
航空发动机红外辐射实验与仿真

李建勋，童中翔，刘万俊，王超哲，张志波，禚真福

(空军工程大学 航空航天工程学院，陕西 西安 710038)

摘 要院 为研究航空发动机红外辐射分布规律和尾焰红外辐射特征，对地面试车条件下的某型发动
机进行了红外辐射特性测试实验。实验结果表明：发动机红外特性在不同的 Ma 数下变化较小，但因
低压压气机出口的温度随飞行 Ma数增大而升高，发动机外壁面的红外辐射随之增加；发动机混合室
璧面红外辐射最为强烈，其红外辐射强度随飞行 Ma 数的增大呈非线性增大；尾焰的红外辐射呈现梨
形包络，发动机在后方的辐射明显强于前方。在地面试车条件下，文中开发的尾焰红外辐射仿真程序

的计算结果与实测结果基本吻合，相对误差不超过 15%，并且其空间分布基本一致。
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Infrared radiation characteristic experiment and simulation
of aeroengine
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Abstract: In order to study infrared radiation distribution along aeroengine and infrared characteristic of
plume, the infrared radiation characteristic of an aeroengine was experimentally studied under the
condition of ground engine testing. The experimental results show that the change of infrared
characteristic along engine is small under different Mach number. The temperature of low compressor
outlet increases with the Mach number. And the infrared radiation of engine忆 s ektexine increases. The
most intense infrared radiation is measured in the ektexine of blending box. Ektexine忆 s radiation of
blending box changes with non鄄linear feature and the increasing of the Mach number. The infrared
radiation of plume is pyriform. The infrared radiation after engine is bigger than that before engine.
Under the condition of ground engine testing, calculation program of infrared radiation for plume is
presented. The computed results of directional radiance have tallied in general with the experimental
results. Relative error between computed results and experimental results is not more than 15% . The
spatial distribution of computed results is similar to experimental results.
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0 引 言

随着红外探测制导技术的飞速发展袁 红外制导
导弹和探测系统对飞机的威胁日益严重遥 发动机是
飞机后半球的主要红外辐射源袁 是全向攻击红外制
导导弹的主要目标袁 特别是当飞机处于超音速巡航
或加力状态时袁 发动机尾焰辐射就成为飞机最主要
的辐射源遥 发动机的红外特征大小与飞机的生存力
密切相关袁因此袁深入研究发动机红外辐射 [1-2]袁进而
对其红外辐射特征实施有效控制袁 是降低敌方红外
制导武器威胁尧提高飞机生存力的关键遥尤其是发动
机尾焰红外辐射强度的线性降低会使得飞机生存力

指数成倍提高袁 因此对发动机红外辐射特征的研究
十分必要遥

鉴于发动机红外辐射特性研究的重要军事意

义袁国内外许多研究单位都开展了相关研究遥国外在
发动机红外辐射特性方面的研究起步比较早袁 已经
建立了相对比较成熟的红外辐射特性计算软件袁并
且进行了大量红外辐射抑制实验袁 降低了发动机的
红外辐射袁不断提高了红外隐身技术遥国内的学者也
进行了大量研究院 西北工业大学基于工程统计模型
进行了飞机红外辐射特性软件的开发[3]袁额日其太等[4]

研究了内尧 外涵混合排气对尾焰红外辐射的抑制效
果袁罗明东等 [5]通过实验仿真研究了非加力涡轮发

动机排气系统红外特征遥
文中通过实验测试袁 研究在不同马赫数 (Ma)

下发动机红外辐射分布特征袁 建立地面试车条件
下发动机尾焰红外辐射计算模型袁 通过比较红外
辐射计算结果与实测结果袁 分析尾焰红外辐射特
性遥发动机红外辐射特征数据可用于作战仿真尧战
术应用尧 三代机的改进和四代机红外辐射控制指
标需求论证遥
1 实验系统

实验系统包括可拖曳发动机试车平台尧 发动机
试车测控系统和红外辐射信号测试系统等遥 实验测
试布局如图 1 所示遥 测试某型发动机红外辐射特性
的空间分布遥 测试场为半径 100 m 的圆形水平水泥
地袁 在实验场地靠近排气流的地面涂敷降低红外或
电磁信号反射率的涂层袁以提高测试的精度遥

