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摘 要：为降低加力状态下二元塞锥表面温度和喷管红外辐射强度，对塞锥进行冷却结构设计。采

用数值模拟的方法对比分析了引气结构、冷却通道高度和冷气入口总压比对塞锥冷却和喷管红外辐射特

性的影响。结果表明：塞锥冷却后其表面温度和喷管红外辐射强度显著降低；引气腔内无冲击板时，引

气角度的改变引起射流核心区位置的变化，造成塞锥头部和前缘展向温度分布差异明显，引气角度为

90°时塞锥表面最高温度要比 30°和 60°的模型高 50K；加装冲击板后，冷却通道内的流量分配和塞锥前

缘的展向温度分布得到有效改善、塞锥头部的换热得以增强，但同时会引起较大的总压损失，因此相同

入口总压比下，加装冲击板后冷却流量降低、塞锥外表面温度升高；随着冷却通道高度增大，冷气流量

增加、流速降低，故存在一个最佳通道高度使得塞锥冷却效果最好；以塞锥无冷却为基准，入口总压比

为1.0~1.8时，塞锥外表面最高温度降低了470~590K，0°探测角上红外辐射强度降低了25%~33%。
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Abstract：In order to reduce the surface temperature of two-dimensional plug and the infrared radiation in⁃
tensity of nozzle in the state of afterburning， the cooling structure of plug was designed. A series of numerical sim⁃
ulations were performed to investigate the effects of air intake structure， cooling channel height and total pressure 
ratio of inlets on the plug cooling and nozzle infrared radiation performances. The calculation results indicate 
that： the surface temperature of plug and the infrared radiation of nozzle have dropped significantly after the plug 
is cooled. The change of air intake angle leads to different core region of jet when there is no impact plate in the 
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air intake chamber， which caused remarkable difference in the spanwise temperature distributions of the plug 
head and leading edge. While the air intake angle is 90°， the maximum temperature of the plug surface is 50K 
higher than that of 30° and 60°. After the impact plate is installed， the flow distribution in the cooling channel 
and the spanwise temperature distribution of the plug leading edge are effectively improved as well as the heat 
transfer of the plug head， however， a large total pressure loss is also caused. Therefore， the mass flow of cooling 
air decreases and the external surface temperature of the plug increases when an impact plate existed in a fixed to⁃
tal pressure ratio of inlets. A higher cooling channel brings a bigger mass flow rate and a less flow velocity of cool⁃
ing air， so there is an optimal height of the passage to make the cooling effect on the plug best. Compared with the 
situation of un-cooled plug， with the total pressure ratio of inlets varying from1.0 to 1.8， the maximum tempera⁃
ture of the external surface of plug decreases by 470K to 590K and the infrared radiation intensity decreases by 
25% to 33% at the detection angle of 0°.

Key words：2-D plug nozzle；Plug cooling；Air intake structure；Cooling performance；Infrared radia⁃
tion characteristic；Numerical simulation

