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摘要：介绍了国外航空发动机喷管隐身修形设计技术在轰炸机、战斗机及无人机上的应用，阐述了喷管隐身修形设计技术的

基本原理及其在实现发动机红外隐身及雷达隐身方面的重要性。分析了喷管锯齿修形设计技术对飞机 /发动机的气动特性、红外

及雷达隐身的影响，着重分析了锯齿结构对高温气流核心区长度的影响，获得了飞机类型、作战目的、喷管类型等因素与喷管锯齿

修形设计技术选取的关系，及 2元喷管锯齿形结构与轴对称喷管锯齿形结构的设计原则。
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Abstract: The foreign application of aeroengine nozzle stealth design modification technology on the bombers, fighters, and the the

unmanned aerial vehicle (UAV) were introduced. The basic principle of stealth technology modification design and its implementation
engine infrared stealth and the importance of radar stealth were expounded. The influence of the serrated nozzle modification design
technology to the aerodynamic characteristics, infrared and radar stealth of aircraft/engine were analyzed, emphatically the sawtooth
structure on the influence of high temperature air core length were analyzed. The relationship of aircraft type and operation models, nozzle
types to sawooth modification design technology selection were obtained. Dual serrated nozzle structure and the structure of the
axisymmetric nozzle zigzag design principles were obtained.
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0 引言

隐身技术能极大地提高军用飞机的生存力和杀

伤力, 现已成为第 5代战斗机的重要特征之一，是

当代军用飞机发展的一个重要趋势,并将对未来战争

的攻防形势产生深远影响。隐身能力的提高使得第 5

代战斗机的综合作战性能较第 4代战机的有很大提

升。隐身性能是飞机 /发动机隐身一体化的综合体

现，隐身性能的提升是飞机和发动机共同开展隐身设

计的结果。喷管既是发动机隐身设计的重要部件，也

是飞机 /发动机一体化隐身设计的关键部件。喷管隐

身修形设计能够减小关键探测角度上的雷达散射截

面（RCS），提高战机的雷达隐身能力；喷管出口修形

设计可以起到强化发动机喷流与冷却气流的掺混作

用，有利于降低发动机喷流温度，缩短核心流的长度，

从而降低发动机喷流的红外辐射。目前，喷管隐身修

形设计技术被航空发达国家广泛应用于各种飞机上，

如：B-2轰炸机、F-22A和 F-35战斗机、X-47B无人

机等隐身飞机。因此，开展发动机喷管隐身修形设计

技术分析具有重要意义。

本文主要对最为常用的锯齿形修形设计技术在

航空发动机上的应用进行分析。

1 喷管的作用和类型

在涡轮风扇发动机上，喷管的主要作用是使发动

机排出的燃气继续膨胀，将燃气的可用功转变为动
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能，燃气以高速度喷出，使发动机产生反作用推力。此

