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加力隔热屏及中心锥冷却对二元收扩排气系统
红外抑制效果数值分析 *

郑晨奂，王 强，胡海洋

（北京航空航天大学  能源与动力工程学院，北京  100191）

摘 要：针对涡扇发动机二元收扩 （2D C-D） 排气系统，数值探究了加力隔热屏与中心锥气膜冷

却对热部件温度的影响，并揭示了冷却措施对排气系统的红外抑制作用以及随之引起的推力系数变化。

结果表明：对加力隔热屏开气膜孔可有效降低隔热屏温度，其峰值最大降低 10.3%，且加力隔热屏结

构、气膜孔倾角不同均会影响内外涵流量分配；加力隔热屏气膜冷却主要抑制 30°~75°的红外辐射，辐

射强度可降低 8%~25%，但同时推力系数最高降低 5.3×10-3。对加力隔热屏与中心锥采取联合气膜冷却

后，中心锥表面温度明显降低，0°~10°的红外抑制作用效果显著，辐射强度降幅最高达 31.3%，随之引

起的推力系数损失不超过3.0×10-3。
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Numerical Analysis of Infrared Suppression Effect of 
Afterburner Heat Shield and Cone Cooling on Two-
Dimensional Convergent-Divergent Exhaust System

ZHENG Chen-huan，WANG Qiang，HU Hai-yang
（School of Energy and Power Engineering，Beijing University of Aeronautics and Astronautics，Beijing 100191，China）

Abstract：Aiming at the turbofan engine with a two-dimensional convergent-divergent （2D C-D） nozzle 
exhaust system， the effects of the afterburner heat shield and cone film cooling on the temperature of components 
were investigated numerically， and the infrared suppression of the cooling measures on the exhaust system and 
the consequent changes in thrust coefficient was revealed. The results show that the surface temperature of the 
heat shield can be effectively reduced by film cooling of the afterburner heat shield，and the maximum peak reduc⁃
tion is 10.3%，and the structure of the afterburner heat shield and the different inclination of the film holes affect 
the core and bypass flow distribution.Film cooling of the afterburner heat shield mainly suppresses infrared radia⁃
tion （IR） from 30° ~75°， and the radiation intensity can be reduced by 8%~25%， but at the same time， the 
thrust coefficient is reduced by up to 5.3×10-3.After film cooling is taken for the afterburner heat shield and the 
cone，the surface temperature of the cone is obviously reduced， and the infrared suppression from 0°~10° is sig⁃
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nificant， its radiation intensity decreases by up to 31.3%，the consequent loss of thrust coefficient does not exceed 
3.0×10-3.

Key words：Turbofan engine；Two-dimensional exhaust system；Film cooling；Afterburner heat shield 
cooling；Cone cooling；Infrared suppression