图 1 实验测试示意图

Fig.1 Sketch map of experimental test

1.1 可拖曳发动机试车平台
可拖曳发动机试车平台由发动机尧底盘尧发动机

试车安装架和进气道等组成遥
1.2 发动机试车测控系统

发动机试车测控系统由电动伺服操纵系统尧发动机
参数综合显控台和高速数据采集器等组成袁 如图 2所
示遥 发动机试车测控系统具有一体化采集设备袁完善的
数据采集和处理软件袁主要采集发动机工作状态参数遥

图 2 发动机试车测控系统

Fig.2 Measurement and control system of engine test

1.3 红外辐射信号测试系统
红外辐射信号测试系统由中波红外热像仪 SC

7300 M尧 长波红外热像仪 SC3000尧 红外光谱仪
MR170 和气体成分分析仪 TESTO-350XL 等组成遥
红外辐射信号测试系统如图 3所示遥

图 3 红外辐射信号测试系统

Fig.3 IR radiant signal measuring system
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该系统主要测试发动机及其尾焰的红外辐射场

强分布和光谱分布袁获取红外辐射数据遥
中波红外热像仪为 FLIR SC7300 M 型红外热

像仪遥 主要参数如下遥 测温范围院5~2 000 益袁空间分
辨率 (IFOV)院1.2 mrad袁热灵敏度院<25 mk(25 益 )袁帧
频院230~23 kHz袁320伊256 像素探测器袁 光谱范围为
3~5 滋m遥

长波红外热像仪为 THERMACAM SC3000袁仪
器视场为 20毅袁光谱范围为 8~14 滋m遥

红外光谱仪选用 MR170红外光谱辐射计遥 光谱
范围院2~15 滋m曰光谱分辨率院6种曰扫描速度院5 cm/s遥

气体成分分析仪 testo-350XL 可测量大气温度尧
压力并分析 6种气体成分遥
2 结果分析

红外辐射观测点距喷管出口距离为 100 m袁观测
点方位角为 0~180毅袁测量的红外辐射波长范围为 3~
5 滋m和 8~14 滋m遥 在实验中辐射计入射红外辐射除
了目标的红外辐射袁还有背景的辐射袁同时大气吸收
产生的衰减以及仪器在不同时间的响应对实验结果

也有影响袁因此实验安排在夜间进行遥
2.1 发动机红外辐射

无论发动机以何种状态工作时袁 包括进气道在
内的推进系统都是飞机最大的多波段红外辐射源遥
当气流到达进气道唇口时袁 气流就开始受到压缩并
减速增压袁其静温大幅上升袁使得进气道内壁面和压
气机进口截面的叶片和整流罩表面温度也相应升

高遥从而使进气道形成一个前向辐射腔体袁并同时向
机身传热遥当气流进入发动机后袁经前机匣尧中机匣尧
燃烧室和混合室外壁袁 由于流过的气流来自低压压
气机出口(外涵)袁增压比臆4袁静温低于 200 益 (飞行
Ma臆1.6)袁 产生的红外辐射主要分布在 8~14 滋m 的
波段内袁会形成一个温度小幅变化的等温辐射体遥当
气流进入加力燃烧室和尾喷管内袁 因为内涵高温气
流与外涵的低温气流混合袁气流温度大大提高袁使壁
面温度一般超过 500 益(中间状态)袁其中加力燃烧室
截面面积最大袁Ma最低袁温度相对较高遥至尾喷管喉
道气流逐渐加速袁温度随之降低袁经喉道后袁尾喷管
出口面积增大袁气流 Ma 在 1~1.3 之间变化袁温度降
低导致红外辐射发生较大变化遥

某型飞机在同温层不同 Ma 数下袁 发动机外壁
面与内流温度平衡时袁 红外辐射全波段出射度分布
规律如图 4 所示袁其中袁0为进气道进口曰1为发动机
进口曰2为低压压气机出口曰3为高压压气机出口曰4为
燃烧室出口曰5 为涡轮出口曰6 为混合室出口曰7 为尾
喷管喉道曰8 为尾喷管出口遥 可以看出袁虽然发动机
红外辐射特性在不同的 Ma数下变化较小袁但因低压
压气机出口的温度随飞行 Ma 数增高而变大袁 发动
机外壁面的辐射随之增加袁混合室出口(截面 6)辐射
在 Ma数为 0.4~1.6 时袁自 0.95增加到 1.6 W/cm2袁大
约上升 70%遥 尾喷管喉道尧出口也上升约 70%遥

