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飞行参数对液体火箭尾焰红外辐射特性的影响
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摘要　为了研究飞行参数对液体火箭尾焰红外辐射特性的影响，利用ＦＬＵＥＮＴ软件计算不同飞行参数下的尾焰

流场，利用ＨＩＴＥＭＰ数据库计算燃气的辐射参数，使用有限体积法（ＦＶＭ）计算尾焰在２．０～５．０μｍ波段光谱辐射

特性。据此研究了火箭飞行高度和飞行速度对尾焰２．０～５．０μｍ波段光谱辐射强度以及２．５～３．０μｍ和４．２～

４．７μｍ两个波段辐射强度影响。研究表明，飞行高度和速度对液体火箭尾焰红外辐射强度的影响主要是通过改变

流场的温度和尺寸实现的。飞行速度不变，在０～４０ｋｍ范围内，随着飞行高度的增加，尾焰辐射强度呈增大趋势，

并且在４．２～４．７μｍ波段的辐射强度增幅较大；飞行高度不变，随着飞行速度的增加，尾焰辐射强度呈先减小后稳

定趋势，且２．５～３．０μｍ波段的辐射强度减幅较大。
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１　引　　言

由于火箭尾焰的红外辐射在基底加热、发动机

诊断以及探测预警等方面的重要作用，研究人员对

火箭尾焰红外尾焰辐射特性的研究已经持续了半个

多世纪［１～３］。除了早期的计算软件如 ＧＡＳＲＡＤ
［４］

和ＳＩＲＲＭ
［５］，近年来又提出了一系列新的计算模型

如蒙特卡罗法［３］、反向蒙特卡罗法［６］、六流法［７］、有

限体积法（ＦＶＭ）
［８］和离散坐标法［９］等。

０４０４００１１
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但是上述文献中一般没有讨论流场计算及飞行