1 引 言

随着空间作战形式多样化演变和红外制导武器

的快速发展，战斗机的生存环境日益严苛，为提高其

生存和作战能力，要求新一代战机满足超声速巡航、

4S 隐身和超机动等技术指标［1-2］。二元塞式矢量喷管

作为一种典型的超声速喷管结构，在飞发一体设计、矢

量作动、降低流阻等方面具有一定的优势［3-5］，并且喷

管尾部的塞锥可以对发动机内部的涡轮叶片、支板、中

心锥和火焰稳定器等高温部件进行有效遮挡，使其暴

露于红外探测器的有效辐射面积大大降低［6］。基于以

上特点，二元塞式喷管受到越来越多的关注与研究。

塞式喷管的研究最早可以追溯到 20 世纪 40 年

代，美国国家航空咨询委员会（NACA）为实现冲压发

动机喷管喉道面积可调的技术要求，提出了塞式喷

管的概念，意欲通过调节塞锥的轴向位置控制喉道

面积［7］。Hearth 等［8］利用高空模拟风洞探究了塞锥轴

向位置对冲压发动机燃烧效率和总压损失系数的影

响，指出塞锥在回缩状态（即塞锥处于喷管内部）下

燃烧效率更高、塞锥轴向位置的变化对喷管的总压

损失系数影响很小；Krull 等［9］对两种塞式喷管（收

敛-扩张喷管和收敛喷管）的流动和推力特性进行了

试验研究，并与传统喷管进行对比，证明了塞式喷管

优异的推力减阻特性；Sterbentz 等［10］将塞锥结构应用

于冲压导弹，结果显示飞行马赫数处于 2.13~3.0 时，

推力系数均保持在 0.95 以上，这表明塞式喷管具有

一定的高度补偿特性。从 20 世纪 70 年代开始，设计

人员将塞式喷管与推力矢量技术结合，发现塞式矢

量喷管在矢量作动、短距起飞和噪声抑制方面优势

显著，于是围绕塞锥和喷管机匣的几何结构、流动参

数开展了诸多研究，塞式矢量喷管的流阻特性进一

步被揭示。Berrier 等［11］利用跨声速风洞装置探究了

二元塞式喷管侧壁的长度、扩张角度等对喷管内流

特性的影响，结果显示二者的影响十分微弱：喷管侧

壁长度减小 75%，喷管的推力系数和流量系数降低不

到 1%。Sule 等［12］分析了落压比对截断塞锥的塞式喷

管尾流特性的影响机理，指出塞锥截断后会在断面

后方形成回流区；落压比较小时，回流区的范围较

大、边界层较厚，导致喷管实际喉道面积减小，随着

落压比的增大，回流区不断减小直至稳定，并表示在

研究范围内塞式喷管一直保持较高的推力系数。

以上研究证实了塞式喷管优异的气动特性，但

随着喷管入口温度的急剧升高，塞锥的有效冷却成

为塞式喷管实现应用的技术关键。Clark 等［13］在塞锥

通道内焊装镍合金翅片来增大传热面积，并引入压气

机空气对塞锥冷却，在冷气质量流量为主流的 3.5%
时，塞锥表面温度可以控制在 810K 以下。 Saman⁃
ich［14］试验探究了飞行马赫数、冷气用量对塞锥冷却

特性的影响，结果显示飞行马赫数从 0.39 增大至 1.3，
塞锥的冷却效果基本相同；喷管入口温度 1515K 时，

使用 1.5% 的冷气可以将塞锥表面温度控制在设计值

以下。征建生等［15］对塞锥设计了气膜冷却结构，通

过数值计算探究了气膜孔开孔率、吹风比和矢量偏

转对塞锥冷却特性的影响。

塞式矢量喷管对排气系统红外辐射的抑制作用

也在塞锥冷却后才得以体现。陈俊等［16-17］通过数值

计算探究了塞锥壁面降温对二元塞式喷管红外辐射

的影响，指出塞锥温度降低 300K 后，在 0°探测角上红

外辐射强度降低 57%，与轴对称喷管相比具有更好的

红外抑制性能。张靖周等［18］采用气膜冷却的方法对
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塞锥进行冷却，数值计算了塞锥后体气膜孔排布、气