外，通过调整喷管喉道面积可以改变压气机和涡轮的

共同工作点，实现对整个发动机工作状态点的控制。因

此，喷管的喉道面积可以作为发动机的 1个调节量[1]。

近些年来，随着飞机 /发动机隐身性能的提高，喷管

还承担着降低发动机红外辐射、减少发动机雷达反射

的任务。

按照对发动机的调节能力的不同，喷管可分为收

敛喷管和收扩喷管；按照喷管形状不同，喷管可分为

轴对称喷管、二元喷管、S弯喷管、塞氏喷管和单边膨

胀喷管等；按照是否具有矢量推力能力，喷管可分为

矢量喷管和常规喷管（非矢量）。此外，多种类型的喷

管还可以组合取名，如轴对称矢量喷管、二元矢量喷

管、单边膨胀二元矢量喷管等。

2 红外及雷达隐身的基本原理
2.1 红外辐射原理

发动机的红外辐射包括波长为 3～5 滋m和 8～

14 滋m 2部分。8～14 滋m的辐射所占比例较少，而

3～5 滋m的辐射主要来自于发动机高温部件及尾喷

流，是红外制导导弹的主要跟踪目标波段。因此，如何

降低发动机高温部件及尾喷流的辐射强度是发动机

红外隐身设计的首要目标。发动机的高温部件具有连

续的光谱辐射，而尾喷流的光谱辐射具有选择性，即

在燃气辐射的某一波段有一定的辐射量，在其他波段

有很少或没有辐射。

固体的辐射主要遵守普朗克定律，即

M姿= 坠M坠姿 = 2仔·hc2

姿5 · 1
ehc/k姿T-1

（1）

式中：姿为波长；T为绝对温度；c 为光速；h为普朗克
常数。

不同温度下黑体光谱辐射出射度随波长的变化

关系如图 1所示。

气体辐射按气体热辐射传输方程计算，即

I姿=I姿（0）exp（-子姿n）+
n

i=1
移S姿i（子姿i

*
）exp[-（子姿n -子姿i

*
）]d子姿i

*
（2）

热辐射传输方程物理意义如图 2所示。从图 2中

可见，式（2）的物理意义是抵达 C处的辐射强度，由 2

部分组成。公式右端第 1项代表从 A 点发出的光谱
辐射强度经过 AC长度的衰减到达 C处剩下的能量；
公式右端第 2项代表 B处气体的辐射加上整个空间
入射引起 B处在 AC方向上的散射，经过 BC的距离
到达 C点处剩余的能量。在 AC间增加无数个点，对
这些点向 C点的辐射进行积分，就得到途中气体吸
收和向 C点辐射的能量。2项之和为由 A 点经过大气
的吸收、散射、辐射后到达 C点的辐射强度。

锯齿形裙边隐身修形设计能够增强外界气流与

发动机喷流的掺混，降低喷流的核心温度，即在一定

程度上降低了喷流的红外辐射强度。

2.2 雷达散射截面定义及影响因素

雷达散射截面（RCS）定义为

滓=4仔R2 Ss

Si
（3）

式中：R为目标到雷达天线的距离；Si为目标所在位置

上天线辐射（入射到目标）的功率密度，即空间单位面

积上通过的辐射功率；Ss为天线所在位置上目标散射

的功率密度，即空间单位面积上通过的散射功率[3-4]。

发动机雷达散射与喷管出口修形有很大关系，通

过喷管出口的锯齿修形设计能够降低发动机正后方

的雷达波反射，减小其后向的雷达 RCS数值。

3 喷管修形设计与隐身性的关系

采用喷管修形设计技术提高发动机和飞机的隐

身能力主要从红外隐身和雷达隐身 2方面实现。采用

喷管修形设计技术使喷管出口边界扩大，从而增加了

冷却气流与高温燃气的掺混，进而降低喷流温度[2]；还

能够减少喷流中压缩膨胀波的规则聚集，从而减小喷图 1 黑体光谱辐射出射度变化曲线

图 2 热辐射传输方程物理意义
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流中马赫盘的高温区。均可降低喷流红外辐射。喷管