参数对流场和辐射的影响，金伟等［８］较完整地建立

了卫星轨控推进器尾焰红外辐射的求解模型，但是

由于针对位于太空环境的轨控推进器，该文并没有

研究飞行参数对尾焰流场和红外辐射特性的影响。

Ｆｅｎｇ等
［１０，１１］分别使用数值模拟的方法计算了流场

和尾焰在不同条件下的辐射特性，但是上述论文研

究重点为尾焰内部单位面积红外辐射亮度特性，并

没有给出尾焰整体的辐射强度。

飞行参数对尾焰红外辐射的影响是通过其对尾

焰流场结构的影响实现的，因此需要选择计算精度

较高的数值计算方法，目前，计算流体力学（ＣＦＤ）软

件ＦＬＵＥＮＴ常被用于计算尾焰的流场结构
［８，１１，１２］。

为了研究飞行参数对尾焰红外辐射特性的影

响，论文建立了一个相对完整的计算模型：使用

ＦＬＵＥＮＴ软件计算尾焰流场，利用 ＨＩＴＥＭＰ数据

库计算燃气辐射参数，然后使用有限体积法算法计

算尾焰红外辐射特性。利用该模型，研究了飞行高

度和飞行速度对尾焰红外辐射特性的影响。

２　流场计算

使用ＣＦＤ软件ＦＬＵＥＮＴ实现尾焰流场的计

算。选择基于压力的求解器耦合求解尾焰流场，使

用标准κε两方程模型计算尾焰中的湍流作用，喷

管处使用标准壁面函数，同时激活能量方程，主要考

虑微体净热流量和机械能转化为热能的部分对温度

场的影响。

３　辐射计算

３．１　辐射参数计算

使用窄带模型计算气体的辐射特性。考虑两种

主要辐射气体ＣＯ２ 和 Ｈ２Ｏ的辐射，在某一波数σ

附近波带内的平均透射率珋τσ为

珋τσ，犻 ＝ｅｘｐ －２
珔γ犻

珚犱犻
１＋
狌犻珔κ犻－犱犻

珔γ槡 犻

－（ ）［ ］１ ． （１）

式中犻＝１，２，分别代表ＣＯ２ 和Ｈ２Ｏ两种组分。狌犻＝

犘犻犔（２９６／犜），为标准化到０．１０１ＭＰａ，２９６Ｋ的压

力行程，犘犻 为 Ｈ２Ｏ或ＣＯ２ 的分压力，犔为行程长

度，犜为流场温度，珔κ犻、１／珚犱犻和珔γ犻分别为σ处Ｈ２Ｏ或

ＣＯ２ 的平均吸收系数、谱线密度和谱线的平均半峰

全宽，使用董士奎等［１３，１４］提出的方法以 ＨＩＴＥＭＰ

数据库为基础计算。混合气体的透射率为二者对应

波段透射率之积。本文计算光谱范围为２～５μｍ，

窄带模型的带宽为１２ｃｍ－１。

３．２　辐射传输计算

在吸收、发射、散射性介质内辐射传递方程

（ＲＴＥ）的表达式为
［１５］

ｄ犔λ（狊，ω）

ｄ狊
＝－αλ（狊）犔λ（狊，ω）＋αλ（狊）犔ｂλ（狊）－σλ（狊）犔λ（狊，ω）＋

σλ（狊）

４π∫
ω犻＝４π

犔λ（狊，ω犻）Φ（λ，ω犻，ω）ｄω犻． （２）

式中犔λ（狊，ω）为空间位置狊传输方向ω波长λ处的光

谱辐射亮度，αλ（狊）和σλ（狊）为介质的光谱吸收系数

和光谱散射系数，犔ｂλ（狊）为黑体光谱辐射强度，Φ（λ，

ω犻，ω）是光谱散射相函数。

对于液体火箭，由于尾焰中不含有 Ａｌ２Ｏ３ 粒

子，可以视为纯气体流场，则散射作用可以忽略，则

ＲＴＥ可以简化为

ｄ犔λ（狊，ω）

ｄ狊
＝－αλ（狊）犔λ（狊，ω）＋αλ（狊）犔ｂλ（狊）．（３）

　　使用有限体积法求解辐射传输方程。有限体积

法［１６］的基本思想是：保证微控制体在每个立体角内

的辐射能量守恒。这需要对计算区域和４π空间分

别进行空间离散和角度离散。空间离散是指将计算

域离散为互不重叠的控制体积犞犘；角度离散是指将

４π空间离散为互不重叠的立体角Ω
犿，如图１所示。

图１ 空间和角度离散示意图

Ｆｉｇ．１ Ｄｉｓｃｒｅｔｅｎｅｓｓｏｆｓｐａｃｅａｎｄａｎｇｌｅ

　　在控制体积犞犘 和控制立体角Ω
犿 内对辐射传

递方程（３）式积分，并运用高斯公式，可得辐射能量

守恒方程的有限体积表达式为［１６］

０４０４００１２
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∫
Ω
犿
∫
犃犮

犔λ（犮，Ω
犿）（狊犿·狀犼）ｄ犃犮ｄΩ

犿
＝

∫
Ω
犿
∫
犞
狆

－αλ（狊）犔λ（狊，Ω
犿）＋αλ（狊）犔ｂλ（狊［ ］）ｄ犞ｄΩ

犿．（４）

式中犔犿λ，犮是控制体环表面犮上第犿 个控制角的光谱

辐射亮度，狊犿 是方向矢量，表示第犿 个立体角的中

心，狀犼是控制体外表面单位法矢量。

设在每个立体角犿内，控制体各外表面上的辐

射亮度近似地用相应外表面中心的积分点犼处的辐

射亮度值表示，同时假设在控制体积犞犘的控制立体

角Ω
犿内的光谱辐射亮度相等，近似由位于控制体内

节点犘上的值表示，则（４）式可以表示为

∑
犕

犼

犃犮，犼犔
犿
λ，犮，犼犇

犿
犼 ＝ －αλ，狆犔

犿
λ，犘 ＋αλ，犘犔ｂλ，［ ］犘 犞犘Ω

犿．

（５）

式中犕 为控制体外表面的个数，犃犮，犼 为第犼个外表

面的面积，犔犿λ，犮，犼波长λ附近，第犼个外表面中心处在

第犿个控制角内的辐射亮度，犇犿犼 为第犼个外表面对

第犿个控制角的方向权值。αλ，狆 为控制体犘 内在波

长λ附近的吸收系数，犔
犿
λ，犘 为控制体犘 在控制角犿

内波长λ附近的辐射亮度，犔ｂλ，犘为控制体犘在波长λ

附近的黑体辐射亮度。

计算（５）式中犔犿λ，犮，犼 时，选择阶梯差分（一阶迎

风）格式将控制体外表面节点的辐射亮度与控制体

中心的辐射亮度关联起来，使用辐射传输上游方向

控制体中心的光谱辐射亮度代替边界面的光谱亮

度，即

若犇犿犼 ＞０，则犔
犿
λ，犮，犼＝犔

犿
λ，犘，否则犔

犿
λ，犮，犼＝犔

犿
λ，犑。其

中，犇犿犼 ＞０表示在犼面第犿 个控制角辐射从控制体