1 引 言

低探测性能是未来战机的关键参数之一，二元

喷管能增强与环境气流的掺混，具有更低的红外特

征［1-2］，同时具有便于机身一体化设计、便于实现矢量

推力等优点，因此是先进战斗机排气系统的发展方

向［3-5］。由于在发动机后方，排气系统内腔体是红外

探测中可见的高温壁面，因此对其采取相应的冷却

措施不仅是材料使用寿命的要求，也能进一步降低

战机的红外信号。

从公开发表的文献中可以看出，国外对开有单

排孔或多排孔的平板气膜冷却有效度做了大量研

究［6-8］。国内方面，唐婵等［9］数值研究了纵向波纹隔

热屏的开孔率、孔径和冷却通道高度对冷却效果的

影响。常国强等［10］实验研究了开孔方式、主流雷诺

数及平均吹风比等因素对多孔纵向波纹表面气膜冷

却效率的影响规律。牛嘉嘉等［11］研究了冲击空板开

孔 率 和 动 量 比 对 双 层 壁 隔 热 屏 综 合 冷 却 效 率 的

影响。

由于排气系统内部的中心锥等高温部件也是后

方很强的辐射源［12-13］，因此除隔热屏气膜冷却外，有

必要对中心锥采取冷却。目前国内主要对中心锥气

膜冷却开展了一定的研究，张勃等［14］在中心锥前端

布置气膜缝槽，将部分外涵气流引至中心锥，在锥体

前端形成气膜覆盖，结果表明支板与中心锥壁温度

显著降低。单勇等［15］实验研究了不同涵道比下中心

锥冷却对红外辐射的影响。此外，王殿磊等［16］、王旭

等［17］对中心锥气膜孔的分布形式对红外抑制特性的

影响开展了相关研究。

可以看到，目前针对高温部件冷却的冷却效率

开展的研究较多，但对于采取不同冷却措施抑制高

温部件红外辐射的研究尚不充分，且主要针对喷管

扩张段壁面与中心锥，如额日其太等［18］，斯仁等［19］，

卢浩浩等［20］，而对加力隔热屏气膜冷却红外抑制的

研究较少。

本文以涡扇发动机二元排气系统为研究对象，

对加力隔热屏采取气膜冷却，数值研究了不同加力

隔热屏结构与气膜孔倾角的冷却效果与排气系统红

外辐射强度；在此基础上，进一步针对加力隔热屏与

中心锥联合气膜冷却进行研究，获得了二元排气系

统采取冷却措施后对热部件壁面温度与红外特征的

影响规律；同时比较了采取上述不同冷却措施后的

推力性能。

2 计算方法与边界条件

2.1 计算方法及验证

本文的传热、传质与红外辐射特性计算采用自

编程程序进行计算；对于流场计算，为保留雷诺应力

模型具有的对复杂湍流流动的适应性以及线性湍流

模型具有的高计算效率与鲁棒性，采用 Wallin 等［21-22］

提出的三维显式代数雷诺应力模型（WJ2000 模型）。

由于本文中冷却措施抑制了高温燃气对固壁的

对流传热，辐射换热对固体结构温度分布的影响便

体现出来，而高温燃气温度高于固壁温度，前者的辐

射传热显然不能忽略，其计算结果将影响后续红外

特性的计算精度。因此针对气体辐射，本文采用多

尺度多线组全光谱模型（MSMGFSK）模型［23-24］微分求

解辐射传输方程，考虑了燃气组分 H2O，CO2，CO 对红

外辐射的吸收与发射。

对于近距离红外成像计算，首先基于上述流场

固体温度场计算结果，采用多尺度多线组宽带 k 分布

模型（MSMGWB）［25-27］，基于离散传递法计算固壁的

反射辐射特性，该模型与原始宽带 k 分布模型相比具

有明显的计算精度优势，同时保持对灰体固壁辐射

的良好兼容性。进一步地，以上述反射辐射作为初

值，采用射线追踪算法计算排气系统的近距离红外

成像。

对于全覆盖多孔气膜冷却结构，一般多孔的分

布呈现一定规律性，孔内的流动差异并不明显，因此

为降低计算资源，对多孔结构进行合理简化计算，分

析了孔径、倾角、间距以及主次流参数等因素对于孔

内对流冷却流量特性的影响，进而建立不同进出口

流场参数下的离散孔流量特性数据库。进一步地，

基于流场内气膜孔进出口网格单元宏观流场参数与

上述数据库，建立上述两个网格单元之间的质量、动

量与能量交换，实现气膜孔渗流对排气系统宏观流

场与流动与传热特性的数值模拟。

为验证本文的计算方法，选取文献［28］中的二
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元收扩喷管模型，数值模拟了喷管内外流场，并将计