膜孔倾角和冷气用量对喷管红外辐射的影响，表示

对塞锥后体提供 1% 和 3% 的冷气可以使得喷管红外

辐射降低 50% 和 60%。

需要指出的是，尽管上述不少文献对塞锥的冷

却和红外辐射特性进行了探究，但大都是关于塞锥

表面气膜孔结构和冷却通道内的散热片排布方式研

究，而对二元塞锥引气结构的研究较为缺乏。在数

值仿真过程中，往往在塞锥引气腔进气口处给定均

匀的边界条件，冷却空气垂直于进气口流入塞锥冷

却通道，忽略了从发动机引气管路末端到塞锥引气腔

这一引气结构以及实际的引气结构引起的进气不均

匀性。实际上，塞锥冷气是通过管道从塞锥两侧进入

引气腔，这势必会造成冷却通道内的冷气流量沿展向

分布不均，进而造成塞锥表面展向温度分布差异。

就此，本文以二元塞式喷管为研究对象，通过数

值计算的方法重点研究塞锥引气结构、塞锥冷却通

道高度及冷气入口总压比对塞锥冷却特性、喷管流

动及红外辐射特性的影响。

2 计算模型和计算方法

2.1 物理模型

二元塞式喷管的结构如图 1（a）所示，由喷管壁

面、隔热屏和塞锥组成。喷管壁面根据形状的差异

分为四段，分别是入口段、球面铰接段、过渡段（圆转

矩段）和出口段，喷管的矢量作动是通过两个球面铰

接实现二维偏转；二元塞式喷管重要几何尺寸如图 1
（b）所示，二元塞锥为非线性型面，其中与喷管过渡

段对应的为半圆形凸面，其余部分为变曲率型面。

塞式喷管的冷却结构如图 2 所示：隔热屏冷气由

外涵引入，经由隔热屏和喷管壁面组成的冷却通道

流出，通道高度 h1为 7mm；塞锥冷气由压气机中间级

引入，经由塞锥内外表面组成的夹层通道流出，通道

高度 h2。为保证排气出口面积一定，塞锥外表面截断

于喷管出口位置，塞锥冷气从冷却通道流出后覆盖

在 喷 管 出 口 后 方 的 塞 锥 内 表 面 上 ，将 其 与 主 流

隔开。

塞锥引气结构如图 3（a）所示，引气管道对称分

布在塞锥两侧，将冷气从压气机引入塞锥引气腔，冷

气在引气腔内对冲掺混后进入塞锥冷却夹层通道；

引气角度 α 定义为引气管道与喷管轴线的夹角（如图

3（b）所示）。此外，在部分模型的引气腔内加装冲击

板，并在冲击板上开设冲击孔（如图 4（a）），考虑到塞

锥两侧与喷管壁面相连、受到的热负荷更大，因此外

侧的冲击孔排布更加密集，冲击孔径和孔距等参数

如图 4（b）所示。

Fig. 3　Air intake structure of 2-D plug

(without impact plate)

Fig. 2　Schematic of cooling structure of 2-D plug nozzle

Fig. 1　Model of 2-D plug nozzle
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根据塞锥引气角度和有无冲击板结构划分为 4
个冷却模型，模型的引气结构和冷却参数如表 1 所