犘出射，下标犑＝犈，犠，犛，犖，犜，犅，代表与控制

体犘各个相邻控制体的中心节点。

（５）式使用ＣＧＳＴＡＢ
［１７］方法求解。求出光谱辐

射亮度后，可以进一步求出尾焰光谱辐射强度。

４　算例与分析

４．１　方法验证

为了验证本文流场计算结果的准确性，选择与

文献［１８］中相同的参数使用ＦＬＵＥＮＴ软件计算尾

焰的流场。图２（ａ）～（ｃ）分别为计算得到的尾焰压

强、温度和ＣＯ２摩尔分数分布图，可以发现在温度较

高的区域辐射气体的压强也相对较高，即尾焰在该

区域辐射更强。图２（ｄ）为文献［１８］实测的喷管模

型的尾焰在４．３μｍ附近的辐射图像，可以发现计

算得到的尾焰高温区与已报道的实测图中高辐射区

域分布规律较一致，马赫盘的位置也基本对应，证明

了本文流场计算结果的正确性。

另外，观察图２（ｂ）还可以发现在尾焰第一个马

赫盘开始到马赫波系结束的近场区域内有一个较明

显的三角形高温区域，而且从图２（ａ）和图２（ｃ）还可

以看出该三角形区域也是尾焰中压强和辐射气体含

量都较高的区域。工程计算尾焰流场时将该区域简

化恒温恒压的区域即核心区，其温度、压强等远高于

尾焰中的其他区域，是尾焰辐射的主要部分，飞行参

数对尾焰红外辐射影响将主要由其对核心区温度和

尺寸等参数的影响决定。

　 　 文 献 ［１９］使 用 辐 射 计 算 软 件 Ａｅｒｏｄｙｎｅ

ＲａｄｉａｔｉｏｎＣｏｄｅ（ＡＲＣ）计算了一台液体火箭发动机

喷焰在垂直轴线方向的、２～５μｍ波段内的固有光

谱辐射强度。考虑Ｈ２Ｏ、ＣＯ２和ＣＯ三种组分的吸

图２ （ａ）～（ｃ）本文计算得到的流场分布与（ｄ）流场４．３μｍ处辐射强度实测图。（ａ）静压云图；

（ｂ）静温云图；（ｃ）ＣＯ２ 摩尔分数分布图

Ｆｉｇ．２ （ａ）～（ｃ）Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｃｏｎｔｏｕｒｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｔｈｉｓｐａｐｅｒａｎｄ（ｄ）ｉｎｆｒａｒｅｄｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙｉｍａｇｅｏｆ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ．（ａ）Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓ；（ｂ）ｓｔａｔｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓ；（ｃ）ＣＯ２ｍｏｌｅｆｒａｃｉｔｏｎ
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收与发射作用。为了验证辐射传输计算方法的正确

性，选择与文献［１９］相同的流场数据，使用本文算法

计算尾焰光谱辐射强度。二者计算结果对比如图３

所示。对比图３（ａ）和（ｂ）可以发现，二者总体辐射

强度非常接近，光谱分布规律比较一致，证明本文计

算方法的正确性。

图３ 辐射强度计算方法验证。（ａ）计算得到的光谱辐射强度；（ｂ）文献［１９］计算得到的光谱辐射强度

Ｆｉｇ．３ Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙｃａｃｕｌａｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ．（ａ）Ｓｐｅｃｔｒａｌｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｍｅｔｈｏｄ

ｏｆｔｈｉｓｐａｐｅｒ；（ｂ）ｓｐｅｃｔｒａｌｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙＲｅｆ．［１９］

４．２　算例参数

考虑尾焰流场的对称性，选取计算区域如图４（ａ）

所示，其中犔和犚分别为计算区域的长度和半径，根

据尾焰流场的尺寸，０～２０ｋｍ高度计算区域尺寸设

定为犔×犚＝３００ｍ×２０ｍ，３０～４０ｋｍ高度计算区

域尺寸设定为犔×犚＝１０００ｍ×６０ｍ，喷管出口半

径为３０ｃｍ。边界条件定义如下：犃犅为喷管入口，

使用压力入口边界条件，压强为４．８ＭＰａ，温度为

３５５０Ｋ。犆犇 和犇犈 为压力远场边界条件，犈犌 为

压力出口边界条件，犅犆为火箭喷管内壁面，犃犌为

对称轴。压力远场边界条件和压力出口边界条件由

飞行参数确定。不同高度时的环境压强和温度如

表１所示。

表１ 不同高度的环境压强和温度

Ｔａｂｌｅ１ Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

Ａｌｔｉｔｕｄｅ／
ｋｍ

Ｐｒｅｓｓｕｒｅ／
Ｐａ

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／
Ｋ

Ｓｐｅｅｄｏｆｓｏｕｎｄ
犕犪／（ｍ／ｓ）

０ １０１３２５ ２８８ ３４０．３

１０ ２６５００ ２２３ ２９９．５

２０ ５５２９ ２１７ ２９５．１

３０ １１９７ ２２７ ３０１．７

４０ ２８７ ２５０ ３１７．２

图４ （ａ）计算区域和（ｂ）喷管出口附近网格划分

Ｆｉｇ．４ （ａ）Ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｚｏｎｅａｎｄ（ｂ）ｇｒｉｄｎｅａｒｔｈｅｎｏｚｚｌｅｏｕｔｌｅｔ