算得到的如图 1 所示测点处的压力与实验值进行了

比较，结果如图 2 所示，其中本文计算方法同 WJ2000
表示，外壁面压力系数用式（1）衡量，式中角标 ∞ 指远

场参数。内壁面压力用 p/pt，j衡量，pt，j为入口总压。可

以看到，内外壁面不同测点的压力系数均与实验吻

合较好，其中 Row 3 测点靠近出口附近计算结果与实

验值有一定差距，这是因为该处存在强烈的三维流

效应，但总体结果在可接受范围内。

Cp = p - p∞1
2 ρ∞ v2

∞
（1）

准确的排气系统壁面温度场模拟是精确计算红

外辐射特性的基础之一，为考察该计算方法在壁温

模拟方面的准确性和适用性，对文献［29］中的火箭

发动机水冷喷管建立模型。该喷管在试验中采取了

冷却措施，冷却后外壁面温度分布由试验测定，见

图 3，计算过程中喷管外壁面温度作为定温边界条件

给出，内壁面作为耦合换热边界处理。

图 4 为本文计算方法模拟得到的内壁面温度分

布与试验数据对比，其中 z=0 处为收敛段入口，可以

看 到 耦 合 求 解 得 到 的 壁 面 温 度 与 试 验 数 据 吻 合

较好。

为验证气膜孔数值模拟的准确性，对照 Gritsch
等［30］开展的实验，选用实验采用的倾角为 30°，方向

角为 0°的单孔模型，对 Case 1 主流马赫数 Mam=0.3，
冷却气流 Mac=0.6，对两种工况进行了数值验证，其中

Case 2 主流马赫数 Mam=0.6，冷却气流 Mac=0.3，数值

验证结果如图 5 所示，横轴 ptc/pm为冷却气流总压与主

流静压之比，可以看到气膜孔流量系数 CD 的计算值

与实验拟合较好，误差均小于 5%，因此本文的计算方

法可准确描述气膜孔内流动规律。

2.2 物理模型与边界条件

本文选取的涡扇发动机二元排气系统模型如图 6
所示，包括内涵、外涵、引射通道、中心锥、火焰稳定

器、加力燃烧室、隔热屏、圆转方过渡段、收敛段、扩

张段。排气系统隔热屏包括加力隔热屏与喷管隔热

屏，其中喷管隔热屏分为过渡段隔热屏与收敛段隔

热屏，两者中间留有一定缝隙，收敛段隔热屏延伸至

Fig. 1　Orifice locations for experimental model

Fig. 2　Experimental and computational results of surface pressures
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喉道，末端采取翻边结构，防止高温燃气向冷气通道

内倒灌。本文仅对加力隔热屏与中心锥开气膜孔。

加力隔热屏采用圆筒隔热屏与纵向波纹隔热屏

两种结构，开孔方式如图 7 所示，排列方式为叉排，孔

径均为 0.5mm，周向孔间隔为 0.5°，沿流向共 64 排。

其中圆筒隔热屏沿流向均匀分布，纵向波纹隔热屏

波纹周期为 30mm，每周期四排气膜孔。

采取中心锥冷却时，其结构与气膜孔分布如图 8
所示，在中心锥表面开倾角为 30°的气膜孔，冷却气

从环形入口进入，流经气膜孔对中心锥表面进行冷

却。气膜孔沿轴向共 12 排，其中前 11 排气膜孔周向

间隔为 15°，最后一排周向间隔为 30°。
为降低计算量，取排气系统整体的 1/4 进行计

算，两个周向边界设为对称面。计算域为半径 2.5m，

流向长度 20m 的扇形区域，网格总量为 650 万左右，

图 9 为二元排气系统壁面网格。

计算工况为 12km 高度，飞行马赫数 1.58。计算

时采用如下边界条件：内涵入口给定总压为 86.85kPa，
总温 1000K；外涵入口给定总压为 86kPa，总温 360K；

引射通道入口给定总压为 19.3kPa，总温 330K；假定

内涵入口为完全燃烧的燃气，氧气、水蒸汽、二氧化

Fig. 3　Hot air nozzle outside temperature

Fig. 6　Model of 2D C-D exhaust system

Fig. 4　Comparison of wall temperature

Fig. 5　Experimental and computational results of discharge 

coefficients of holes

Fig. 7　Schematic of the film holes distribution on 

afterbruner heat shield
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碳 和 一 氧 化 碳 的 质 量 分 数 分 别 为 14.34%，3%，