示，其中 Φ 表示塞锥冷气与主流的入口总压比。

计算边界条件设置：主流入口和冷气入口均采

用压力边界条件，主流入口总温 2150K，总压 488kPa；
塞锥冷气入口总温 540K，总压由塞锥冷气与主流入

口总压比 Φ 确定；隔热屏冷气入口总温 580K，总压

500kPa。由于高温燃气在喷管出口处并未完全膨

胀，需要选取一个足够大的区域作为外场（如图 5 所

示），外场边界设为压力出口，静压为 101kPa，静温为

288K。各固体壁面均设为无滑移固壁，内部壁面设

为流固耦合壁面；考虑到高温壁面间的辐射换热，故

选用辐射换热模型 S2S（Surface to surface）以求解固

体壁面之间辐射换热，壁面发射率设为 0.9。

2.2 计算方法和湍流模型验证

采用 ICEM 软件对计算模型进行非结构化网格

划分，由于研究重点是塞锥冷却，因此对塞锥表面网

格进行加密，并通过改变边界层层数调节网格总量。

当网格总量≥1100 万时，继续增加网格数量，塞锥表

面的温度分布基本不再变化，因此经网格独立性验

证后，选用 1100 万的网格模型进行后续计算。

采用 Fluent 商业软件，选择 SIMPLE 算法求解压

力与速度，使用二阶差分迎风格式对动量方程、能量

方程和湍流控制方程的对流项进行离散。判断收敛

的标准是各控制方程的残差均小于 10-5，残差曲线平

直、监视量基本不变。

选择文献［19］中的试验数据进行湍流模型验

证。图 6 为验证模型的喷管落压比为 1.26 时，不同湍

流模型与试验条件下塞锥表面压力对比。其中横坐

标为喷管轴向无量纲位置，L 为塞锥长度；纵坐标为

塞锥表面静压 p 与入口总压 p*之比。从图中可以看

出，剪应力输运模型（SST k-ω）的计算结果与试验结

果吻合且误差最小，说明采用该湍流模型进行计算

是可信的。

采用文献［20］中的计算方法对 Fluent 计算后输

出的结果进一步处理，得到二元塞式矢量喷管的红

外辐射强度，该方法为正反射线追踪法，考虑了喷管

固体壁面红外辐射的发射和反射、高温气体红外辐

射和吸收，其计算精度和可靠性已在文献［21-24］
中被验证。由于发动机对红外辐射的贡献主要集

中在 3~5μm 波段，故计算中仅考虑该波段辐射。

如图 7 所示，鉴于喷管呈对称分布，仅在铅垂面和水

平面上的 0°~90°内布置测点，探测角度为测点与喷

管出口中心的连线与喷管轴线的夹角，探测距离为

400m。

Table 1 Parameters of air intake structure and cooling air

Parameter
Impact plate

α/(°)
h2/mm
Φ/%

Mode
A
No
30
4

1.4

B
No
60

2，4，6
1.0，1.4，1.8

C
No
90
4

1.4

D
Has
30
4

1.0，1.4，1.8

Fig. 4　Air intake structure of 2-D plug

(with impact plate)

Fig. 6　Comparison of pressure ratios on plug surface

Fig. 5　Schematic of computational region
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2.3 特征参数和特征线定义

为有效地评估塞锥冷却对喷管流动与冷却特性

的影响，定义 4 个特征参数。各特征参数的表达式

如下：

塞锥冷却流量比 χ 为

χ = q c
qm

（1）
式中 qm 为主流质量流量，qc 为塞锥冷却气体质量

流量。

喷管推力系数 Cf为

C f = F/F i （2）
式中 F 是喷管的实际推力，Fi是通过一维等熵理论计

算得到的理想推力。

总压恢复系数 σ 为

σ = m out p out
m in1 p in1 + m in2 p in2 + m in3 p in3

（3）
式中 mout为喷管出口的平均质量流量，min1，min2，min3分

别为主流入口、隔热屏通道入口、塞锥通道入口的平

均质量流量；pout为喷管出口的质量平均总压，pin1，pin2，

pin3分别为主流入口、隔热屏通道入口、塞锥通道入口

的质量平均总压。

对流换热系数 h 为

h = q
Tw - T c

（4）
式中 q 为塞锥表面的热流密度；Tw，Tc分别为塞锥表面

静温和冷气入口总温。

另外，为清楚地描述后续塞锥冷却状况，在塞锥

通道内和塞锥表面上取一些特征线，特征线标识如

图 3（a）所示，其中虚线在冷却通道内部、实线在塞锥

表面，xi表示该特征线上 x 坐标一定、zi表示该特征线

上 z 坐标一定。（x0~x5 的 x 坐标分别为 200.00，206.74，
212.18，296.10，432.83，876.60mm；z0的 z坐标为 0mm）

