低到一定程度。排气系统内腔体由于直接

与高温热排气直接接触，不易降低其表面温度，故其

红外辐射强[2]。最为突出的问题是:内腔体的红外辐射

可以通过收扩喷管向尾后方传递，收扩喷管结构上的

局限性决定了其对排气系统内腔体不具备良好的红

外抑制能力。随着发动机涵道比的减小，用于掺混发

动机热排气和冷却喷管热壁面的外涵冷气量大大减

少，这更加削弱了轴对称发动机喷管的红外隐身能

力。此外，轴对称收扩喷管虽然与发动机本体是相容

的，但是对于飞机来讲在其尾部配合上直径达 1 m的

圆柱体就难以相容，带来很大的后体阻力，不利于超

声速巡航。新一代发动机排气喷管的红外抑制必须从

其结构和对其施加冷却技术共同入手，将喷管壁面冷

却、壁面遮挡、引入二次流降低排气尾焰温度等技术

措施综合利用[3-12]。例如，美国阿帕奇直升机采用多股

排气引射式喷管利用引射的外界环境冷气有效降低

了排气尾焰的温度，冷却了喷管壁面；YF-23A战斗

机利用机身和双垂尾翼从正面和侧面遮挡喷管的红

外辐射等；美国隐身轰炸机 F-117A将这些技术综合

应用，其喷管红外辐射比常规收扩喷管的降低 90%

以上，但是狭长矩形喷口这种结构设计对发动机的推

力性能和质量都有较大的负面影响，不太适合于对机

动性能要求高的现代高速战斗机。

排气系统与飞机后机身融合的单边膨胀喷管

(SERN)不仅满足超声速巡航等要求[13-15]，同时具备低

红外辐射和提供矢量推力满足机动性能的潜力。其特

殊的几何外形(较长的膨胀边)遮挡某些重要方位的高

温喷口和热喷流红外辐射，弯曲的内流排气通道降低

喷管内部高温部件的红外辐射，引入二次流可对喷管

排气通道和单膨胀边进行冷却，单膨胀边在一定范围

内的转动可提供矢量推力等。单边膨胀喷管与飞机的

后机身可以完全融合, 飞机后机身后延构成单膨胀

边，后体阻力降低，为飞机不开加力达到超声速提供

有利条件。为了适应战斗机飞行状态和涡扇发动机工

作状态，单边膨胀喷管可设计为喷口形状可调的矢量

形式。喷管上下扩张段以转轴为中心在一定范围内旋

转可获得巡航状态、加力状态、矢量推力状态。

本文试图将单边膨胀喷管与飞机后机身融合，利

用数值的手段计算轴对称喷管、单边膨胀喷管和开缝

冷却单边膨胀喷管排气系统的红外辐射空间分布和

大小，以轴对称喷管的排气系统为基准，定量分析单

边膨胀喷管排气系统的红外抑制能力。

1 计算物理模型和计算方法

用 UG软件将涡扇发动机排气系统与飞机一体

化建模如图 1所示。在该视图中可以通过喷口直接观

察到中心锥体和部分的火焰稳定器。发动机排气喷管

内部的高温部件所产生的红外辐射不仅相当可观，而

且能够通过喷口向飞机尾向传播。虽然这些辐射能量

是定向传播的（在后向±15毅范围内），但是其值非常
大，可被红外探测导弹发现、跟踪与捕获。因此，提出

将单边膨胀喷管与飞机后体融合，将降低飞机尾向红

外辐射峰值作为研究重点之一。

装配单边膨胀喷管排气系统的一体化计算模型

如图 2所示。选用的是结构简单的弯折通道的单边膨

胀喷管，其喉道的下沿与喷管中心线同高，因此，从后

向不能观察到发动机喷管内部的高温物体，也就是利

用单边膨胀喷管的弯折通道完全遮挡了发动机排气

系统内部的高温壁面向尾向的定向辐射。但是，在获

得如此重要收益的同时，与热喷流直接接触的单膨胀

边不可避免地增加了喷管的红外辐射，不过增加的辐

射只是在某些方向上。因此，将开缝冷却的单边膨胀

喷管与 Su27融合是另 1个尝试的研究方向。

开缝冷却单边膨胀喷管排气系统的飞机模型如

图 3所示。与图 2的不同之处就是单膨胀边开有冷却

图 1 轴对称涡扇排气系统与飞机一体建模

图 2 装配单边膨胀喷管的飞机模型
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通道，喷流在单膨胀上自由膨胀形成低压区域，在内、

