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摘　要：飞行中段高速飞行器红外辐射特性是对其进行红外探测、识别及跟踪的基础。飞行中段高速

飞行器红外辐射与表面温度密切相关，而飞行器表面温度又与上升段气动加热、空间环境热辐射、防热

材料结构等有关，特别是上升段气动加热对飞行中段飞行器红外辐射的影响不容忽视。为获得复杂环

境背景下高速飞行器在飞行中段的红外辐射，综合考虑上升段气动加热、环境辐射加热、表面辐射散热

和结构热传导等主要因素影响，采用气动热工程计算模型、空间辐射加热、一维多层热传导计算方法，

建立了高速飞行器红外辐射分析技术，实现了气动加热、环境辐射加热、自身辐射散热、结构热传导等

多种主要因素影响下的高速飞行器飞行中段温度场和红外辐射分析。结果表明：上升段的气动加热会

对飞行中段的高速飞行器红外辐射产生较大影响；在飞行中段，飞行器在长波 8~12 μm 波段的红外辐

射强度明显大于在中波 3~5 μm 波段的红外辐射强度，选择 8~12 μm 波段更有利于对飞行中段高速飞

行器的探测。
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 0    引　言

红外辐射特性是高速飞行器红外探测、识别及跟

踪的基础，目标的温度和辐射强度是识别、判断的关

键性参数，它们集中反映了目标的物理特征[1]。高速

飞行器飞行中段通常在大气层外，目标红外辐射远远

大于空间背景的红外辐射，该阶段被认为是对高速飞

行器进行防御的关键阶段[2]。高速飞行器飞行中段红

外辐射主要与表面温度密切相关，而飞行器表面温度

又与上升段气动加热、空间环境热辐射、防热材料结

构等有关。多数分析者对无整流罩高速飞行器飞行

中段的红外辐射特性研究主要考虑了太阳辐射、地球

辐射和自身热辐射散热影响 [3−8]，而忽略了对飞行中

段飞行器红外辐射影响较大的上升段气动加热影响

因素，少数分析者虽然考虑了气动热的影响[9−10]，但由

于对气动热的预测精度不够或者采取假设气动加热

后的平均温度分布，其研究结果也没有得到实测数据

的验证，均造成了对无整流罩飞行器飞行中段表面温

度预测偏差大，导致对飞行器红外辐射特性预测偏差

大等问题。上述研究方法和结果还不能完全满足对

无整流罩飞行器飞行中段红外辐射数据的需求。

文中针对无整流罩高速飞行器飞行中段红外辐

射研究存在的问题，建立了包括飞行器上升段全流域

气动加热、环境辐射加热、表面辐射散热和结构热传

导等多种因素作用下的飞行器温度场和红外辐射的

分析技术。应用发展的技术，计算分析了旋成体外形

飞行器在阳光弹道条件下 76º视角方向 3~5 μm、8~

12 μm波段光辐射强度随飞行时间的变化，重点研究

了上升段气动加热对高速飞行器飞行中段红外辐射

的影响。

 1    高速飞行器热环境和红外辐射强度观测

计算方法

图 1为高速飞行器在飞行过程中与空间辐射能

量交换的关系示意图，计算飞行器红外辐射不仅考虑
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了飞行器上升段的气动加热，飞行过程中表面向外的

辐射散热，还考虑了空间环境太阳直接辐射加热和地

球反射太阳辐射加热的影响。

 1.1   飞行器上升段全流域气动热计算方法

为解决高速飞行器上升段气动热有效计算问题，

选用了适于飞行器上升段气动热分析的亚/跨声速、

高速下的连续流区气动热工程计算模型和转捩准则，

适于稀薄过渡流区和自由分子流区气动热分析的气

动热工程计算模型，实现了跨速域与跨流域气动热计

算的结合，有效解决了飞行器红外辐射分析在上升段

受到的气动加热影响分析手段的问题。

 1.1.1    马赫数小于 1.5时的气动热计算模型

对于马赫数小于 1.5的亚、跨声速飞行器气动

热，采用热交换系数公式[11]：

qw = hx(Tw−Tr)

hx =

w L

0
hxdx

L

hx = 0.029 6ρ∗Cp∗V∞(ρ∗V∞x/µ∞)−1/5Pr∗−2/3

Tr = T∞

(
1+ rT

γ−1
2

M2
∞

)
rT =

3
√

Pr∗

T∗ = T∞+0.5(Tw−T∞)+0.22(Tr −T∞)

(1)