3 计算结果与讨论

3.1 塞锥引气结构的影响

在冷却通道高度 4mm、入口总压比 1.4 的条件

下，分析了塞锥引气结构对喷管流动、换热和红外辐

射特性的影响。

图 8 是不同冷却模型对塞锥冷却流量比（χ）、喷

管推力和总压恢复系数的影响。从图 8（a）可以看

出，无冲击板时，随着引气管道角度增大，冷气流量

稍稍增加，模型 C 比模型 A 的冷气流量占比增大了

0.26%；加装冲击板后冷气流量降低明显，结合图 8
（b）可知冲击板结构的存在引起较大的总压损失，因

而造成冷却通道的流量系数降低。相比无冷却状

态，对塞锥进行冷却后，推力和总压恢复系数都有一

定程度的减小，这主要由冷气与主流的掺混导致。

改变引气管道的入口角度（对比模型 A，B，C）对推力

和总压恢复系数基本无影响；在引气腔内加装冲击

板后（模型 D）推力系数和总压损失系数分别降低了

0.1% 和 0.2%。

图 9 是不同冷却模型下塞锥冷却通道内部的流

线和静压分布，为清晰地显示流动细节，本文仅选择

Fig. 7　Schematic of detect position distribution

Fig. 8　Effects of different cooling modes on cooling flow 

ratio, total pressure recovery and thrust coefficients
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1/4 冷却通道进行分析。模型 A 的引气角度较小，冷

气进入引气腔后沿两侧流向塞锥头部，在引气腔内

部形成一个对称涡对 1；由于冲击核心区集中在塞锥

头部的两侧，故该处形成明显的局部低压区。模型 B
的引气角度增至 60°，在引气腔内形成两对流向相反

的涡对；相较模型 A，模型 B 的通道前缘的静压分布

更加均匀，未在冲击核心区出现明显的低压区。模

型 C 中，两侧冷气对冲流入引气腔、冲击混合后沿喷

管轴线流向塞锥头部，在引气腔的两侧形成一个涡

对 2，此时局部低压区移至塞锥前缘的中心。模型 D
中，冷气通过冲击板上的冲击孔时速度会突然增大，

造成塞锥头部的静压显著低于其他模型。

图 10 是不同冷却模型在冷却通道内 4 条特征线

上的速度分布。特征线 x1距离引气腔最近，所以各模

型沿 z 轴的速度分布受到引气结构的影响较大、呈现

出明显的差异。模型 A，B，C 的流速最大位置对应冲

击核心区，距离核心区越远、流速越低；模型 D 在模型

A 的基础上加装了冲击板，因此通道中心的速度分布

有所改善、曲线更加平滑。虽然特征线 x2 距离 x1 较

近，但各模型沿 z 轴的速度分布逐渐趋于均匀，引气

结构造成的影响不断削弱。特征线 x4上引气结构的

影响已经十分微弱，各模型沿 z 轴的速度分布均匀且

一致。特征线 x5位于通道出口，由于通道内冷气不断

加速膨胀，所以各模型的速度要高于另外 3 条特征

线；该特征线上，模型 A，B，C 的速度约为 520m/s，模
型 D 的通道压损较高、速度略低，约为 490m/s。

图 11 是不同冷却模型在特征线 x0（即塞锥头部）

上的温度和换热系数分布。从图 11（a）可以看出，模

型 A，B，C 的温度分布与通道内的速度分布正好相

Fig. 10　Velocity distributions on some feature lines under different cooling modes

Fig. 9　Streamline and static pressure distributions under 

different cooling modes
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反，正是因为冲击核心区的边界层最薄、冷气流速最