修形设计的另一个重要作用是将雷达波反射到非关

键角度，同时减少关键角度的雷达波的反射，从而减

小航空发动机后向雷达散射截面（RCS）。

根据飞机类型不同，喷管修形设计具有各自特

点。

3.1 轰炸机发动机喷管修形技术分析

轰炸机发动机多为中等涵道比涡轮风扇发动机，

典型代表为 B-2隐身轰炸机，如图 3所示。因其采用

内埋式的安装方式，因此，喷管的修形设计通常体现

在喷管与飞机的一体化修形设计上。B-2隐身轰炸机

是美国诺斯罗普·格鲁曼公司研制的按隐身要求设计

的战略轰炸机，采用低 RCS外形设计技术（如翼身融

合技术和无立尾的飞翼布局），左、右翼后缘由 4段呈

梯形的直线构成，每段直线均平行于同侧或对侧机翼

前缘。此外，该机采用雷达吸波涂层材料技术，广泛采

用碳纤维复合材料和蜂窝状结构型吸波材料[5]。

发动机喷管隐身修形设计是 B-2隐身轰炸机的

一大特色，该飞机采用 4台 F118-GE-100发动机，其

喷管采用弯曲的二元喷管，能够遮挡内部高温部件的

红外辐射；发动机喷管与飞机采用一体化设计，并在

喷管出口处采用喷管修形设计，使冷气与燃气加快混

合，降低燃气温度；喷管上边缘与飞机后机身组成单

边膨胀的结构，使燃气经过机身时进一步降温，大大

降低了发动机的红外辐射[6-8]。喷管隐身修形的角度经

过严格计算，基本与飞机机翼夹角相同，保持喷管出

口边缘平行于飞机机翼的 2个边缘（如图 4所示），在

前、方后方的雷达照射时，保证该飞机的雷达波瓣高

峰值较小。由于喷管隐身修形设计与飞机保持高度一

致，该飞机只具有较小的 4波瓣雷达反射峰值。B-2

隐身轰炸机发动机喷管修形设计是发动机隐身设计

的 1个成功典范，其思想影响了后续航空发动机喷管

的隐身修形设计。

3.2 战斗机发动机喷管修形技术分析

与轰炸机发动机不同，战斗机发动机一般为小涵

道比涡轮风扇发动机，很少采用内埋式安装方式，一

般具有加力燃烧室，能够超声速巡航。目前，战斗机已

经发展到第 5代，而隐身特性是第 5代战斗机的标志

之一。本文以美国 F-22A 战斗机和 F-35战斗机为

例，对其发动机喷管的隐身修形设计技术进行分析。

F-22A战斗机贯彻了“先敌发现、先敌射击、先敌击

毁”提高生存力的设计思想，具有可探测性低的外形

结构，不开加力可以在 Ma=1.4～1.5下进行超声速巡

航和机动飞行，在隐身性和敏捷性之间进行权衡，如

图 5所示。该飞机采用 2台 F119-PW-100发动机，如

图 6所示。

F119-PW-100发动机由美国 PW公司研制[9]，采

用大量红外及雷达隐身技术。该发动机的隐身重点之

图 3 B-2隐身轰炸机

图 4 隐身轰炸机喷管出口与机翼边缘平行

图 5 F-22A战斗机

图 6 F119-PW-100发动机

12
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一是其喷管，采用小宽高比的二元喷管，为了与飞机

保持一致的隐身性，喷管采用相应的边缘导向设计。

喷管的修形设计也考虑了红外隐身的要求。因此，发

动机喷流马赫盘数目明显减少且相对不够清晰，同时

喷流的核心流温度区域明显减小。轴对称喷管与二元

喷管喷流中马赫盘的分布对比如图 7、8所示。

F-35 战斗机是美国及其盟国正在研制的低成

本、多用途战术攻击机，包括 F-35A、F-35B和 F-35C

3 种类型，如图 9 所示。F-35A 战斗机配装的

F135-PW-100发动机所采用的锯齿形裙边喷管如图

10所示。本文对该型喷管进行了流场的数值仿真计

算。

经过计算比较后发现，有锯齿形裙边的喷管计算

模型在喷管出口环形边缘 100 mm内喷管出口附近

喷流的温度普遍降低，如图 11、12所示。2图分别取

同位置、等距离的 3个截面，提取中间截面上的温度

分布数据发现，在射流核心区域，有 /无锯齿形裙边

喷管温度场的计算温度基本相同，但当接近锯齿形裙

边所在的径向位置时，有锯齿形裙边喷管温度场的计

算温度有所降低，平均约降低 28 K，经过计算可知红

外辐射强度降低最大的角度为 30毅左右，降低幅度接
近 10%。

3.3 无人机发动机的喷管修形技术分析

随着科技的发展，无人机发挥的作用越来越重要，

将在未来的信息战、精确打击战、无人作战和“海陆空

天电”的 5维一体化战场中大显身手，并将引发军队的

作战思想、作战模式和组织编制等一系列变革。

红外及雷达隐身能力是无人机最为重视的性能

之一。其中无人机发动机喷管的一体化隐身修形设计

技术被广泛采用，X-47B无人机喷管隐身修形设计如

图 13所示。针对该飞机模型进行的初步雷达 RCS数

值计算如图 14所示。从图 14中可见，该飞机发动机

喷管出口修形设计借鉴了 B-2隐身轰炸机的出口修

形设计技术，具有较好的红外及雷达隐身效果，且该

发动机喷管的设计使气后向雷达 RCS数值较小。

图 7 二元喷管对称截面喷流温度场分布

图 8 轴对称喷管对称截面温度分布

图 9 F-35系列战斗机

图 10 F135发动机锯齿形裙边喷管

图 11 有锯齿形裙边的喷管出口附近温度场

图 12 无锯齿形裙边的喷管出口附近温度场
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4 结束语

初步论述了国外航空发动机喷管隐身修形设计

技术在轰炸机、战斗机和无人机上的应用，阐述了喷

管隐身修形设计技术的基本原理及其在实现飞机 /

发动机一体化红外隐身和雷达隐身性能上的重要性。

（1）航空发动机喷管隐身修形需要根据飞机类型、

作战目的等进行综合设计；

（2）无人机及轰炸机多数采用飞 /发 /喷管的一

体化修形设计技术；

（3）战斗机喷管修形设计应根据喷管类型进行选

择，一般二元喷管选用偏大的锯齿形结构，轴对称喷

管选用偏小的锯齿形裙边结构。

喷管修形设计技术将发展成为联系飞机和发动

机一体化隐身设计技术的纽带[10]，将会发展出更多种

类，以实现更好的隐身效果。
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图 13 X-47B无人机喷管隐身修形设计

图 14 X-47B无人机在某频率下的雷达 RCS分布特性
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