　　喷口附近区域网格划分的放大图如图４（ｂ）所

示，为了保证计算精度和提高计算效率，喷管内部、

喷管出口犆犎 及对应的犉犌区域划分较密，使用固定

间隔为２ｃｍ划分，犔方向和犚 方向上的犆犇 部分均

使用等比例逐渐稀疏的划分方式，设定起始间隔为

２ｃｍ，对于犔×犚＝３００ｍ×２０ｍ的流场，犔方向和

犆犇 边界划分网格数为犌犔×犌犚 ＝３００×６０；犔×犚＝

１０００ｍ×６０ｍ的流场，犌犔×犌犚 ＝６００×６０，犈犉的

划分方法与犆犇一致。同时为提高计算收敛性，对喷

管内壁和流场边界附近的网格作进一步加密。多次

仿真实验证明了此网格划分策略的可行性。

０４０４００１４
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４．３　结果与分析

为了研究飞行速度和高度对尾焰辐射特性的影

响，分别选择固定飞行高度为１０ｋｍ时不同飞行速度

和固定飞行马赫数犕＝２时不同飞行高度两种典型

情况计算尾焰流场和红外辐射强度。为了方便观察

和比较，仅显示尾焰流场的近场区域，以垂直尾焰对

称轴方向的辐射强度为例进行讨论。

４．３．１　飞行高度对尾焰流场和红外辐射特性的影响

图５和图６分别为飞行马赫数犕＝２时不同高

度的尾焰流场静温云图和轴线温度分布图，可以发

现，随着高度的增加，环境压强降低，尾焰膨胀更充

分，膨胀速度更快且尾焰与环境热量交换速度变快，

进而导致尾焰核心区尺寸逐渐扩大，同时温度逐渐

下降，且在３０ｋｍ和４０ｋｍ基本稳定。需要说明的

是，因为在远场低空尾焰的核心区已经结束而高空

尾焰仍处于核心区，所以在图６中较远区域随着高

度增加轴线温度呈增加趋势。图７为不同高度的尾

焰光谱辐射强度和波段辐射强度，可以发现，随着飞

行高度的增加，尾焰的光谱辐射强度整体呈逐渐增加

趋势，且在３０ｋｍ到４０ｋｍ增幅明显较大。分析

图７（ｂ）还可以发现，在２．０～５．０μｍ波段，尾焰辐射

随高度稳定增加，其中４．２～４．７μｍ波段的辐射强度

随高度增幅较大，而２．５～３．０μｍ波段的辐射则随高

度增幅较小，且在２０～３０ｋｍ处稍微下降。

图５ 不同高度尾焰流场。（ａ）０；（ｂ）２０ｋｍ；（ｃ）３０ｋｍ；（ｄ）４０ｋｍ

Ｆｉｇ．５ Ｅｘｈａｕｓｔｐｌｕｍｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ．（ａ）０；（ｂ）２０ｋｍ；（ｃ）３０ｋｍ；（ｄ）４０ｋｍ