高，所以冷效最好；但该特征线上 3 个模型的最高温

度不尽相同，其中模型 C 的最大、约 1220K，模型 B 的

最小、约 975K。模型 D 中塞锥头部的温度要小于另

外三个模型，最高温度约为 870K，这是由于冷气经过

冲击孔时会因为流动面积突缩而加速，因此每个冲

击孔都对应一个射流核心区，该区域内换热很强、冷

效较高；另外注意到模型 D 塞锥头部两侧温度较高，

原因是该区域处于两排冲击孔的中间而非射流核心

区。换热系数越大、冷却效果越强，故图 11（b）中换热

系数的分布规律与塞锥头部的温度分布恰好相反，其

中模型 D 的换热系数最大值约为 2650W/（m2·K），而

另外 3 个模型的换热系数均低于 1700W/（m2·K）。

图 12 是未对塞锥进行冷却时塞锥表面的温度分

布，可以看出塞锥头部两侧最高温度超过 1750K，而

塞锥后缘温度却有明显的降低，这是因为高温燃气

在喷管出口以后不断膨胀，速度增大、温度降低。

图 13 是不同冷却模型下塞锥表面温度云图。对

塞锥进行冷却后，其表面温度大幅度降低。模型 A 和

B 的塞锥表面温度均在 1250K 以下，但塞锥外表面的

高温区分布略有不同，这主要是受到引气角度的影

响：模型 A 的冲击核心区靠近塞锥两侧，与之对应的

壁面射流区也靠近两侧，因为射流区的流速是增加

的、流动稳定性很高，所以边界层较薄、换热较强，因

此塞锥前缘两侧区域温度更低；模型 B 的冲击核心区

向中心移动，所以塞锥前缘中心附近高温区面积减

小，二者相较，模型 B 的高温区面积略小。模型 C 的

冲击核心区在塞锥中心，所以高温区呈胖“U”形分

布，加之塞锥头部受到高温燃气的直接冲击，因此

“U”字形两个顶点的温度最高，超过 1300K。模型 D
改善了通道内的流量分配，所以塞锥表面沿 z 向的温

度基本相同；但该模型的冷气流量较小，故塞锥整体

温度高于模型 A，B。

综合来看，引气腔内加装冲击板可以改善塞锥

头部的冲击冷却和前缘展向温度分布；无冲击板时

模型 B 的冷却效果较优。

图 14 是不同冷却模型下喷管的红外辐射强度分

布，Ir为塞锥有无冷却时的红外辐射强度之比。由于

塞锥处于喷管尾部，有效遮挡了内部高温部件，因此

排气系统的红外辐射主要由塞锥辐射和尾喷流辐射

组成，塞锥表面温度分布对喷管红外辐射强度有着

重要影响。可以看出，无论是铅垂探测面还是水平

探测面，在-70°~+70°探测角内 4 个模型的相对红外

辐射强度均在 0.73 以下，在更大的探测角内红外辐

射强度迅速增大且数值基本相同。这是因为-70°~
+70°探测角内塞锥贡献了主要的红外辐射，塞锥被冷

却、红外辐射强度降低；随着探测角的增大，塞锥的

有效辐射面积减小，尾喷流成为主要辐射源，因此各

模型的相对辐射强度增大。由于探测范围内只能探

测到过渡段及其后方的塞锥表面，所以塞锥后缘温

度分布对红外辐射强度分布影响较大，模型 A，B，C
的塞锥后缘温度分布基本相同，故红外辐射强度相

Fig. 12　Temperature contour of plug without cooling

Fig. 11　Temperature and convective heat transfer 

coefficient distributions on feature line x0 under different 

cooling modes
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近，但三者塞锥后缘的展向温度分布又略有差别，因