7.711% 和 3%，外涵与引射气流组分为环境空气，固

体壁面发射率均为 0.8。存在中心锥气膜冷却时，中

心锥冷却气入口压力为 86.85kPa，其他条件与外涵保

持一致。

3 计算结果与分析

3.1 加力隔热屏气膜冷却下壁面温度与气膜孔流动

特性

图 10 中给出了二元排气系统加力隔热屏开气膜

孔后的壁面温度分布，由于排气系统具有对称性，仅

展示 1/4 模型。表 1，表 2 分别给出了气膜孔流量特性

与开孔后的内涵流量 ṁ c，外涵流量 ṁ b 及涵道比 B =
ṁ b /ṁ c。

从图 10 可以看到二元排气系统隔热屏温度沿流

向逐渐升高，峰值出现在喷管过渡段末端与收敛段

上表面。在采取气膜孔冷却后，隔热屏温度有明显

降低，且气膜孔倾角为 30°时的冷却效果要优于 90°，

Fig. 9　Grid meshes on 2D C-D exhaust system surface

Fig. 8　Schematic of cone cooling and the film holes 

distribution

Fig. 10　Temperature distribution of internal surface under 

the afterburner film cooling conditions



加力隔热屏及中心锥冷却对二元收扩排气系统红外抑制效果数值分析第 44 卷  第 5 期 2023 年

2207103-6

这是由于冷气流过 90°气膜孔时易产生回流，使气膜

孔等效流通面积减小。且根据表 2 结果，气膜孔倾角

的不同导致外涵冷气量的不同，进一步提高了 30°孔
时的冷却效果。对于圆筒隔热屏，θ=90°与 30°时的隔

热屏温度峰值较开孔前分别降低了 5.8%，10.3%；对

于纵向波纹隔热屏，上述降幅分别为 2.8%，9.4%。

对比孔倾角相同时的圆筒隔热屏与纵向波纹隔

热屏的流量特性，由于隔热屏结构的不同改变了外

涵冷却气流量，因此纵向波纹隔热屏的气膜孔总流

量 ṁ hole 低于圆筒隔热屏，但其气膜孔位于冷却气的迎

风面，流动有一定程度的改善，故单孔最大流量系数

C d，max 与单孔最大流量 ṁmax 均优于圆筒隔热屏。

3.2 加力隔热屏气膜冷却下红外特征与推力特性

分析

对 3.1 节中的排气系统及其喷流红外特征进行

了数值计算，得到了 3~5μm 波段尾向 XOZ 面与 YOZ

面 0°~90°内不同探测方向的红外辐射强度，探测距离

为 500m，探测方向如图 11 所示。

图 12，图 13 给出了对加力隔热屏开孔后的二元

排气系统在不同探测方向上的无量纲积分辐射强度

I/Imax及其降幅 ΔI/I，其中 Imax为该探测平面内的最大积

分辐射强度。从图中可以看出，XOZ 面与 XOY 面的

辐射强度变化趋势相近，其峰值均出现在正后方，且

在远离 0°时迅速降低，这是由于在 0°附近可探测到

中心锥、火焰稳定器、加力燃烧室与喷管等高温壁

面，而在 30°~90°时，喷流是红外辐射的主要来源。两

探测平面在 0°~30°内的辐射强度差别主要是由二元

喷管出口两个方向的遮挡角度不同造成的。

对比不同加力隔热屏结构下的红外辐射强度，

可以发现在 XOZ 面和 YOZ 面 30°~90°探测方向上，加

力燃烧室选用圆筒隔热屏时的排气系统红外辐射强

度略低于纵向波纹隔热屏。

此外，由图 13 可知，对加力隔热屏开气膜孔可进

一步降低其红外辐射强度，开孔能够降低探测平面

上 30°~75°的红外辐射强度，而 30°以内没有红外抑

制作用，这是因为中心锥、火焰稳定器等高温部件的

红外辐射在该探测范围内占比极大，而在 30°~75°上，

上述高温部件被遮挡，隔热屏与喷管扩张段壁面的

红外辐射贡献较大，加力隔热屏开孔降低了壁面温

度，因此其内腔辐射随之降低，此外开孔对喷流整体

温度也有一定降低作用。对于圆筒隔热屏，开 30°孔
后 在 XOZ 与 YOZ 面 的 辐 射 强 度 降 幅 最 高 分 别 为

24.3% 和 19.3%，对于纵向波纹隔热屏，开 30°孔后在

两平面的辐射强度降幅最高分别为 23.2%，20.7%。

本文选取推力特性作为衡量喷管气动性能的指

标，研究了不同红外抑制措施引起的推力变化。

混合排气涡扇发动机的喷管推力系数定义为喷

管的实际推力与内外涵气流的理想推力之和的比

值，表达式为

CF,mix = Fmix
F i,c + F i,b

（2）
式中 Fmix为实际推力，Fi，c为内涵实际流量等熵完全膨

胀产生的推力，Fi，b 为外涵实际流量等熵完全膨胀产

生的推力。

本文采用文献［31］中的假想面积系数法，忽略