Tw Tr hx式中： 为表面壁温，K； 为恢复温度，K； 为平均对

流换热系数，W/(m2·K)。

 1.1.2    马赫数大于 1.5时的气动热计算模型

1) 连续流区物面气动热计算模型

连续流区气动热计算驻点采用 Fay-Riddell公式[12]，

非驻点层流区热流采用修正 Lees公式 [13]，湍流区热

流采用平板参考焓法 [14]，转捩区热流取当地层流热流

和湍流热流的加权平均 [15]。转捩准则采用局部马赫

数相关的转捩准则[16]。

2) 稀薄过渡流区物面气动热模型

由于过渡流区流动物理现象的复杂性和控制方

程的非线性，目前预测稀薄过渡流区气动热最广泛的

方法为桥函数法或直接仿真 DSMC方法。文中采用

线性插值和调节参数进行校正的 Linear桥函数连接

连续流和自由分子流的热流[17]：
qbr = α

(Kn f m
−Kn)qc+ (Kn−Knc

)q f m

Kn f m
−Knc

Knc
= 0.001

Kn f m
= 10

(2)

qbr qc

q f m Kn

Kn f m
Knc

Knc
= 0.001 Kn f m

= 10

式中： 为过渡流区的热流，W/m2； 为连续流区的热

流，W/m2； 为自由分子流区的热流，W/m2； 为所

在过渡区的 Knudsen数； 、 为流动分区的两个

分界值， ， 。
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图 1  飞行器与空间环境的辐射能量交换

Fig.1  Radiation energy exchange between aircraft and space environment 
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3) 自由分子流区物面气动热模型

自由分子流区空气稀薄，分子平均自由程远大于

飞行器的特征长度，从飞行器壁面反射的空气分子要

运动到距离壁面很远的地方才会与来流空气分子发

生碰撞。自由分子流区飞行器表面热流通过求解基

于 Maxwell 平衡气体分布假设无碰撞 Boltzmann 方程

得到[18]：

q f m = −α
{

γ+1
2(γ−1)

nkTw−
[(

S 2+
γ

γ−1

)
n−ϕ

]
kT∞

}
n = ψ

{
e−η2
+η

[
1+ erf(η)

] √
π
}

ψ =
NV∞

2S
√
π

N =
p∞

kT∞

S =
V∞√
2RT∞

ϕ =
ψ

2
e−η2

η = S cosθ

erf(η) =
2
√
π

w η

0
e−x2

dx

(3)

R

p∞ V∞ T∞

erf(η) θ

式中：α为调节系数；n为单位时间通过单位面积的分

子数，个/(m2·s)；k为玻耳兹曼常数，1.380 66×10−23 J/K；

N为单位体积内的分子数，个 /m3； 为气体常数，

J/(kg·K)； 为来流压力，Pa； 为来流速度，m/s； 为

来流温度，K； 为误差函数； 为物面法线与来流

速度的夹角，(°)。

 1.2   空间辐射加热计算方法

对于飞行中段高速飞行器，其周围为真空状态，

气动加热量较小，基本可以不考虑，主要考虑飞行器

自身以热辐射形式向外的辐射能量和接收太阳、地球

的环境辐射热量。对于上述几种辐射加热环境，分别

采用不同公式予以计算。

 1.2.1    飞行器微元表面吸收的太阳直接辐射能

qsun

在飞行中段，受到阳光照射的飞行器表面会吸收

太阳的辐射能。在太阳光束平行、均匀的假设条件

下，飞行器微元表面吸收的太阳直接辐射能 为[19]：

qsun = αsIsApro (4)

αs Apro式中： 为飞行器表面的太阳辐射吸收率； 为单位

微元表面在垂直于太阳光方向上的投影面积，m2；

Is为太阳直接辐射照度，W/m2。

 1.2.2    飞行器表面吸收的地球红外辐射能

qearth

地球会把吸收的太阳辐射能以红外热辐射的方

式向空间辐射，在地球表面各处的辐射强度相等的条

件下，飞行器微元表面吸收的地球红外辐射能 为[19]：

qearth = αIRIearthφ2 mm (5)

αIR Iearth

Iearth = 220 φ2 mm

式中： 为飞行器外表面的红外吸收率； 为地球

自身红外辐射密度，  W/m2； 为地球红外

辐射的角系数。

 1.2.3    飞行器微元表面吸收的地球反射太阳辐射能

qre f

在假定地球对太阳辐射的反射为漫反射和各处

均匀的条件下，并遵循 Lambert定律，飞行器微元表

面吸收的地球反射太阳辐射能 [19] 为：{
qre f = αsαrIsφ3 mm

φ3 mm = φ2 mm cosΦ
(6)