外压差的作用下，部分外界冷气从冷却通道流过单边

膨胀边，降低单膨胀边的表面温度。

用 Gambit软件对飞机蒙皮和流场等区域进行网

格划分。计算域包括 2部分：飞行器表面的外流流动

区域和发动机排气喷管内、外流场区域。将飞机放在

1个有限区域的外流场中，外流场的边界模拟了外界

环境，设定为压力远场边界，给定来流马赫数、来流温

度、外界环境的辐射率等条件。按照特定的飞行速度

和飞行高度确定环境温度和压力，从而确定飞机外流

场边界为压力远场边界参数的具体值。在气动加热过

程中，高速气流在飞机表面的黏性滞止并与飞机表面

进行对流换热，同时还与环境之间形成辐射换热来平

衡飞机蒙皮的表面热流量。在气动加热过程中对流和

辐射换热的耦合计算可以通过在飞机流场数值模拟

过程中加入自定义的辐射换热计算模块，采用离散坐

标辐射模型（Discrete Ordinates）求解飞机蒙皮向外界

空间环境辐射换热问题。发动机排气系统的入口为流

量入口边界：内涵入口流量为 26 kg/s，总温为 970 K；

外涵入口流量为 12 kg/s，总温为 378 K。选用标准

湍流模型，标准壁面函数。

2 计算结果分析

不同截面上的尾焰温度分布如图 4所示。从图中

可见 2股高温尾喷流在与环境冷气的混合、合并过

程，尾焰的核心区长度大概是飞机长度的 1.2倍。

安装轴对称喷管的飞机尾焰在 3~5 滋m波段红

外辐射强度分布如图 5所示。0毅表示飞机尾向，180毅
表示飞机迎头方向。由于在水平面上，辐射对称分布

（下同）。在水平平面，尾焰的红外辐射在后向 10毅最
大，尾焰可以向飞机前向传播。随着飞行马赫数增大，

尾焰与外界环境冷气混合增强，从图中可见尾焰与外

界冷气的剪切层明显增厚，尾焰温度降低，所以反映

在铅垂面上红外辐射强度呈减小趋势。

安装轴对称喷管的飞机排气系统在 3~5 滋m波

段总体红外辐射强度分布如图 6所示。这里的总体不

仅包括喷管壁面和喷管内部高温部件，还包括尾焰辐

射。在水平面上，尾向 0毅方向辐射最强，达到 2400

W/Sr，峰值随马赫数变化很小。在前向 120毅~180毅范
围内，随着马赫数的增大，辐射增强的原因在于尾焰

红外辐射在这些方向的增加，但是其值相对于排气系

统总体辐射最大值是很小的。在铅垂面上，辐射强度

表现出上下的不对称分布。

图 3 装配开缝冷却单边膨胀喷管的飞机模型

（a）正上方加纵向平面温度分布

（b）侧方纵向平面温度分布

（c）喷口下游横截面温度分布

图 4 尾焰温度场分布

图 5 尾焰红外辐射强度空间分布(轴对称喷管)

（a）水平平面

（b）铅垂平面
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尾焰红外辐射强度空间分布对比如图 7所示。图

中对比了轴对称、单边膨胀、单膨胀边冷却这 3种喷

管的飞机尾焰辐射。无论单边膨胀喷管是否冷却，其

尾焰红外辐射在任何探测方向都小于轴对称喷管尾

焰辐射。

排气系统总体红外辐射强度空间分布对比如图

8所示，图中对比了 3种喷管的排气系统总体辐射。

在水平平面，0毅~10毅范围内，单边膨胀喷管的总体辐
射小于轴对称喷管的，仅在 20毅~60毅范围内有微弱的
增强。在铅垂平面，30毅~150毅范围内都有所增加；单膨
胀边冷却结构要优于无冷却的单边膨胀喷管，增强的

（a）水平平面

（b）铅垂平面

图 6 排气系统总体红外辐射强度空间分布(轴对称喷管)

（a）水平平面

（b）铅垂平面
图 7 尾焰红外辐射强度空间分布对比

（a）水平平面

（b）铅垂平面

图 8 排气系统总体红外辐射强度空间分布对比
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幅度有所减缓，这主要是单膨胀边冷却降温的结果。

3 结论

本文将排气系统与机身一体化建模，开展了几种

不同结构排气系统的红外辐射特性数值模拟。以安装

轴对称喷管排气系统为基准，比较了无冷却结构的单

边膨胀喷管和开缝冷却的单边膨胀喷管在装机飞行状

态下的辐射特性。尾焰的容积辐射可以向飞机前向传

播。对于轴对称喷管的排气系统，其红外辐射的峰值出

现在尾向 0毅方向，达到 2400 W/Sr。单边膨胀喷管大幅

度降低排气系统尾向红外辐射峰值，其降幅达到 60%

以上，说明单边膨胀喷管与后机身融合、遮挡内部高温

部件，降低了尾向红外辐射的卓越红外抑制效果。
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