而红外辐射强度也有微弱差异；相比之下，模型 D 的

塞锥后缘温度较高，因此红外辐射强度增大。以塞

锥无冷却情况为参照：铅垂探测面上，模型 B 和模型

D 在 0°探测角上红外辐射强度分别降低了 29% 和

27%，在±30°探测角上红外辐射强度降幅最大，分别

为 45% 和 42%；水平探测面上，模型 B 和模型 D 在

±30°探测角上红外辐射强度降幅最大，分别为 38%
和 35%。

3.2 塞锥冷却通道高度的影响

在冷气入口总压比 1.4，引气管道与喷管轴线夹

角 60°，引气腔内无冲击板的条件下，分析了塞锥冷

却通道高度对喷管流动、换热和红外辐射特性的

影响。

图 15 是通道高度对塞锥冷却流量比、喷管推力

和总压恢复系数的影响。如图 15（a）所示，冷却通道

高度增加意味着冷气出口面积增大，所以冷气流量

增大；通道高度从 2mm 增至 6mm，冷气流量占比增大

了 2.56%。如图 15（b）所示，推力和总压恢复系数均

随着冷却通道高度的增大而降低，这是因为冷气流

量增加、与主流的掺混损失增大；冷却通道高度从

2mm 增至 6mm，推力系数和总压恢复系数分别降低

0.4% 和 0.1%。

图 16 是不同冷却通道高度下特征线 x5 上（即通

道出口）的流速分布。通道高度从 6mm 降低至 2mm，

平均出口流速从 510m/s增大至 600m/s。
图 17 是不同冷却通道高度下塞锥表面的静温分

布。可以看出通道高度为 4mm 时的冷却效果要优于

2mm 和 6mm，这是由冷气流量和冷气流速共同影响

导致的，一方面冷却通道高度的减小使得冷气流速

增大，因而冷却通道内边界层厚度减小、换热增强，

另一方面冷却通道高度降低意味着冷气出口面积减

小，造成冷气流量减少，这又不利于塞锥冷却。由于

两者的作用结果相反，因此存在一个最佳通道高度，

使得冷却效果达到最好。冷却通道高度为 4mm 时，

塞锥外表面温度较 2mm，6mm 通道高度降低约 50K。

此外，随着冷却通道高度的增大，壁面射流区的范围

逐渐增大。

图 18 是不同冷却通道高度下塞锥表面的对流换

热系数分布。可以看出换热系数分布规律与温度分

布规律相反，即塞锥表面换热越强、温度越低。通道

高度为 4mm 时塞锥表面对流换热系数整体最大，数

值在 600（W/（m2·K））以上；其中塞锥头部以冲击换热

的方式冷却，换热系数超过 1050（W/（m2·K））。

图 19 是不同冷却通道高度下喷管红外辐射强度

分布。2mm 和 6mm 通道高度的红外辐射强度分布基

本相同、在-70°~+70°探测角内均有所增加，二者相

Fig. 13　Temperature contours of plug under different 

cooling modes

Fig. 14　Infrared radiation intensity distributions under 

different cooling modes
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较，2mm 通道高度的塞锥后缘温度更高，而 6mm 通道

高度的过渡段塞锥温度更高，两段塞锥均可被探测

到，因此虽然温度分布不同，但最终红外辐射强度相

当；对比之下，4mm 通道高度下塞锥前缘温度显著降

低，故对红外辐射的贡献也有所减少。其中 0°方向

探测角上增加 2%，铅垂与水平探测面上红外辐射强

度增加的最大幅值分别为 3% 和 4%。

3.3 冷气入口压比的影响

在冷却通道高度 4mm 条件下对比分析了模型 B
和模型 D 在不同入口总压比下的流动、换热和红外辐

射特性。

图 20 是入口总压比对模型 B 和模型 D 的冷气流

Fig. 18　Convective heat transfer coefficient contours of 

plug under different heights of cooling channel

Fig. 16　Velocity distributions on feature line x5

under different heights of cooling channel

Fig. 17　Temperature contours of plug under

different heights of cooling channel

Fig. 15　Effects of heights of cooling channel on cooling flow 

ratio, total pressure recovery and thrust coefficients
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量比、喷管推力系数和总压恢复系数的影响。由图