图 4 在不同 Ma 数飞行时的红外辐射全波段出射度分布

Fig.4 Infrared radiant exitance distribution under different

Mach number

红外辐射最强烈的混合室璧面辐射随 Ma 数的
变化如图 5 所示遥 可以看出袁随飞行 Ma 数的增大袁
红外辐射呈非线性递增遥

图 5 混合室外壁面辐射随飞行 Ma 数的变化

Fig.5 Ektexine忆s radiation change of blending box with

Mach number

对于发动机红外辐射袁由于大气窗口主要是 3~
5 滋m和 8~14 滋m 两个波段袁因此主要关注这两个波
段的辐射遥 根据热力计算得到的温度对应的两个波
段的辐射如图 6和图 7所示遥
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从图 6和图 7可以看出袁 当燃气排出尾喷管后袁
高温燃气会在大气中产生大量的辐射袁经大气衰减后
主要是3~5 滋m的中波辐射及少量的长波辐射遥

图 6 3~5 滋m 辐射沿程分布

Fig.6 Infrared radiation distribution along engine at 3-5 滋m

图 7 8~14 滋m 辐射沿程分布

Fig.7 Infrared radiation distribution along engine at 8-14 滋m

在超音速巡航时袁 由于发动机进气道前端的激
波系袁进入进气道的气流温度突升袁经喉道之后又在
扩散形通道内进一步减速增压袁 使气流的 Ma 数降
低到<0.5袁气流的静温又进一步升高袁并对壁面进行
加热袁 使进气道变成一个在长波波段内的较为强烈
的红外辐射热源遥 其主要通过进气道进口向飞机的
前半球发射遥 同时袁通过壁面向机身内部传递热量遥
因气流和进气道壁温相对外蒙皮的温度要高得多且

面积较大袁故对飞机前半球的辐射特性影响很大遥
2.2 尾焰红外辐射

发动机尾焰是飞机尾向的主要红外辐射源袁 因此
重点研究尾焰红外辐射特征遥 尾焰红外辐射研究分为
实验测试与建模仿真袁 然后对仿真结果与实验测试结
果进行对比分析袁讨论尾焰的红外辐射特征遥
2.2.1 实验测试

因为在 8~12 滋m波段研究红外辐射时袁 无论是
加力状态还是非加力状态袁 飞机尾焰红外辐射几乎

可以忽略遥 在这里袁主要研究 3~5 滋m波段的尾焰红
外辐射遥

每次发动机试车采图 40幅袁间隔 5 s遥 图 8和图9
分别是用红外热像仪在发动机非加力和加力状态下

采集到的尾焰红外热图遥从图中可以看出袁加力状态
下袁尾焰温度明显比非加力状态大得多袁提高了一倍
以上遥从圆形尾喷管喷射出的尾焰袁其温度分布是轴
对称的遥

图 8 非加力状态尾焰红外图像

Fig.8 Infrared image of plume in non鄄afterburning mode

图 9 加力状态尾焰红外图像

Fig.9 Infrared image of plume in afterburning mode

2.2.2 建模仿真
计算发动机尾焰任意方向上的红外辐射院 空间

任意探测方向上的红外辐射强度 I袁可以分解为探测
方向在飞机纵向对称平面投影方向上的红外辐射强

度 I1和探测方向在飞机纵向对称平面内投影所在平

面与机翼平面交线方向上的红外辐射强度 I2遥 假设
探测方向与投影的夹角(即 I与 I1的夹角)为 袁该投
影相对飞机纵向对称平面的基准线夹角为 遥

发动机尾焰红外辐射比较复杂袁 它与发动机的
推进剂及其燃烧后生成物的组成尧 工作状态以及飞
机飞行状态均有密切关系遥 发动机尾喷管排出的高
温尾焰的主要成分是 CO2和 H2O袁 这两种气体是典
型的选择性辐射体 [6]袁尾焰辐射主要来自 CO2 辐射

带袁近似等效为 3~5 滋m的灰体辐射[7]遥
发动机尾焰简化模型如图 10 所示袁R0为喷口的
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半径袁R1为尾焰在空气中膨胀的最大半径袁尾焰长为
Lb袁飞机机体的最大半径为 R袁机体半径最大处到喷
口的距离为 l遥发动机尾焰中 CO2的红外辐射强度的