内外涵气流的掺混过程，认为两股气流在交界面上

满足径向平衡假设，互不干扰地沿各自流道排出发

动机喷口，通过给定面积系数 σ 来调整假想的内外涵

出口面积。本文中 σ 根据内外涵实际流量确定。

表 3 给出了加力隔热屏气膜冷却条件下的喷管

理想推力 Fi、实际推力 F 与推力系数 CF。可以看到，

由于隔热屏结构以及气膜孔倾角的不同，引起内外

Table 1 Flow characteristics of film cooling holes

Type of heat shield

Plane

Longitudinal ripple

θ/（°）
90
30
90
30

ṁ hole/
（kg·s-1）

0.313
0.514
0.203
0.310

Cd，max

0.433
0.725
0.498
0.743

ṁmax/
（kg·s-1）

8.24×10-6

1.33×10-5

9.97×10-6

1.41×10-5

Table 2 Core and bypass mass flux under the afterburner 

film cooling conditions

Type of heat shield

Plane

Longitudinal ripple

θ/（°）
-
90
30
-
90
30

ṁ c/
（kg·s-1）

5.68
5.51
5.42
5.71
5.61
5.41

ṁ b/
（kg·s-1）

1.63
1.89
2.05
1.54
1.70
2.04

B

0.286
0.344
0.378
0.270
0.303
0.376

Fig. 11　IR detected planes settings
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涵流量不同，进一步导致理想推力以及实际推力有

所差异。对比相同隔热屏结构的喷管推力系数，可

以看出在开孔后其推力系数略有降低，对于圆筒隔

热屏，开 90°孔与 30°孔后，推力系数分别降低 7.0×
10-4，2.1×10-3；对于纵向隔热屏，开 90°孔与 30°孔后，

推力系数分别降低 1.1×10-3，5.3×10-3。

3.3 加力隔热屏与中心锥联合气膜冷却下红外抑制

综合性能分析

尽管对加力隔热屏开孔有助于降低隔热屏与喷

管壁面温度，抑制 30°~75°内的红外信号，但由于辐射

强度峰值出现在尾向 30°以内，且远远高于 30°~90°，
而在正后方，中心锥是内腔体中具有最大探测面积

的高温部件，因此考虑对中心锥采取冷却措施。中

心锥气膜孔采用 d=2mm，d=3mm 两种孔径，冷却气入

口温度为 360K。由于在 3.2 节中圆筒隔热屏与 30°气
膜孔组合冷却效果最好，因此在该结构基础上数值

研究中心锥冷却对流场与红外辐射的影响。

图 14 给出了中心锥冷却前后中心锥表面温度分

布，可以看到在冷却前，中心锥被内涵高温燃气覆

盖，其前端温度接近内涵燃气温度，表面温度沿轴向

不断降低，在顶点处仍有接近 800K 的高温。采取中

心锥冷却后，其表面温度显著降低，气膜孔附近温度

低于孔间壁面温度，冷却气经气膜孔流出后，在其下

游持续形成气膜，直至下一个气膜孔，因此低温区呈

条状，气膜孔孔径增大时，整体温度进一步下降，其

中心锥顶点温度分别降至 710K 和 690K。

表 4 给出了中心锥冷却流量与外涵流量之比

ṁ cone /ṁ b，以及中心锥表面平均温度 T̄ cone，可以看到，孔

径 3mm 时中心锥流量高于孔径 2mm，但两者并不与

其流通面积成正比变化，采取中心锥冷却后其表面

温度有大幅下降，孔径为 2mm 与 3mm 时，平均温度分

别降低了 15.6%，18.5%。

流场轴线温度如图 15 所示，其中 D 为喷管出口

等 效 直 径 ，x/D 为 轴 向 无 量 纲 距 离 。 x/D=-1.082，
-0.760，0 处分别为收敛段 A7 截面、喉道 A8 截面与出

口 A9 截面。可以看到在喉道前，轴线处温度保持在

较高水平，由于燃气在排气系统内部过膨胀，因此出

口后存在若干马赫盘，轴线温度有震荡。在核心区

后，燃气与环境大气迅速掺混，温度衰减。对中心锥

采取气膜冷却后，其表面气膜不断向下游发展，脱离

Fig. 12　IR intensity under the cooling of the afterburner heat shield conditions
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中心锥后仍对轴线温度有显著的冷却作用，可以看