20（a）可知，相同入口压比下，模型 D 总压损失更大、

冷气流量更低；入口总压比从 1.0 增大到 1.8，模型 B
和 模 型 D 的 冷 气 流 量 占 比 分 别 增 加 了 2.19% 和

1.84%。入口总压比增大意味着冷气流量的增加、与

主流的掺混加剧，这导致推力系数和总压恢复系数

有一定程度的降低；入口总压比从 1.0 增大到 1.8，模
型 B 和 模 型 D 的 推 力 系 数 分 别 降 低 了 0.29% 和

0.30%，总压恢复系数分别降低了 0.35% 和 0.37%。

图 21 是不同冷气入口压比下模型 B 和模型 D 的

塞锥表面特征线 z0和 x3上的温度分布。特征线 z0上：

相同入口总压比下，模型 B 的塞锥外表面温度低于模

型 D、内表面温度高于模型 D。入口总压比为 1.0 时，

模 型 B 和 模 型 D 的 塞 锥 外 表 面 最 高 温 度 分 别 为

1280K 和 1310K，继续增大入口总压比至 1.8，表面最

高温度分别降低了 120K 和 115K。特征线 x1上：模型

B 的温度分布曲线比较波折，塞锥两侧和中心温度较

高；模型 D 的温度曲线则更加平滑，除两侧外，曲线整

体温度基本相同，这得益于冲击板对塞锥前缘流量

分配的调节作用。同时也要注意到冲击板结构会造

成一定的总压损失，导致模型 D 的塞锥外表面温度总

Fig. 20　Effects of total pressure ratio of inlets on cooling 

flow ratio, total pressure recovery and thrust coefficients

Fig. 19　Infrared radiation intensity distributions under 

different heights of cooling channel

Fig. 21　Temperature distributions on some feature lines 

under different total pressure ratio of inlets
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体稍高。

图 22 是不同冷气入口压比下模型 B 和模型 D 的

喷管红外辐射强度分布，随着入口总压比的增大，塞

锥温度不断下降，同时冷气流量增大，使得喷管出口

掺混后的燃气温度降低，由于塞锥和高温燃气贡献

的红外辐射都在减小，所以喷管红外辐射强度也不

断降低。入口总压比为 1.0 时，在 0°探测角上模型 B
和模型 D 红外辐射强度分别降低了 25% 和 23%；入口

总压比为 1.8 时，在 0°探测角上模型 B 和模型 D 的红

外辐射强度分别降低了 33% 和 31%。

4 结 论

在不同引气结构下对二元塞锥的冷却特性、喷

管流动及红外辐射特性进行了数值模拟，主要研究

结论如下：

（1）引气腔内未加冲击板时，改变引气角度对喷

管的推力和总压恢复系数影响微弱、对塞锥温度分

布影响显著。在冲击核心区和壁面射流区冷气流速

高、边界层薄，因此冷却效果较好，相应地，远离冲击

核心区的地方温度较高；引气角度为 30°和 60°时，塞

锥表面温度控制在 1250K 以下，引气角度为 90°时，塞

锥前缘两侧出现高温区，最高温度达到 1330K。

（2）引气腔内部加装冲击板对塞锥冷却有两方

面的影响：一方面可以有效改善冷却通道内的流量

分配、增强塞锥头部的换热系数，与无冲击板情形相

比，塞锥头部的温度最高值降低了至少 105K；另一方

面冲击板结构带来较大的总压损失，因此，在相同入

口总压比下，加装冲击板后冷却流量降低、塞锥前缘

温度升高。

（3）随着塞锥冷却通道高度的增大，冷气流量增

加、流速降低，因为二者对塞锥冷却作用相反，所以

存在一个最佳通道高度 4mm，此时塞锥外表面最高

温度比通道高度为 2mm，6mm 时降低约 50K。

（4）喷管的推力和总压恢复系数随着入口总压

比的增大而降低，这是因为冷气流量增大、与主流的

掺混损失增加。入口总压比从 1.0 增至 1.8，模型 B 和

模型 D 的推力系数分别降低了 0.29% 和 0.30%，总压

恢复系数分别降低了 0.35% 和 0.37%
（5）对塞锥进行冷却后，其表面温度和喷管红外

辐射强度显著降低。以塞锥无冷却情形为参照，入

口总压比为 1.0 时，模型 B 和模型 D 的塞锥外表面最

高温度分别降低了 470K 和 440K，0°探测角上红外辐

射强度分别降低了 25% 和 23%；入口总压比为 1.8
时，模型 B 和模型 D 的塞锥外表面最高温度分别降低

了 590K 和 555K，0°探测角上红外辐射强度分别降低

了 33% 和 31%。

致  谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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