数学计算模型为院
I驻 =仔

2

1

乙 M ( 袁T1)d 窑S窑cos (i=1袁2) (1)

式中院I驻 袁 (取为 0.5)是 CO2分子的红外辐射强度和

光谱发射系数遥

图 10 尾焰简化模型示意图

Fig.10 Sketch map of the predigested model for plume

黑体辐射的光谱辐射出射度 [8]可由普朗克公式

确定院
M = c1

5 窑 1
exp(c2/ T)-1 (2)

式中院c1 =3.741 8伊10 -16 W窑m2 为第一辐射常数曰c2 =
1.438 8伊104 滋m窑K为第二辐射常数遥

根据流体力学有关知识袁 设气体通过涡轮后的
静温为 T0 (涡轮后边的热电偶读出的废气温度)袁静
压为 P0曰尾喷口气体的静温为 T1袁静压为 P1袁有关系
式为院

T1=T0(P1/P0) -1/ (3)
式中院 为气体比热袁对于航空发动机一般取 1.3遥 工
程计算中袁涡扇航空发动机袁一般取 P1/P0=0.4袁进而
有 T1=0.81T0遥 S(发动机尾焰在纵向对称平面和机翼
所在平面内不同视线的投影面积分别为 S1wy 和 S2wy)
为在视角方向的投影面积袁其计算公式为院

S1wy=

仔R2
1 cos 0臆 约 1

(R1+R0)Lbsin +仔R2
1 cos 1臆 约90毅

(R1+R0)Lbsin 90毅臆 约 2

(h+R1)(Lb-(h-R0)/tan 1)sin 2臆 约 3

0 3臆 约180毅

扇

墒

设设设设设设设设设设缮设设设设设设设设设设

(4)

式中院 1= 180毅仔 arctan R1-R0
Lb

袁

2= 180毅仔 窑 仔-arctan R-R0
l 袁

3= 180毅仔 窑 仔-arctan R-R1
l+Lb

袁
h= -ltan(仔- )+R0tan(仔- )/tan 1+R

1+tan(仔- )/tan 1
遥 S1wy和 S2wy具有

相同的分布遥
在这里袁设定某型飞机机体体长 Lf=6 m袁机体半

径为 R=0.8袁机翼面积 Sw=10 m2袁机体最大半径处到
喷口的距离 l=4 m袁喷口半径 R0=0.34 m曰在非加力状态
下袁发动机马赫数 Ma=1.2袁喷口处的温度为 T1=955 K袁
尾焰长度 Lb=1.5m袁尾焰的最大半径 R1=0.51 m曰在飞机
全加力后袁发动机马赫数 Ma=1.6袁喷口处的温度为
T1=1 769 K袁 尾焰长度 Lb=4 m袁 尾焰的最大半径 R1=
0.86 m遥根据建立的仿真计算模型袁利用 Matlab仿真
出 3~5 滋m 波段内发动机尾焰红外辐射强度随角度

=0毅~90毅和 =0毅~180毅的变化袁如图 11所示遥

(a) 非加力状态的尾焰辐射强度

(a) Radiant intensity of plume at non鄄afterburning condition

(b) 加力状态的尾焰辐射强度

(b) Radiant intensity of plume at afterburning condition

图 11 某型飞机加力前后尾焰辐射强度

Fig.11 Radiant intensity of plume before and after burning

2.2.3 结果分析
表 1和表 2中分别给出了在非加力和加力状态

下不同方位角处尾焰的红外辐射的实测值尧 计算值
以及其相对误差遥表中袁相对误差=|实测值-计算值|/
实测值遥根据表 1和表 2给出的数据袁可以得到非加
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Azimuth/(毅) Experimental
results/W窑sr-1

0 2 200
5 2 490

Computed
results/W窑sr-1

1 950
2 210

Relative error
/%

11.4
11.2

10 2 300 2 050 10.9
15 1 970 2 209 12.1
20 1 810 1 950 7.7
30 1 450 1 620 11.7
40 1 000 950 5
90 190 180 5.3

135 120 115 4.2
150 80 76 5
180 60 58 3.3

Azimuth/(毅) Experimental
results/W窑sr-1

0 4 100
5 4 360

Computed
results/W窑sr-1

3 605
3 886

Relative error
/%

12.1
10.9

10 4 700 4 150 11.7
15 4 990 4 307 13.7
20 4 760 4 438 6.8
30 4 350 4 769 9.6
40 4 100 4 300 4.87
90 2 000 2 010 0.5