αr φ3 mm

Φ

式中： 为球表面对太阳辐射的平均反射率； 为

地球反照角系数； 为地球反照角，rad。

 1.3   高速飞行器温度场和红外辐射强度观测计算

方法

综合考虑飞行器上升段气动加热、环境辐射加

热、自身热辐射等对飞行器温度和红外辐射的影响基

础上，采用瞬态一维多层结构的热传导模型满足实时

快速分析，该模型未考虑层结构之间的接触热阻。

1) 瞬态一维多层结构热传导模型

飞行器防热材料层、隔热层、承力结构层的一维

热传导方程分别如下。

① 防热层一维热传导方程[20]

ρsCs
∂T
∂t
=
∂

∂y

(
ks
∂T
∂y

)
(7)

T (y,0) = const初值条件为： ；

Q̇N −εσT 4
w = −(ks∂T/∂y)w边界条件为： 。

ρs Cs

ks T

t y Q̇N

ε σ

式中： 为防热层材料密度，kg/m3； 为防热层材料比

热，J/(kg·K)； 为热传导系数，W/(m·K)； 为温度，K；

为时间，s； 为传热厚度，m； 为传入防热层内部的

热流，W/m2； 为辐射系数； 为斯蒂芬 -玻耳兹曼

常数。

② 隔热层一维热传导方程

ρ′sC
′
s

∂T ′

∂t
=
∂

∂y

(
k′ s
∂T ′

∂y

)
(8)
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y = x0防热材料与隔热材料交界面 处，满足温度

相等的边界条件：

T = T ′ (9)

③ 承力结构层一维热传导方程

ρ′′s C′′s
∂T ′′

∂t
=
∂

∂y

(
k′′ s

∂T ′′

∂y

)
(10)

y = x0+ x1隔热材料与承力结构交界面 处，满足温

度相等的边界条件：

T ′ = T ′′ (11)

y = x0+ x1+ x2整个防热层内表面 处的边界条件是

已知温度：

T ′′ = Tb (12)

2) 飞行器红外辐射强度观测计算方法

dA n⃗ dA

λ λ+dλ φ

ϑ

设飞行器表面微元 法线方向为 ，面元 在波

长 ~ 范围辐射到在方位角 与表面法线夹角为

方向上的辐射强度为 (图 2)[21]：

dIλ = ε ·Lλ cosϑcosφdAdλ (13)

Lλ

对公式 (13)积分可以得到某观测视角方向上某个

波段的飞行器光辐射强度，其中 为光谱辐射亮度。

 
 

Target panel

Detector plane

F

ϑ
n

m

φ

图 2  目标表面与探测器瞳面的几何位置关系

Fig.2  Geometric  position  relationship  between  target  surface  and  pupil

surface of detector
 

 

 2    高速飞行器飞行中段红外辐射计算分析

 2.1   计算方法可靠性验证

飞行中段高速飞行器的红外辐射主要是本体的

辐射，而本体的辐射与飞行器的表面温度紧密相关，

文中按照文献 [19]给出的某飞行器外形 (图 3)、飞行

试验条件和测温探测器结构，计算了测点 1 (与头部

距离为 1 500 mm)、测点 2 (与头部距离为 2 000 mm)

阳光照射表面下 1 mm处的温度变化历程 (图 4)，蓝

色三角符号线为飞行试验测量值，红色实线为计算

值)，温度历程包括在大气层内飞行时的升温阶段和

在大气层外的降温阶段，测点随飞行时间的计算温度

与飞行试验测量温度符合较好，变化规律与飞行试验

测量结果一致，飞行中段温度相对偏差在±4%内 (图 5)。
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图 3  飞行器局部外形 (单位：mm)[19]

Fig.3  Partial drawing of aircraft (Unit: mm)[19] 
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图 4  飞行试验测点位置计算温度与测量温度对比

Fig.4  Comparison between the calculated temperature and the measured

temperature of the flight test measuring point position 
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 2.2   高速飞行器红外辐射计算分析

x ⩽ Rn

假定飞行器几何外形参数如图 6所示，飞行器头

部全部为碳-碳纤维防热材料 ( )；身部外层为碳

酚醛复合材料，厚度 6 mm；中间层为隔热材料，厚度

3 mm；内部为承力结构 LF6材料，厚度 2 mm，以上材

料的物性参数见表 1。
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图 6  假定飞行器几何外形 (单位：mm)