到加力段温度有大幅降低，且冷却作用一直持续至

出口后 4D 附近，而对其后的喷流温度几乎没有影响，

说明中心锥冷却主要降低排气系统内部轴线燃气

温度。

图 16 给出了排气系统正后方 3~5μm 波段，成像

距离为 500m 的红外图像，辐射亮度 I 以对数坐标显

示。可以看到冷却前中心锥为正后方辐射亮度最高

的部件，其峰值超过 4kW/（Sr·m2），冷却后由于其表

面温度降低，辐射亮度随之降低，孔径为 2mm 与 3mm
时的中心锥辐射亮度峰值与冷却前相比分别降低了

42.6%，47.0%。

图 17，图 18 对比了加力隔热屏冷却与中心锥冷

却对二元排气系统红外辐射强度的影响，其中基准

算例为 3.1 节中的含不开孔圆筒隔热屏的二元排气

Fig. 13　IR intensity reduction under the cooling of the 

afterburner heat shield conditions

Table 4 Film cooling characteristics of cone cooling

d/mm
-
2
3

（ṁ cone /ṁ b）/%
-

1.45
2.20

T̄ cone/K
942
795
768

Fig. 15　Axis temperature

Table 3 Thrust coefficient under the afterburner film 

cooling conditions

Type of heat shield

Plane

Longitudinal ripple

θ/（°）
-
90
30
-
90
30

Fi/N
5820
5830
5846
5795
5805
5833

F/N
5594
5599
5606
5583
5586
5589

CF

0.9611
0.9604
0.9590
0.9635
0.9624
0.9582

Fig. 14　Comparison of temperature distribution of cone
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系统。

可以看到在对圆筒隔热屏开孔后，在 30°~75°内
有较好的红外抑制作用，而尾向附近辐射强度水平

仍较高。对其进一步采取中心锥冷却后，两探测平

面 0°~10°内的红外辐射得到有效抑制，中心锥气膜孔

孔径为 2mm 与 3mm 情况下，其辐射强度相对于基准

算例的最高降幅分别为 26.9% 和 31.3%，其中由于

YOZ 面上排气系统内腔体可见范围更大，在探测方向

为 10°时仍有较高的红外抑制作用。

在 10°~15°内，加力段内壁被遮挡，扩张段可见面

积较大，且由于没有对其进行冷却，壁面温度较高，

因此该范围内红外信号没有明显降低。

而对于 30°~90°探测范围，由于中心锥被遮挡，且

根据前述结果，中心锥冷却对喷流温度几乎没有影

响，因此认为中心锥冷却对该范围内的红外辐射没

有降低作用。

对比不同孔径条件下的红外辐射强度，可以看

到由于 3mm 孔径下中心锥温度更低，因此尾向附近

的辐射强度相对与 2mm 孔径仍有进一步降低。

对加力隔热屏与中心锥联合气膜冷却下的推力

性能进行分析，得到表 5 结果。可以看到，与基准算

例相比，联合气膜冷却下的推力系数损失了 2.6×10-3。

Fig. 16　Comparison of rear IR image under the cone 

cooling conditions

Fig. 17　IR intensity under the cone cooling conditions



加力隔热屏及中心锥冷却对二元收扩排气系统红外抑制效果数值分析第 44 卷  第 5 期 2023 年

2207103-10

由于中心锥冷却气流量较低，因此中心锥气膜孔孔

径由 2mm 增至 3mm 时，推力系数基本保持不变。

4 结 论

通过本文研究，得到如下结论：

（1）对加力隔热屏开气膜孔可有效降低隔热屏

温度，开 90°孔与 30°孔后，圆筒隔热屏温度峰值分别

降低 5.8%，10.3%，纵向波纹隔热屏上述降幅分别为

2.8%，9.4%；且加力隔热屏结构、气膜孔倾角不同均

会改变内外涵流量分配。

（2）对加力隔热屏开孔后可使 30°~75°的辐射强

度降低 8%~25%，而对 0°~15°的红外辐射没有抑制作

用；但同时会消耗冷气流量，降低推力系数，对于圆

筒隔热屏与纵向波纹隔热屏，开孔后推力系数分别

降低最高 2.1×10-3，5.3×10-3。

（3）在加力隔热屏气膜冷却基础上采取中心锥

冷却，其表面温度显著下降，2mm 和 3mm 两种孔径下

分别降低 15.6% 和 18.5%。

（4）中心锥冷却主要抑制 0°~10°内的红外辐射，

其强度最高可降低 31.3%；扩张段高温壁面在 10°~
30°内的辐射强度贡献较大，本文的冷却措施对该范

围红外信号抑制作用不明显，若对扩张段采取冷却

措施可进一步降低红外特征。

（5）对加力隔热屏与中心锥采取联合气膜冷却

时，推力系数降低了 2.6×10-3，中心锥气膜孔孔径为

2mm 与 3mm 时的推力系数基本持平。

致  谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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