135 1 000 968 3.2
150 140 131 6.4
180 100 96 4

力和加力状态下不同方位角处尾焰的红外辐射空间

分布实测值与计算值的比较袁如图 12 和图 13 所示遥
可以看出袁 实际测量的红外辐射实验结果与文中仿
真计算得出的结果相当袁 红外辐射空间分布基本一
致袁相对误差不超过 15%遥只是在发动机正后方小角
度范围内袁计算误差比较大袁且计算值相比实测值总
是偏低遥 这是由于计算中将排气系统的进口平面假
设为温度为 0 K 黑体袁 而实际发动机涡轮后的发动
机部件均为高温热部件袁在较小角度内袁这些高温热
部件的辐射比较强遥
表 1 非加力状态下不同方位角处红外辐射的实

测值尧计算值及相对误差
Tab.1 Relative error between computed results and

experimental results of directional radiance
in non鄄afterburning mode

表 2 加力状态下不同方位角处红外辐射的实测值尧
计算值及相对误差

Tab.2 Relative error between computed results and
experimental results of directional radiance
in afterburning mode

图 12 非加力模式红外辐射空间分布实测值与计算值比较

Fig.12 Comparison of experimental and computed results for

distribution in non鄄afterburning mode

图 13 加力模式红外辐射空间分布实测值与计算值比较

Fig.13 Comparison of experimental and computed results for

distribution in afterburning mode

在 3~5 滋m 波段袁 尾焰的红外辐射呈现梨形包
络袁即飞机的正后方(0毅)的红外辐射不是最强袁偏离
了一个小的角度袁最大值位于 10毅和 350毅附近遥 因为
在正后方尾喷管的辐射被尾焰气体强烈地吸收袁而
在侧后方这种吸收作用减弱遥从图中可以看出袁尾焰
的红外辐射强度呈现随探测角度增大逐渐减小的规

律袁发动机在后方的辐射明显强于前方袁这主要是位
于机身尾部的尾喷管辐射和尾焰辐射做出了贡献遥
3 结 论

通过航空发动机红外辐射测试实验与仿真结果

分析袁可得出以下结论院
(1) 发动机外侧红外辐射特性在不同的 Ma 数

下变化较小袁但因低压压气机出口的温度随飞行 Ma
数增大而升高袁发动机外壁面的辐射强度随之增加遥

(2) 发动机混合室璧面红外辐射最为强烈袁其红
外辐射强度随飞行 Ma 数的增大呈非线性增大袁马
赫数从 0.5增大到 2袁红外辐射强度增大四五倍遥

(3) 尾焰红外辐射呈现梨形包络袁发动机在后方
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的辐射明显强于前方遥 在发动机正后方小角度范围
内袁计算误差比较大袁且计算值相比实测值偏低遥

(4) 在地面试车条件下袁 在 =3~5 滋m 波段袁文
中开发的尾焰红外辐射仿真程序的计算结果与实际

测量结果基本吻合袁相对误差不超过 15%袁并且其空
间分布基本一致遥
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下期预览

星地激光通信无波前传感器优化算法仿真分析

蔡 义 1,2,3，汪红熳 1,2，亓 波 1,2

(1. 中国科学院光电技术研究所，四川 成都 610209；
2. 中国科学院光束控制重点实验室，四川 成都 610209；3. 中国科学院大学，北京 100049)

摘 要院 在星地激光通信中，大气扰动会降低通信质量，在通信的接收端对大气扰动进行补偿，能提高通信
质量。通信中的强闪烁等会出现波前探测器不能探测出波前畸变的情况，需要采用无波前探测器的成像校正

技术来实现星地激光通信中大气扰动的补偿。为了实现星地激光通信中大气扰动的实时补偿，对改进遗传、

模拟退火和模式逼近法这三种优化控制算法进行了仿真，并从算法的收敛速度、校正效果、稳定性和变形镜

操作次数等 4个方面进行了比较和分析。仿真结果表明：遗传算法收敛速度慢，但将归一化光强从 0.079 5提
升到 0.99，适合于对静态像差的校正；模式逼近法只需要 2 次迭代就能将归一化光强从 0.079 5 提升到
0.862，适合于星地激光通信中大气扰动的实时校正。
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