图６ 不同高度尾焰轴线温度分布

Ｆｉｇ．６ Ａｘｅｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｅｘｈａｕｓｔ

ｐｌｕｍｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

　　分析认为，尾焰整体辐射强度随高度的增加而增

加，是由于在高度增加的过程中，面积增大对辐射强

度的增强作用超过了温度降低对辐射强度的减弱作

用。而２．０～３．０μｍ和４．２～４．７μｍ两个波段的辐

射变化呈现不同规律，则是由尾焰核心区温度决定

的，仔细分析图６可以发现，在０～４０ｋｍ范围内尾焰

核心区的温度从约２０００Ｋ降低到约１１００Ｋ，对应的

黑体光谱辐射出射度峰值波长从１．４５μｍ增大到

２．６３μｍ，由黑体辐射规律可知，在这一范围内，温

度的降低对４．２～４．７μｍ波段辐射强度的减弱作

用小于对２．０～３．０μｍ波段的辐射强度的减弱作

用。同样，２．０～３．０μｍ波段辐射强度在３０ｋｍ较

２０ｋｍ稍有下降，则可以认为是在２０～３０ｋｍ之间

尾焰温度降低对２．０～３．０μｍ波段辐射强度的减

弱作用超过了面积增加的增强作用。

４．３．２　飞行速度对尾焰流场和红外辐射特性的影响

图８和图９分别为在高度１０ｋｍ处，飞行马赫

数犕 分别为０．２、２、６和１４时尾焰的流场静温云图

和轴线温度分布图，可以发现，随着飞行速度的增

加，环境与尾焰之间的动压逐渐增加，导致流场尺寸

逐渐压缩，而流场速度的增加导致温度呈下降趋势，

并在马赫数为６和１４时趋于稳定。图１０（ａ）和（ｂ）

分别为不同飞行速度时的尾焰光谱辐射强度和波段

辐射强度的变化规律。可以发现，随着飞行速度的

增加，尾焰光谱辐射强度呈先减小后稳定的趋势，在

马赫数为６和１４时变化不大。另外，还可以发现，

０４０４００１５



光　　　学　　　学　　　报

在１０ｋｍ高空，随飞行速度的增加，２．５～３．０μｍ的

波段辐射强度减弱速度快于４．２～４．７μｍ的波段

辐射强度，这是因为温度的降低对２．５～３．０μｍ波

段辐射的影响更大。

图７ 不同高度尾焰红外辐射强度。（ａ）光谱辐射强度；（ｂ）波段辐射强度

Ｆｉｇ．７ Ｅｘｈａｕｓｔｐｌｕｍｅｉｎｆｒａｒｅｄｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｉｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ．（ａ）Ｓｐｅｃｔｒａｌｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙ；

（ｂ）ｂａｎｄｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙ

图８ 不同飞行速度时的尾焰流场。（ａ）犕＝０．２；（ｂ）犕＝２；（ｃ）犕＝６；（ｄ）犕＝１４

Ｆｉｇ．８ Ｅｘｈａｕｓｔｐｌｕｍｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ．（ａ）犕＝０．２；（ｂ）犕＝２；（ｃ）犕＝６；（ｄ）犕＝１４

图９ 不同飞行速度时的尾焰轴线温度分布

Ｆｉｇ．９ Ａｘｅｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｅｘｈａｕｓｔ

ｐｌｕｍｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

　　显然，飞行速度和飞行高度影响尾焰辐射强度

的途径是一致的，都是通过改变尾焰流场的温度和

尺寸分布进而实现改变尾焰的辐射强度的，二者温

度和尺寸变化的方式和范围不同，导致尾焰红外辐

射强度的变化规律不同。

５　结　　论

研究了飞行高度和飞行速度对液体火箭尾焰红

外辐射特性的影响，并分析了产生影响的机理。通

过研究，可以得到如下结论：

１）飞行高度和飞行速度对液体火箭尾焰红外

辐射强度的影响主要是通过改变流场的温度和尺寸

实现的，并且在尾焰核心区温度范围内，温度变化对

２．５～３．０μｍ波段辐射强度的影响大于对４．２～

４．７μｍ波段辐射强度的影响。

２）飞行速度保持犕＝２不变，随着高度从海拔

０增加到４０ｋｍ，尾焰光谱辐射强度整体呈增大趋

势。４．２～４．７μｍ波段的辐射强度随高度增幅较

大，而２．５～３．０μｍ波段的辐射则随高度增幅较

０４０４００１６
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图１０ 不同飞行速度时的尾焰红外辐射强度。（ａ）光谱辐射强度；（ｂ）波段辐射强度

Ｆｉｇ．１０ Ｉｎｆｒａｒｅｄｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙｏｆｔｈｅｅｘｈａｕｓｔｐｌｕｍｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ．（ａ）Ｓｐｅｃｔｒａｌｒａｄｉａｔｉｏｎ；

（ｂ）ｂａｎｄｒａｄｉａｔｉｏｎ

小，并在３０ｋｍ处较２０ｋｍ稍有下降。

３）飞行高度保持１０ｋｍ不变，随着飞行马赫数

从０．２增加到１４，尾焰光谱辐射强度在２～５μｍ波

段内变化规律较一致，呈先减小后稳定趋势，并且

２．５～３．０μｍ的波段辐射强度减小幅度较大。

由于火箭助推段是一个加速上升的过程，所以

研究助推段辐射特性要结合具体的弹道数据，综合

考虑高度和速度的影响。另外，尾焰的复燃可能会

增加尾焰的辐射强度，下一步将研究尾焰复燃对其

红外辐射特性的影响。
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