Fig.6  Assumes the geometric shape of aircraft (Unit: mm)
 

 
 
 

表 1  飞行器材料物性参数

Tab.1  Physical parameters of aircraft
 

Material Density/
kg·m–3

Specific/
J·(kg·K)–1

Thermal conductivity/
W·(m·K)–1

Carbon-carbon composites 1 750 1 172.3 0.837 36

Carbon-phenolic composites 1 400 1 256 0.753 6

Insulating material 220 550 0.019

LF6 2 640 921 125.6
 
 

飞行器发射初温取 288 K、表面红外发射率

0.85、飞行器对太阳辐射的吸收系数取 0.4 (主要是紫

外可见光辐射)、飞行器对地球辐射的吸收系数取 0.8

(主要是长波红外辐射)；计算阳光弹道下的飞行器红

外辐射分布特性及时间变化特性，红外波段 3~5 μm、

8~12 μm，观测视角 76°。

图 7所示为飞行器沿假定弹道飞行时，在飞行器

的上升段受强的气动加热影响，测点温度迅速上升，

在飞行到第 50.6 s时，驻点温度达到最大值 655.743 K。

在第 48.9~77.8 s飞行期间，由于飞行器速度持续减

小，气动加热小于飞行器表面向外的辐射散热，表面

温度出现快速下降。第 77.8 s后飞行器飞行高度增

加，速度也增加，在飞行到第 108 s时，飞行速度达到

最大值，在此飞行期间，飞行速度的增加使飞行器局

部气动热大于向外表的热辐射，导致飞行器表面在第

94.8 s出现第二个小峰值。在第 94.8~108 s 飞行期

间，空气越来越稀薄，气动加热小于向飞行器表面向

外的辐射热和向内的传导热，飞行器表面温度继续快

速下降。飞出大气层后，没有气动加热作用，而飞行

器会继续向外辐射热量和向内传导热量，初期由于飞

行器表面温度高，向外辐射散热和向内传导热量大，

温度下降非常快，温度降低后，辐射散热量变小，还有

太阳辐射和地球辐射与地球反射太阳辐射照射，表面

温度降低幅度不大，在整个飞行中段，其温度均高于

发射初温。
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图 7  考虑气动加热和阳光照射时典型位置温度随飞行时间变化

Fig.7  Variation  temperature  of  the  typical  position  with  time  of  flight

under aerodynamic heating and sunlight 

 

图 8所示为不考虑气动加热，只考虑空间热辐射

加热时飞行器典型位置温度随飞行时间的变化历程，

温度逐渐上升，最高温度只比初温上升了 16.5 K。由
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图 5  飞行试验测点位置计算温度与测量温度对比相对偏差

Fig.5  Relative deviation of comparison between calculated temperature

and measured temperature of flight test measuring point position 
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于假定阳光从飞行器上部垂直于 x轴照射，飞行器物

面角为 0°的阳光照射面温度最高。图 9和图 10分别

为 3~5 μm波段 8~12 μm波段，考虑气动加热和不考

虑气动加热情况下飞行器光辐射强度计算结果的比

较。可以看出，在上升初始阶段，飞行器主要受强的

气动加热影响，其表面温度迅速上升，飞行器红外辐

射强度也迅速上升；随着飞行高度增加，空气越稀薄，

当气动加热远小于飞行器表面向外的辐射热和向内

的传导热之和时，表面温度快速下降 (图 7)，辐射强度

也快速下降 (图 9、图 10)；飞出大气层进入飞行中段

后，没有气动加热作用，而飞行器会继续向外辐射热

和向内传导热量，初期由于飞行器表面温度高，辐射

散热和向内传导热量大，温度下降非常快，红外辐射

强度也下降得很快；此后，由于表面温度降低幅度不

大，其红外辐射强度降低幅度也不大。图中可以看

出，上升段未考虑气动加热时，飞行器飞行中段辐射

强度变化不明显，且辐射强度量值也比考虑气动加热

时小很多 (图 9、图 10)。
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图 10  8~12 μm 波段光辐射强度随飞行时间的变化

Fig.10  The  radiation  intensity  of  8-12  μm  band  changes  with  time  of

flight 

 

图 11为 3~5 μm和 8~12 μm波段飞行器光辐射

强度随飞行时间的变化比较，8~12 μm波段飞行器光

辐射强度比 3~5 μm波段强很多，8~12 μm波段作为飞

行中段预警探测波段效果更佳。
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图 8  不考虑气动加热，只考虑阳光照射时典型位置温度随飞行时间

变化

Fig.8  Variation  temperature  of  the  typical  position  with  time  of  flight

under sunlight without considering aerodynamic heating 
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图 9  3~5 μm 波段光辐射强度随飞行时间的变化

Fig.9  The radiation intensity of 3-5 μm band changes with flight time 
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图 11  3~5 μm 和 8~12 μm 波段光辐射强度随飞行时间变化比较

Fig.11  Comparison of the variation of radiation intensity at 3-5 μm and

8-12 μm bands with time of flight 
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 3    结　论

文中以飞行中段高速飞行器红外辐射建模仿真

为目的，发展了考虑飞行器上升段全流域气动加热等

因素影响的高速飞行器飞行中段温度场和红外辐射

特性分析技术，解决了高速飞行器上升段跨速域与跨

流域的气动热分析建模、飞行器在多种热源加热和辐

射散热及复杂结构传热耦合作用下的飞行器温度场

和红外辐射分析建模等问题，该技术计算分析数据可

靠，温度分析结果与飞行试验测量数据一致。通过对

飞行中段假定旋成体外形飞行器光辐射特性计算分

析发现，上升段的气动加热会对飞行器飞行中段的红

外辐射产生较大影响；在飞行中段，飞行器在长波

8~12 μm波段的红外辐射强度明显大于在中波 3~5 μm

波段的红外辐射强度。因此，采用 8~12 μm波段作为

对飞行中段高速飞行器的探测波段有利于增大探测

距离。
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Analysis of the influence of aerodynamic heating in ascent stage on
infrared radiation characteristics of high-speed aircraft in midcourse

Shi Weibo1，Sun Haihao1，Liu Chunsheng2，Liang Shichang1，Shi Anhua1*

(1. Hypervelocity Aerodynamics Institute, China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang 621000, China;

2. Beijing Institute of Electronic System Engineering, Beijing 100854, China)

Abstract:　
Objective　Infrared radiation characteristics is the basis of midcourse infrared warning, detection, identification
and  track  of  high-speed  aircraft.  High-speed  aircraft  midcourse  infrared  radiation  is  closely  related  to  surface
temperature,  which is  related to  ascent-stage aero-heating,  space thermal  radiation,  heat-shield structure,  and so
on. In order to obtain high-speed aircraft’s midcourse infrared radiation in the complex environment background,
it  is  necessary  to  study  the  influence  of  aero-heating,  space  thermal  radiation,  surface  heat-shield  radiating  and
structure heat conduction on the infrared radiation.
 

Methods　Taking into account the influence of ascent-stage aero-heating, space thermal radiation, surface heat-
shield  radiating  and  structure  heat  conduction,  making  use  of  aerodynamic  heating  engineering  computation
model,  space thermal heating computation model,  and 1D multi-layer heat  conduction computation method,  the
high-speed  aircraft  infrared  radiation  analysis  technology  is  established,  and  high-speed  aircraft  midcourse
temperature  field  and infrared radiation analysis  is  realized under  the  influence  of  aero-heating,  space  radiation
heating, radiation heat dissipation, structure heat conduction, and so on.
 

Results and Discussions　 The computation temperature results match well with flight test results under typical
working conditions (Fig.4-5), which verifies the validity of the computation model and methods. The ascent-stage
aero-heating  has  a  large  effect  on  the  midcourse  surface  temperature  and  infrared  radiation  (Fig.7-10).  In  the
midcourse, the infrared radiation intensity in the wavelength range of 8-12 μm is notably larger than that of 3-5 μm.
Therefore,  choosing  the  wavelength  range  of  8-12  μm is  more  advantageous  for  high-speed  aircraft  midcourse
detection (Fig.11).
 

Conclusions　 In  order  to  simulate  the  infrared  radiation  of  the  high-speed  aircraft  in  midcourse  flight,  the
temperature field and infrared radiation characteristics analysis technology is developed, considering the influence
of  ascent-stage  aero-heating  and  so  on.  The  technology  is  validated  through  comparison  with  flight  test
measurements.  It  is  found  that:  the  ascent-stage  aero-heating  has  a  large  effect  on  the  midcourse  infrared
radiation. In the midcourse, the infrared radiation intensity in the wavelength range of 8-12 μm is notably larger
than that of 3-5 μm. Therefore, choosing the wavelength range of 8-12 μm is more advantageous for high-speed
aircraft midcourse detection.

Key words:　high-speed aircraft;      midcourse flight;      temperature;      infrared radiation
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